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"orwort des Verfassers.
Bis heute hat man dem Problem der Stabilität beim Fliegen

nicht die gebührende Aufmerksamkeit zugewendet, Vom Standpunkt
des Fliegers aus kann man sich freilich nicht darüber wundern .
Denn so lange Erfolg oder Mißerfolg von dem Namen der Städte
abhängen, wo Start und Landung zu erfolgen hat - und diese
Behauptung ist nicht übertrieben - so lange hat es keinen Sinn
für ihn, Monate eifriger Arbeit langwierigen Stabilitätsuntersuchungen
zu widmen. Wenn ein Preis für einen Flug von Folkestone nach
Flushing geboten wird, ist es zwecklos, von Harwich nach Hook
zu fliegen, wenn sich dabei das Flugzeug auch viel stabiler erweisen
sollte als jenes, das schließlich den Preis davonträgt.

Es steht zu hoffen, daß die folgende Arbeit Anlaß geben
wird, das Stabilitätsproblem beim Fluge mit mehr Eifer und Geduld
als bisher zu behandeln. Die allgemeinen Ergebnisse der vorliegenden
Untersuchungen sind in der Einleitung enthalten, die daher mit
Vorteil vor Behandlung besonderer Fälle zu lesen ist. Die allge
meinen Schlußfolgerungen zeigen, daß inhärente Stabilität möglich
ist, sowohl Längs- wie Seiten-Stabilität ; daß man sich ihrer ver
sichern kann durch geeignet angeordnete Hilfs-Flächen, die am
Flugzeug starr befestigt sind; doch wird der Erfolg nur durch
äußerste Sorgfalt der Berechnung gewährleistet. Dabei müssen
verschiedene Umstände, so die Neigung der Flugbahn und andere,
Berücksichtigung finden, wenn anders das Resultat nicht in Frage
gestellt werden soll.

In den Berichten über Unfälle, wie sie alle paar Tage in den
Zeitungen erscheinen, offenbart sich ein Bestreben, die Gefahren
mangelhafter oder gar mangelnder Stabilität geringfügig erscheinen
zu lassen und andere Umstände für das Ereignis verantwortlich zu
machen. Indeß kommt man bei folgerichtiger Betrachtung der mit
geteilten Tatsachen fast unfehlbar zu dem Schluß, daß viel Verlust an
Leben und Gut durch systematisches Studium der Stabilität vermieden
werden könnte. Hierzu versucht dies Buch Anleitung zu geben.

Dem Mathematiker, der imstande ist, eigner Forschungsarbeit
Zeit zuzuwenden, eröffnet sich ein weites unerforschtes Gebiet, das
in diesen Zeilen mehrfach, aber nur ganz flüchtig, berührt werden
konnte. Diesem Gebiet eignet eine frische Anschaulichkeit, wie sie



IV Vorwort.

schwerlich in Unt ersuchungen über integrable, aber noch nicht
integrierte Differentialgleichungen, üb el' hohe Primzahlen oder über
noch unbekannte Eigenschaften des Dreiecks und des Kreises gefunden
wird. .Jedenfalls wird ein ~[athematiker, der diesen Gegens tand
ergreift, kaum au f solche Schwier igke it en stoßen, wie sie die Vor
arbeiteu zu dies em Buch zu überwinden hatten.

Der Studierende, der zum Zweck wissenschaftlicher Selbst
erziehung eine Arbeit vorzunehmen wünscht, findet Über fluß an
Problemen. "Die Stabilität der Flugzeuge" scheint mir ein frucht
barer Zweig angewandter Mathematik, wie sie jetzt an unsern Ho ch
schulen gelehrt wird .

In jüngster Zeit hat man sehr viel über die sogenannte
"automatische Stabilität", die durch Kreisel, Pendel und andere be
wegte Vorrichtungen angestrebt wird, gelesen. [Lit. 1.] Ich nehme
bestimmt an, daß der Erfolg in Zukunft auf Seiten der "inhärent" ,
nicht der "aut omatisch" stabilen Flugzeuge sein wird. Nicht nur
wird bei automatischer Stabilisierung die Zahl der bewegten Teile
erhöht, die bei inh ärenter Stabilität lediglich der Steuerung dienen
und die doch ganz allgemein leicht Stör ungen ausgesetzt sind; es
wächst au ch die Zahl der Freiheitsgrade des Apparats und damit die
Zahl der Stabilitä tsbedingungen, die doch wahrlichschon groß genug ist.

Die Neuheit des Gegenstandes bedeutete die größte Schwier ig
keit bei der Abfassung dieses Buches ; weiterhin aber auch die Tat
sache, daß mit dem Vorrücken in dies noch unerforschte Gebie t sich
immer weitere eröffnen. In einem Buch, das die Auslese bestehender
Literatur zu einigen unternimmt, würde die 'I'reunung und Ordnung
des Stoffes ni cht so viel Mühe gemacht haben wie hier. Unter
suchungen, deren Ergebnisse nur theoretisches Interesse besaßen,
blieben möglichst ganz weg; dies Bestreben minderte die Schwier ig 
keit der Stoffwahl nur um ein Geringes. Zum Beispiel stand die
Transformation des Abschnitts 30, die natürlich den besonderen
Fall einer allgemeineren darstellt, schon im Verzeichnis des Aus
geschlossenen, als ihre Anwendbarkeit auf den Pendelversuch ihre
Wiedereinfügung veranlaßte.

Ich muß mich noch der angenehmen Aufgabe entledigen,
meiner Verpflichtung gegenüber !Ir. E. H. Harper für seine wert
vollen Hilfen Ausdru ck zu geben, die er mir bei diesen Unter
suchungen geleistet hat, und Pri orität für manches Resultat für ihn
zu beanspruchen. MI'. Harper lenkte zuerst meine Aufmerksamkeit



Vorwort. v
auf den bedeutenden Einfluß, den die Flugbahnneigung auf die
Stabilität ausübt, und die Untersuchungen über Seitenstabilität des
Antoinette-Typs und einiger anderer Formen stammen ausschließlich
von ihm. Alle Formeln in diesem Buch wurden in unabhängiger
Arbeit von Mr. Harper und mir errechnet und sind, wie ich hoffe,
fehlerfrei. Außerdem haben die Herren Harper, A. Ferguson
und Robert Jones die Druckbogen durchgesehen und verbessert.
11an kann ja nicht vorsichtig genug bei diesen Rechnungen ver
fahren, wo die Verwechselung eines einzigen Vorzeichens Stabilität
in ihr Gegenteil verkehren kann. Daher erscheint es erwünscht,
daß der Leser, wenn irgend möglich, die Formeln nochmals durch
sieht, trotz der schon aufgewandten Vorsicht.

"Last but not least" habe ich Prof. R. A. Gregory für
gütigen Rat und Beistand bei der Vorbereitung des Textes zu
danken, wie auch für sein Anerbieten, der Reihe wissenschaftlicher
Monographien, die er herausgibt, einen Band über Stabilitätsunter
suchungen einzufügen. Verschiedene Umstände machen es wahr
scheinlich, daß ein Buch dieser Art sich besser für die Veröffent
lichung einer Untersuchung eignet als die "lIIitt eilungen" (proceedings)
oder "Verhandlungen" (transactions) einer wissenschaftlichen Gesell
schaft. So würde ich die Stabilitätstheorie nicht so eingehend ent
wickelt haben als es nun geschehen ist, wenn nicht Prof. Gregory
mich seinerzeit dazu aufgefordert hätte.

G. H. Bryan.

Vorwort des Übersetzers.
Der erste Versuch, das Problem der Stabilität mathematisch

zu behandeln, wurde vor einem Dezennium unternommen. Im
Juni 1903 veröffentlichten B ryan und Williams in den lIIit
teilungen der Royal Society zu London eine Theorie der unendlich
kleinen Schwingungen für Flugzeuge. Das geschichtliche Verdienst
um die Entwicklung der Flugtechnik zur Wissenschaft, das in jener
ersten Abhandlung erkannt werden muß, legt ohne weiteres der
vorliegenden neuen Arbeit B ry ans die Bedeutung bei, die imstande
ist, eine Übersetzung zu rechtfertigen.

Die Übertragung erhebt Anspruch, sinngemäß zu sein j im Sinne
des Verfassers und im Sinne deutscher Leser. Der größere Abstand



VI Vorwort des Übersetzers.

Kräftepaar = "Trägheitsmoment"

vom Werk gestattete dem Übersetzer die algebraischen Symbole
noch mehr zu vereinheitlichen, so daß fast ansnahmslos jeder Buch
stabe nur eine Bedentnng hat. In der Tafel der Symbole sind zu
dem die Dimension en beigefügt, da diese hänfig einen Anhalt zur
Beurteilung der Richtigkeit von Gleichungen geben. Außerdem
wurde, um die Koeffizienten des Luftwiderstandes unabhängig vom
Maßsystem zu halten, die Luftdichte y: g eingeführt.

Das " homogene" Maßsystem, das in der Übersetzung bei
behalten wurde, bezeichnet mit "Tr ägheit smoment " das Produkt von
Gewicht und Quadrat des Trägheitsradius. Es bedeutet dies die
letzte Folge des technischen Systems, insofern auch für Momente'
eine den Kräften

K f G
. h Beschleunigung

ra t = ewte t · .
Erdbeschleunigung

analoge Beziehung gilt :
Winkelbeschleunigung

Erdbeschleunigung

Auf die Abweichung der Definition von der üblichen weisen An
führungsstriche hin .

Das Interesse deutscher Leser er for derte weiterhin, statt einer
ähnlichen Arbeit von Sir Georg e Greenhill die Abhandlungen
Kuttas zu nennen ; ferner wurden dem Literaturnachweis (Verweise
darauf mit Lit. . . .) die Nummern 1, 4, 5 und 14 zugefügt. Für
die Figuren 9-16, 18 und 19 waren die des Originals vorbildlich;
die übrigen wurden umgezeichnet, in der Absicht, sie wirklichen
Verhältnissen ein wenig näher zu bringen. Für die Abbildungen
bin ich Herrn Professor Dr.-Ing. Ben d e m a nn zu Dank verpflichtet.
Die Bilder zu seinem Vortrag "Der jetzige Stand der Flugmaschinen
Konstruktionen", der im Jahrbu ch 1913/14 der Wissenschaftlichen
Gesellschaft für Flugtechnik erscheinen wird, standen mir zur Aus
wahl zur Verfügung.

Alle diese Maßnahmen, die der Übersetzer einer strengeren
Auffassung seiner Aufgabe angemessen erachtete , betreffen aus
schließlich die Form und berühren in keiner Weise Anspruch und
Verantwortung des Verfassers.

Dresden, Oktober 1913.
H. G. Bader.
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J. Einführung und Übersteht,
1. Di e Entwicklung der Flugtechnik bringt eine Menge an

regend er Probleme mit sich, P ro bleme der theoretischen, ebe nso wie
der exper imentellen Mechanik .

Eines dieser Probleme ist die Untersuchung über di e Drücke,
die eine geometri sch bestimmt gest alte te Fläche bei ihrer B ewegung
durch eine Flüssigkeit erfähr t . Dies Problem lenkte die Au fmerksam
keit der Math ematiker auf sich, lange bevor es für die L uftschiffahr t
hervorragende prakti sche Bedeutung gewann. Der erste Versu ch einer
Lösun g geht auf Ne wton zurück , der annahm, der Druck k önn e ge
messen werden durch die Bewegungsgröße, welche die F läche den
Luftteilchen erteilt, mit welchen sie in der Zeiteinheit in Ber ührung
kommt. Diese Annahme führ te zu dem sog. Sinus-qua drat-Gesetz;
dies besag t, daß der Druck auf di e Fläche proportional dem Qua drat
der Nor malkomponente (normal zur F läche) ihrer Relati vgeschwindig
keit gegenüber der Flüssigkeit ist. Nach der kinetischen Gastheorie
trifft Ne w to ns Annahme zu für den Fall eines verdünnten Gases, in
dem die mittlere Weglänge der Moleküle groß im Verhältnis zur
Breite der Fläche ist. Einen zw eit en Lösungsversuch be deutet die
Theorie der unstetigen Flüssigkeitsbewegung von H el m h ol t z und
K i rc h ho ff, deren weitgehende Anw endbarkeit auf P ro ble me der
Flug tec hnik neuerding-s Ku t ta er wiesen hat. (L i t, 2 un d 3) .

Abweichungen der Ergebnisse einer Theorie von der Beobach
tung ge hen notwendig aus den ver einfachenden Annahmen analy
tischer )Iethoden hervor. Die Mängel von Newt on s Gesetz sind so
bedeutend, daß seine Anwendung ohne Berücksichtigung der durch
die Bewegung der Fläche eingeleiteten Strömungsvorgänge aus
geschlossen ist .

Dennoch begegnet man gerade in jüngster Zeit Versuchen,
Formeln zu ermitteln, auf Gr undlagen, die von New t o n s Annahme
wenig abweichen; derarti gen An gaben ist mit großer Vor sicht zu
begegnen. Sie sind wie empir ische Formeln zu behand eln, die mit
neuen E r fahrungen fallen oder sich festigen.

B r yan-Bade r , Stabllität. 1



2 Einführung und Übersicht.

Die Theorie der unstetigen Strömung ist durch mathematische
Schwierigkeiten auf die Betrachtung einer vollkommen unverdicht
baren Flüssigkeit beschränkt. Hier rührt also die Unzulänglich
keit der Theorie her von den Eigenschaften der Luft, bezw.
überhaupt der wirklichen Flüssigkeit, die von den vorausgesetzten
abweichen. Außerdem gelten die Lösungen fast durchweg für zwei
dimensionale Strömungen, so daß die Voraussetzungen hinreichend
nur für Platten mit großem Seitenverhältnis (Breite zu Tiefe)
zutreffen, da das angenommene Strömungsbild in der Nähe der
Enden keinesfalls eintritt.

Bevor es der Theorie nicht gelingt, den wirklichen Verhält
nissen in höherem Uaße gerecht zu werden, muß man sich also an
Versuchsergebnisse halten, wie sie neuerdings unter anderen Eiffel
und Föppl veröffentlicht haben. (Lit. 4 und 5.)

2. Bei dem Problem der Flugzeug-Stabilität, wie es uns vor
liegt, handelt es sich um Bewegungen und Bewegungsänderungen
des Flugzeugs, die durch Luftdruck und andre Kräfte nach Störung
des stetigen Elugs hervorgerufen werden. Dies Problem gehört, im
Gegensatz zum vorhergehenden, ins Gebiet der reinen ~Iechanik.

Die Gleichungen, die zur Lösung führen, beruhen auf den Grund
gesetzen der Dynamik starrer Körper. Annahmen sind lediglich
für den Luftdruck auf Flügel und Flossen des Flugzeugs zu machen.
Die Unzulänglichkeit der hierzu benötigten Daten ist einzige Ursache
der Unstimmig-keit zwischen Rechnung und Erfahrung.

Das vorliegende Problem hat bis jetzt nicht das Interesse er
fahren, das ihm zukommt. Zunächst schreckt die Kompliziertheit
der Formeln des dynamischen Ansatzes. Und schließlich hatten ja
Apparate Erfolg, deren Stabilität in keiner Weise berücksichtigt
war. Als die Brüder Wright ihre ersten Flüge machten, ging die
Tendenz bei der Konstruktion lediglich auf größte Motorkraft, kleinstes
Gewicht und geringen Stirnwiderstand ; Gesichtspunkte, von denen
aus jede Hilfsfläche als schädlich galt. Was dabei an Stabilität
verloren ging, mußte durch Geschicklichkeit und Übung des Führers
wett gemacht werden. Dem Schlingern und Gieren begegnete die
Flächenverwindung. Seit der Zeit galt alle Aufmerksamkeit der
Konstrukteure der Umgehung der Wright-Patente und ging so der
Aufgabe einer inhärenten Seitenstabilisierung verloren.

Die Arbeit von Bryan und \Villiams (Lit. 6) ist meines
Erachtens der erste Versuch, die mathematische Behandlung der



Einführung und Übersicht. 3

Frage aufzunehmen. Dabei ging die Absicht mehr dahin, anzuregen,
als die Lösung bis zu einem gewissen Abschluß zu bringen. Bald
danach wurden Arbeiten des jüngst verstorbenen Kapitäns Ferber
veröffentlicht, in denen er selbständig das Problem aufgenommen
und mit der Theorie der unendlich kleinen Schwingungen Seiten
und Längsstabilität erörtert hatte. Leider ist jedoch dieser erste
Versuch einer Theorie der Seitenstabilität in mehrfacher Hinsicht
mangelhaft. Für Flugzeuge von beträchtlicher Spannweite, die doch
allein in Frage kommen, sind die Fehler der Ergebnisse vermutlich
von Betracht.

Bei Lanchester (Lit. 71I) werden beide Probleme, Seiten
und Längsstabilität, von außerordentlichem Gesichtspunkt behandelt,
so daß der Ansatz gegenüber den Gleichungen der Dynamik an
Umfang zurücksteht,

Von neueren Arbeiten sind die von Prof. lIarcel Brillouin
und Dr. H . Reißner zu nennen, der Seiten-Steuerung und Stabilität
gemeinsam betrachtet. Weiterhin bringt das "Government Blue
Book" (Cd. 5282) Auszüge aus Aufsätzen des Leutnants Crocco
über Steuerung und Stabilität der Luftschiffe, und einer Abhandlung
von M. Soreau über gleiche Probleme der Flugzeuge, unter beson
derer Berücksichtigung der Längsstabilität. Diese Arbeiten konnten
nur flüchtig berücksichtigt werden, da sie erst nach Vollendung der
Untersuchungen in meine Hände gelangten.

3. Im folgenden werden zunächst die 6 Bewegungsgleichungen
(entsprechend den 6 Freiheitsgraden: Bewegung in Richtung von
und Drehung Ulll 3 Achsen) angeschrieben und dann auf unendlich
kleine Schwingungen angewandt.

Es bestand zunächst die Absicht, physikalische Maßeinheiten
zur Vereinfachung der Gleichungen einzuführen. Dem Konstrukteur
ist jedoch das technische l\Iaßsystem geläufiger, an dessen Grundformel

Beschleunigung in m/sec"
Kraft in kg = Gewicht in kg· .

9,81 mjsec2

hier kurz erinnert werden möge.
Besitzt das Flugzeug eine Symmetrieebene, die bei stetiger

Bewegung vertikal ist, so zerfallen die Bewegungsgleichungen in
2 Gruppen zu je 3. Eine weitere Trennung von vornherein ist
nicht möglich .

Die erste Gruppe umfaßt Bewegungen in einer Vertikalebene:
Stoßen, Wogen und Stampfen (d. h. Geschwindigkeits- und Höhen

1*



4 Einführung und Übersicht.

schwankungen und Schwingungen um eine Achse! zur Symmetrie
ebene). Sie betreffen die Longitudinalstabilität und werden am besten
unter dem Begriff "symmetrische" Schwingungen zusammengefaßt,
da sie von jedem korrespondierenden Element der beiden symme
trischen Hälften in gleicher Weise durchgemacht werden.

Die zweite Gruppe bestimmt Rücken, Schlingern und Gieren
(d. h. Seitenverschiebung, Schwingung um die Längs- und die
Vertikalachse). Von der Art dieser Bewegungen hängt die Seiten
stabilität ab . Es ist bisweilen angestrebt worden, diese 3 Bewegungen
zu trennen j Schlingern und Gieren einzeln zu betrachten; ein Fehler,
den Lanchester durch Gebrauch des Ausdrucks "rotative stability"
meidet. Es kann jedoch nicht eindringlich genug darauf hingewiesen
werden, daß nicht allein die beiden Drehungsschwingungen unter
einander, sondern auch die Seitenschwingungen des Schwerpunkts
mit jenen verkoppelt sind. Nur durch Quer-Translation kann die
Schwere Einfluß auf die Lage des Flugzeugs gewinnen; nur hierdurch
kann eine Seitenneigung des Apparats wieder aufgehoben werden.
Andern Falles besteht die Möglichkeit seitlichen Gleitens mit gleich
förmiger Beschleunigung. Letztgenannter Tendenz wird bei den
meisten Konstruktionen durch Flügelverwindung entgegengewirkt j

jedoch ist daraus, daß diese Anordnung sich zweckmäßig gezeigt
hat, noch nicht zu folgern, daß sie die einzig mögliche oder gar die
beste sei.

Für die zweite Art der Stabilität ist das Attribut "unsym
metrisch" zur Kennzeichnung wohl am geeignetsten. Bisweilen mag
jedoch der bequemeren Herkömmlichkeit halber von "Seitenstabilität"
gesprochen werden, wenngleich der Ausdruck von anderen oft in
einem engeren Sinn als zulässig gebraucht worden ist.

4. Die Wirkung des Luftwiderstands wird in jeder Gleichungs
gruppe durch 9 Koeffizienten dargestellt (im ganzen also 18), die
als "Widerstanus-Ableitungen" bezeichnet werden können. Nach
Eliminationen erscheinen Schwingungsdauer und Dekrement (bezw.
Inkrement für Instabilität) der "symmetrischen" Schwingungen be
stimmt durch eine Gleichung vierten Grades für l, wobei die Ampli
tuden proportional ei. t angenommen sind. Diese Gleichung schließt
die "symmetrischen" ,,\\'iderstands-Ableitungen" ein. Nach ROll th
ist das Gleichgewicht stabil, wenn die Koeffizienten der biquadra
tischen Gleichung und eine bestimmte Diskriminante positiv sind.
Gleiches wie von den symmetrischen gilt von den unsymmetrischen
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Schwingungen, deren biquadratische Gleichung die neun "unsym
metrischen" "Widerstands-Ableitungen" umfaßt und das gleiche
Stabilitäts-Kriterium liefert.

Absolute Lage des Schwerpunkts und Azimut der Symmetrie
ebene gehen nicht in die Gleichung ein, obwohl ihre Änderungen dies
tun. Denn offenbar ist für das Gleichgewicht des Flugzeugs, wie
bei einem Schiff, Stand und Fahrtrichtung ohne Belang.

Die Widerstands-Ableitungen sind der Geschwindigkeit des
Apparats bei stetiger Bewegung proportional.

Der Arbeitsgang, der vor uns liegt, zerfällt nach dem Voraus
gehenden in 4 Teile: 1. Bestimmung der Widerstandsableitungen
auf Grund geeigneter Formeln und Daten für den Luftwiderstand.
2. Auswertung und Vereinfachung der fünf Koeffizienten der bi
quadratischen Gleichung und ihrer Diskriminante. ~ . Analyse des
Schwingungscharakters. 4. Diskussion des Einflusses verschiedener
konstruktiver Maßnahmen auf die Stabilität.

Das Hauptaugenmerk ist zunächst zu richten auf eine Ent
wirrung des Chaos algebraischer Symbole, das sich eingangs der
Untersuchung zeigt. Am besten geschieht dies durch allmählichen
Aufbau auf vereinfachenden Voraussetzungen, die jedoch in hervor
ragendem }laße Veränderungen zugunsten einer Annäherung an
wirkliche Verhältnisse zulassen. Dennoch galt meine Arbeit wesent
lich der mathematischen Behandlung des Problems. Denn man kann
höchstens schwanken, diese aufzunehmen oder ganz abzulehnen;
ein l\Iittelweg muß zu falschen Schlußfolgerungen führen. Doch
legt es die komplizierte Gestalt der Formeln, zu denen man selbst
in den einfachsten Fällen gelangt, nahe, daß ohne mathematische
Theorie dem Problem nicht beizukommen ist. Ferner haben sich
die Konstrukteure so einseitig praktischen Fragen zugewandt, daß
zum notwendigen Vergleich zwischen Theorie und Praxis, auf der
andern Seite nicht genug Gewicht auf mathematische Klärung ein
schlägiger Aufgaben gelegt werden konnte. Schließlich steht zu
hoffen, daß der vorliegende Stoff auf Einführung als Lehrgegenstand
an unsern Hochschulen nicht mehr lange zu warten haben wird,
als Zweig angewandter lIathematik und der lIechanik der Flüssig
keiten (Hydrodynamik) und starren Körper.

5. Für die symmetrische Stabilität kommen in erster Linie
Daten über Größe und Richtung des Luftwiderstands und über
die Lage des Druckmittelpunkts für Flügel bei stetiger geradliniger
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Bewegung in Betracht. Der Einfluß einer der 'I'ranslation über
gelagerten Rotation des Stampfens ist noch unerforscht. }[an hat
ihn in allen bisherigen Stabilitätstheorien vernachlässigt, und seine
experimentelle Erforschung steht noch nicht in Ansstcht.t) Er
kommt in den Gleichungen zur Geltung in Form zweier Koeffi
zienten, die im folgenden mit Drehungs-Ableitungen bezeichnet sind.

Die Untersuchung dieser Erscheinung ist, ganz abgesehen vom
mathematischen Interesse, von hervorragender Bedeutung für den
Flieger, den eine Drehung seines Apparats, zumal beim Landen,
in eine heikle Lage bringen kann . Die experimentelle Erforschung
mag sich darauf beschränken, zwei Punkte auf der Bezugsgeraden
des Flügelquerschnitts (meist die Sehne) anzugeben, deren einer
als Drehpunkt unveränderten Druck, der andere unveränderte
Druckpunktslage ermitteln läßt. Es werden später noch zwei
Methoden für die Untersuchung zum Vorschlag gebracht.

Für den Augenblick ist die Schwierigkeit umgangen durch
die Anwendung von Flügeln geringer Tiefe, für welche die Ände
rungen von Widerstandsgröße, Richtung und Lage bei einer Drehung
vernachlässigt werden können. Stabilität wird erreicht durch HUfs
flächen, z, B . einen Schwanz. Hierfür wird die Lagenänderung des
Druckpunkts verhältnismäßig klein sein. Diese Vereinfachung führt
zur "Theorie des schmalen Flügels unter kleinem Winkel ". Von
da aus wird am besten das systematische Studium seinen Ausgang
nehmen, ähnlich wie die Hydrodynamik von der vollkommenen
Flüssigkeit, die Brechnungstheorie der geometrischen Optik von
dem Strahlenbüschel mit kleinem Einfallswinkel oder die kosmische
Dynamik von der elliptischen Planetenbewegung. Demgemäß werden
also die Drehungsableitungen und die Änderungen der Druck
punktslage vernachlässigt, und der Druck proportional dem Sinus
des Anstellwinkels gesetzt oder was dasselbe bedeutet, dem Pro
dukt aus der relativen Geschwindigkeit und ihrer Normalkomponente.
Eine abschließende Überlegung ("Satz der Unabhängigkeit von der
Höhe") zeigt, daß die Stabilität nur in sehr geringem Maße
(natürlich immer unter bestimmten Voraussetzungen) von der
höheren oder tieferen Lage der Flügel abhängig ist. Die Wahl
zwischen Ein- und Doppeldecker betrifft danach nicht die Stabilität.

') B rya n beschränkt sich mit dieser Behauptung aul das "Govern
ment Laboratory". Dem Übersetzer ist aber überhaupt keine dahinzielende
Versuchsanordnung bekannt.
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6. Der Abschnitt über "graphische Statik des Längsgleich
gewichts" nimmt eine Sonderstellung ein. Eine Klärung der Be
ziehungen zwischen Gleichgewicht und Veränderuug in Antrieb und
Anstellwinkel, durch geometrische Veranschaulichung wird hoffent
lichdadurch erreicht. Hier bietet sich ausgezeichneter Unterrichts
stoff für die Hochschulen.

7. Den einfachsten Fall für die Behandlung der Längs-Stabi
lität bietet ein Tragdeck mit neutraler (nicht tragender) Schwanz
flosse in horizontaler Bewegung unter unveränderlichem, horizon
talem Schub, dessen Richtung durch den Schwerpunkt geht.

Das Stabilitätskriterium hierfür steht in Einklang' mit dem
von Lanchester. Durch Einführung der Gleichgewichts-Beding
ungen kann dies Kriterium auf verschiedene Form gebracht werden,
worunter eine sich unabhängig von der Geschwindigkeit zeigt.
Durch Vereinfachungen gelingt es, die Wurzelpaare der Gleichung
vierten Grades zu trennen, kurze und lange Schwingungen zu
unterscheiden und zu charakterisieren. Lanchesters Vorgehen
führt. nur zu den langen Schwingungen, die jedoch fast aus
schließlich für die Stabilität von Bedeutung sind.

Die Stabilität ist in hohem Maße abhängig von der Neigung
der Flugbahn gegen den Horizont. Diese bedeutsame Gesetzmäßig
keit ist - eine Entdeckung von Mr. E. H. Harper; sie gilt für
"symmet r ische" und "unsymmetr ische" Stabilität. Beim Gleitflug
hat dasselbe Flugzeug höhere Stabilität als bei horizontalem An
trieb; und vollends beim Steigen geht die Stabilität beträchtlich
zurück; ja sie verschwindet, wenn der Tangens des Anstiegswinkels
den doppelten Wert des Tangens für den Anstellwinkel noch nicht
erreicht hat.

Im allgemeinen wächst die Längsstabilität mit dem Stirn
widerstand, und wenn der Schraubenschub eine Funktion der Ge
schwindigkeit ist, die mit einem Anwachsen derselben abnimmt.
Beide Einflüsse pflegt man zu charakterisieren durch zahlenmäßige
Angabe einer hypothetischen Vergrößerung des natürlichen Gleit
winkels. Damit wird ein Steigen ohne Verlust der Stabilität unter
größerem Winkel möglich.

Unter einem "doppelt tragenden System" wird im folgenden
Tandemanordnung von zwei Flügeln oder ein Flügel mit tragendem
(statt wie vorhin mit neutralem) Schwanz verstanden. Für die
Stabilitätsuntersuchung von Mehrdeckern werden "F lächen über-
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einander" durch eine von gleichem Inhalt ersetzt.") Es wird gezeigt,
daß, unbeschadet der Richtigkeit der Rechnung nach dem "Prinzip
der gleichwertigen Systeme", es gelingt, ein "doppelt tragendes
System" durch einen Flügel mit neutralem Schwanz zu ersetzen, wo
bei beide Systeme gleiche Stabilitäts- und Gleichgewichtsbedingungen,
ja sogar gleichen gesamten Flächeninhalt haben.

Ohne diese Vereinfachung bringt die Stabilitätsrechnung des
doppelt tragenden Systems außerordentlich schwerfällige Formeln
mit sich. - Für den angehenden Mathematiker liefern die Ver
hältnisse der gleichwertigen Systeme und ihrer Unveränderlichen
interessante Anwendungen der Determinanten.

Vom konstruktiven Standpunkt hat der neutrale Schwanz dem
tragenden gegenüber den Nachteil, daß er in größerem Abstande
vom Flügel angebracht werden muß. Auf der anderen Seite hat
vermutlich das Flugzeug mit neutralem Schwanz die größere Trag
fähigkeit, weil in Wirklichkeit der Druck auf die Schwanzfläche
vom Strömungsbild um das Tragdeck abhängt. In den folgenden
Abschnitten haben andere Umstände Beurteilung gefunden: Schub
richtung, die nicht durch den Schwerpunkt geht, Druckpunkts
verschiebung bei Änderung desAnstellwinkels, Flügelwölbung, Zähig
keits- und Reibungswiderstand, Flächenrauhigkeit, Abweichung vom
Sinusgesetz des Widerstands, Einfluß des Tragflügels auf die Schwanz
flosse und die Drehungs-Ableitungen.

Dies alles eingehend zu besprechen, war nicht Raum genug;
bisweilen konnte daher nur die Methode angegeben werden.

In Anbetracht der Erörterungen, die der Gegenstand schon
erfahren hat, möchte ich kurz die Wirkung der Druckpunkts
Verschiebung" besprechen. Es sind zwei Fälle zu unterscheiden:
Wenn die Stabilität durch eine Schwanzflosse (die dem Tragdeck
nicht parallel zu sein braucht) gesichert wird, so ist die Druck
punkts-Verschiebung nur durch eine kleine Korrektur zu berück
sichtigen. Die Stabilität eines einzelnen Flügels ist jedoch davon
vollständig abhängig.

Werden Stabilitäts- und Gleichgewichtsbedinguugen in Be
ziehung gesetzt, so erweist sich die Stabilität des Flugzeugs mit

') Ef If e l zeigt a. a. O. (Lit. 4), daß diese Substitution nicht ganz
richtig ist, daß vielmehr infolge der gegenseitigen Beeinflussung über
einander befindlicher Tragdecks mit einem "Flächenverlust" gerechnet
werden muß. Der Übersetzer.
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Schwanz unabhängig von der Geschwindigkeit; die des schwanzlosen
Flügels sinkt mit steigender Geschwindigkeit. Die Anordnung eines
Schwanzes wird somit als wirksamstes Mittel zur Sicherung in
härenter Längsstabilität bestätigt.

Wie schon oben angedeutet wurde, kann die Vereinigung von
Stabilitäts- und Gleichgewichtsbedingungen verschiedene Form an
nehmen, so daß zwei Kriterien von recht ungleichem Aussehen gleiche
Bedeutung besitzen können.

Es wird weiterhin dargetan, daß ein Dreiflächen-System, z. B.
ein Tragdeck mit flacher Schwanz- und Kopfflosse, unter Umständen,
besonders beim Steigen, höhere Stabilität zeigt, als ein Zwei
flächen-System.

Somit erscheint die mathematische Theorie keineswegs auf die
einfachsten Formen des Flugzeugs beschränkt, vielmehr kann sie
auf jede mögliche konstruktive Anordnung angewendet werden,
sobald verläßliche Daten zur Hand sind. Ohne Ausnahme gestattet
sie zu beurteilen, ob eine Maßnahme zur Erhöhung der Stabilität
beiträgt oder nicht. Eingangs der Untersuchung ergiebt sich, daß
eine gewisse Determinante verschwindet, und die zunächst sehr
verwickelte Rechnung gestaltet sich dadurch wesentlich einfacher.
Bei der Erörterung des Dreiflächen-Systems wird nachgewiesen, daß
die Determinante nicht mehr verschwindet und damit die Stabilität
wächst.

8. Die "unsymmetrische" Stabilität bietet schwierige Probleme
in allerhand interessanten Formen. Die Kräftepaare, die hier bei
Drehungen auftreten, hängen von der Breite der Flügel, nicht von
ihrer Tiefe ab. Sie sind im Gegensatz zu vorhin nicht vernach 
lässig-bar, sondern von beträchtlicher Bedeutung. Um hinreichend
genaue Ausdrücke dafür zu erhalten, ist eine Annahme über die
Druckverteilung zu treffen, die noch zur Definition des einfachsten
Falles: "schmale Flügel unter kleinem Winkel" gehört. Die
Störung des Gleichgewichts rührt von den hinlänglich bekannten
Kippmomenten her und wird durch Flächenverwindung oder Hilfs
flügel (Klappen) aufgehoben. Die Wirkung der Flügel, der Kiel
flossen, der Hilfsflügel oder Klappen und schließlich einer V-förmigen
Anordnung der beiden Tragdeckhälften werden wir im Verlauf der
Untersuchung getrennt betrachten. Ein einfaches Tragdeck (ohne
Flossen und Klappen) ist seitlich unstabil. Eine wagerechte
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Schwanzflosse, wie sie der Längsstabilisierung dient, spielt für die
Seitenstabilität keine Rolle; sie sei denn von beträchtlicher Breite.

Wird nur eine Kielflosse angeordnet, so sind zwei der Stabili
tätsbedingungen nur sehr schwer zu befriedigen. Befindet sie sich
vor und in fast gleicher Höhe mit dem Schwerpunkt, so ist eine
Bedingung erfüllt und die andere nicht ; umgekehrt, wenn sie sich
in derselben Höhe hinter dem Schwerpunkt befindet. Die Stabili
sierung gelingt durch Anordnung der Flosse ein wenig vor und
weit über dem Schwerpunkt; aber schon eine geringe Bewegungs
änderung ist fähig, die Stabilität aufzuheben, so daß die angegebene
Maßnahme anfechtbar erscheint. Jedenfalls erhellt aus der Erörte
rung, daß die meisten ausgeführten Flugzeuge nicht seitenstabil sind.

Doch ist die Aufgabe leicht durch Anordnung zweier Flossen
zu lösen. Hier ist der Unterschied zu besprechen, der zwischen
der Wirkung mehrerer Flossen und ihres Ersatzes durch eine Fläche
von gleichem Inhalt im resultierenden Druckpunkt besteht; dabei
wird die Veränderung des Trägheitsmoments berücksichtigt. Der
horizontale Abstand zweier Flossen ist von höherem Einfluß als der
vertikale.

Vermutlich ist es am vorteilhaftesten, zwei Flossen, eine vor,
die andere hinter, beide aber ein wenig über dem Schwerpunkt an
zubringen , derart, daß der resultierende Druckpunkt gerade oder
wenigstens nahezu über den Schwerpunkt zu liegen kommt. Hier
durch wird eine hervorragende Stabilität erreicht, die sogar von
der Bahnneigung fast unabhängig ist. Die Stabilisierung fordert,
eine gewisse Höhe bei der Anordnung der Flossen nicht zu über
schreiten.

Befinden sich die Flossen in dem Niveau des Schwerpunkts,
so muß ihr resultierender Druckpunkt vor diesem liegen; doch nur um
ein geringes, indeß der Abstand beider Flossen tunliehst groß zu
wählen ist. In dieser Form wird das Flugzeug beim Anstieg in
horizontalem Flug und bei mäßigem Abstieg stabil sein; es vierliert
jedoch die Stabilität und kommt in Gefahr zu kippen, beim Gleit
flug unter doppeltem, natürlichem Gleitwinkel oder gar noch steilerem
Abstieg.

Ein dritter Typ, den gleich dem obengenannten zuerst MI'.
Harper untersucht hat, hat eine senkrechte Schwanzflosse und eine
Kielflosse direkt über dem Schwerpunkt. Der Abstand des Schwanzes
darf dann nicht zu klein sein. Es zeigt sich Abnahme der Stabili-
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tät beim Anstieg, so daß hierbei wiederum ein bestimmter Winkel
nicht überschritten werden darf. Weiterhin werden die" unsymmetri
sehen" Schwingungen charakterisiert und der Einfluß von Stirn
widerstand, Doppelschrauben-Antrieb, Reibung und Flügelwölbung
besprochen.

Dann werden Hilfsflügel, Klappen oder drehbare Flügelenden
der Betrachtung unterzogen, und schließlich V-förmig aufgebogene
Flügel: Antoinette-Typ. lIan neigt dazu, ein Klappenpaar mit einer
Kielflosse für gleichwertig zu halten; das ist jedoch nur unter be
stimmten Bedingungen zulässig, z. B. wenn die Klappen in der
Flugrichtung liegen oder in gleicher Tiefe mit dem Schwerpunkt.
Die zwei folgenden Betrachtungen hat MI'. Harper beigesteuert.
Die eine betrifft ein Flugzeug mit Klappen. die andere den Antoi
nette-Typ mit seinem V-förmig angeordneten Tragdeck und einer
senkrechten Schwanzflosse. Es ergab sich Stabilität auf zwei Arten .
Läßt man den Schwanz außer Acht, so genügt es, den Winkel
scheitel des Flügels über den Schwerpunkt zu legen (ohne dabei
ein bestimmtes Maß zu überschreiten). Geschieht dies nicht, so hat
man dem Schwanz eine gewisse kleinste Länge zu geben. Auf die
eine Art nimmt die Stabilität beim Abstieg, auf die andere beim
Anstieg ab, so daß durch geeignete Kombination beider Maßnahmen
die Stabilität unabhängig von der Bahnneigung gemacht werden kann.

9. Die Schlußbetrachtung gibt keine Übersicht des Werks, da
diese schon jetzt vorweggenommen ist, sondern beschäftigt sich mit
der Frage vom Vor- oder Nachteil inhärenter Stabilität, deren Be
handlung ja am Tage ist.

Indessen stehen aber immer noch Beiträge aus, die die Lösung
des Problems zu einer endgültigen gestalten könnten. Stoff für
diesbezügliche Untersuchungen wird im letzten Kapitel geboten.
W ährend auf der einen Seite Versuche erforderlich sind, erhellt
andrerseits, daß noch viel rein mathematische Arbeit zu leisten ist,
lediglich in dem Sinne, die Schlußfolgerungen der Rechnung unter
bestimmten Voraussetzungen zu ziehen . Noch immer ist ja der
Glaube verbreitet, die lIethoden exakter Wissenschaft seien für den
vorliegenden Gegenstand unzulänglich wegen der Unsicherheit der
notwendigen Grundannahmen. Jedoch hat wohl diese allgemeine
Unsicherheit ihren Grund eher darin, daß die Mathematiker diesem
Problem noch nicht so viel Interesse, wie anderen ähnlicher Art,
entgegengebracht haben.
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10. Im vorletzten Kapitel werden einschlägige Untersuchungen
anderer Autoren mitgeteilt lind besprochen. In einigen Fällen haben
zu weitgehende Voraussetzungen zu falschen Schlußfolgerungn Anlaß
gegeben. So begegnet man mehrfach der Anschauung, seitliche und
Richtungsstabilität gesondert behandeln zu können. In dieser Be
ziehung bedeutet Lanchesters Werk eine bemerkenswerte Aus
nahme, wenngleich das Problem von einer ganz anderen Seite an
gepackt und der Gebrauch der Bewegungsgleichungen vermieden ist.

11. Die bedeutende Klärung, die das Problem der Stabilität
in diesem Buch durch die mathematische Behandlung erfährt, könnte
schwerlich bei der Mannigfaltigkeit der Erscheinungen durch noch
so' zahlreiche Erfahrungen erreicht werden. In gleicher Weise wie
etwa ein Versuch, die Planetenbewegungen ohne die Grundgleichungen
der Dynamik und das Gravitationsgesetz zu erklären, auf fast un
überwindliche Schwierigkeiten stoßen würde. Aus einfachen Über
legungen den Einfluß der Bahnneigung auf die Stabilität abzuleiten,
dürfte nicht leicht sein. Immerhin wurde ein Versuch dazu ge
macht.

Die Menge an Problemen, die hier noch der Lösung harren,
und die damit verbundenen Schwierigkeiten müssen die Eindringlich
keit entschuldigen, mit der ich diesen Gegenstand immer wieder zu
Studien- und Lehrzwecken empfehle.

Als Zweig höherer angewandter Mathematik ist die Lehre
von den Bewegungen der Flugzeuge hinlänglich vernachlässigt
worden.

Vage Behauptungen beherrschen immer noch die Ansichten
über Stabilität. Das Problem erfordert dringend systematisches
Studium und eine Entwicklung parallel den Richtlinien anderer
Zweige der 1\Iechanik und mathematischen Physik. Nur durch Mit
arbeit der Hochschullehrer können die unerfreulichen Verhältnisse
gebessert werden. Auch für pädagogische Zwecke eignet sich der
Stoff ausgezeichnet; er bietet Anwendung von Determinanten, von
Näherungsverfahren, Bestimmung gleichwertiger Systeme. Schließ
lieh werden, Schritt für Schritt, Verbesserungen eingeführt, bei
denen man sich nicht aus praktischen Überlegungen beschränken zu
lassen braucht; ja die vielleicht einen Genauigkeitsgrad zu erreichen
gestatten, der über den konstruktiv erforderlichen hinausgeht.

Zum Vergleich mit dem vorliegenden Stoff als Studienobjekt
möge einer herangezogen werden, der sich großer Beliebtheit erfreut:
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die Hydrodynamik. Ihre Theorie ist unabhängig von Laboratoriums
Untersuchungen zu hoher Vollkommenheit gelangt. Wenn auch viele
ihrer Probleme sich auf Bewegungen in einer unbegrenzten idealen
Flüssigkeit beziehen und ohne jegliche praktische Bedeutung sind,
so hat doch nie jemand ihren erzieherischen Wert, den die erforder
liche Übung mit sich bringt, selbst für angehende Ingenieure in
Frage gestellt.

Wen der Ehrgeiz treibt, ein Jahr oder gar noch längere Zeit
dem systematischen Studium der Hydrodynamik zu widmen, wird
wenig Aussicht haben, auf ein Problem zu stoßen, selbst wenn er
auf seine praktische Bedeutung keinen Wert legt, das nicht schon
einmal erörtert worden wäre, so daß er sich ihm, in der Hoffnung,
eine bemerkenswerte Lösung zu finden, nähern dürfte. Das vor
liegende Buch hingegen bietet eine Menge Aufgaben, bei denen nicht
die Unmöglichkeit, sondern höchstens Umfang und Eintönigkeit der
Lösung zu fürchten sind. Es ist daher dringend zu wünschen, daß
die Zahl derer, die sich mit dem Problem beschäftigen, bald nicht
mehr an den Fingern abzuzählen sei.

12. Man wird vielleicht Beispiele vermissen. Durch Anwendung
der Formeln und Methoden auf ausgeführte Flugzeuge, deren Dimen
sionen ja aus Veröffentlichungen in Zeitschriften und Handbüchern
entnommen werden können, ließen sich eine Unzahl bilden. Es
wäre sicher von manchem Leser begrüßt worden, wenn hier einige
durchgerechnet worden wären. Die Rechnung ist indessen so einfach
und schon mit geringen Kenntnissen durchzuführen, daß man sich
nicht auf die Bestimmung des Stabilitätskriteriums zu beschränken
braucht. Vielmehr sind die Koeffizienten der biquadratischen
Gleichung und weiterhin ihre Wurzeln leicht zu ermitteln. So kann
Dauer und Dekrement jeder Schwingung berechnet werden. Also
selbst wenn der Konstrukteur gezwungen ist, die eine oder andre
Stabilitätsbedingung außer Acht zu lassen, so wird er sich von dem
Einfluß dieser lIIaßnahme zahlenmäßig Rechenschaft geben können.
- Jeder neue Apparat bietet ein neues Beispiel; so würde irgend
eines aus diesen Tagen bald sein Interesse verlieren . Für Längs
stabilität hat seiner Zeit Mr. Williams in unsrer gemeinsamen
(oben angeführten) Arbeit aus dem Jahre 1903 einige Fälle durch
gerechnet.
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11. Elementare Beziehungen.

Die allgemeinen Bewegungsgleichungen.
13. Bei der Untersuchung der Bewegungen des Flu gzeugs g ehen

wir von den Grundgleichungen der Dynamik star re r Körper aus.

Mit dem Ursprung im Schwerpunkt bringen wir ein r äumliches
rechtwinkliges Koordin at ensystem mit dem Flugzeug in starre Ver
bindung (siehe Fig. 1 und die Anmerkung 1 des Überset zer s) ; ein

1) D a von der Wahl des Koordinatensystems in hohem Maße An 
schaulichkeit und Einfachheit der Bewegungsgl eichungen abhängt, erscheint
es dem Übersetzer nicht überflüssig , di e ge t roffene Wahl zu begründen.
Die einzi g e Voraussetzung, die keine Be schränkung der allgemeinen
Gültigkeit der Th eorie zur Folge hat, ist die Annahme, daß das F lugzeug
eine Symmet ri eebene besitze. Daß die se mit der X-. y-Ebene des im
Flugzeug festen Koordinatensystems x, y, z zusammen zu fallen und die
x-Achse in der Flu grichtung zu liegen habe, darüber besteht wohl kein
Zweifel. Die y-Achse wurde nach unten, statt wie in der analyti schen
Geometrie der Ebene nach oben ge rich te t , damit die Komponenten des
Luftwiderstandes - Stirnwiderstand X und Auftrieb Y - mit g leichem
- als verzögernde Kräfte also negativem - Vorzeichen in die Gleichungen
eingehen. Die Beschleunigung der Schwe re wirkt somit in positiver
Richtung. Für die Wahl der Richtung der z -Achse nach links (Backbord)
war es in ers te r Linie entscheidend, daß dadurch ein rechtshändiges
Koordinatensystem entstand, das jetzt fast all gemein bevorzugt wird. Daß

Winkel sp, ip , 8- mit positiver 'l'angente dd ZI , dd xr , ddYr positiv seien
)'I ZI XI

(dabei ist das Koordinatensystem XI, Yr, Zr zum Unterschied mit dem im
Flugzeug fest en Koordinatensystem x , Y , z nur sich selbst parallel zu
verschieben) , ist Voraussetzung der ana lyt ischen Geometrie. Daraus folgt
bei Gebrauch eines rechtshändigen Koordinatensystems, daß Winkel,
Winkelgeschwindigkeiten und Winkelbeschleunigungen entgegen dem
Uhrzeige rsinn positiv zu zählen sind. Gleichgülti g ob Linkssystem oder
Rechtssyst em g ewählt und damit der Uhrzeigersinn als positiv oder n eg ativ
bezeichnet wird, immer sind Drehmomente positiv, deren Buchstabenfolge
mit der g ebräuchlichen Formel "Kra ft X H ebelarm" nicht alphabetisch
(also im Produkt "Hebelarm X Kraft" alphabeti sch) ist ; also positiv (Winkel
vergrößernd) X. Z , Y. x, Z .y; negativ : X .y, Y. Z, Z . x.

Die Sy mmetrie hat zur Folge, daß die Zentrifugalmomente, deren
Ordinatenprodukte Z enthalten, verschwinden und somit ist die z -Achse
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zw eites Koordinatensystem mit dem Ursprung im Schwer punkt ist
nur bei horizontalem stetigem Flug mit dem ersten in Deckung
und bleibt seiner ersten Lage im Raum immer parallel. Das erste
Syste m wird mit x, Y, z, das zweite mit xJ' YJ, zJ bezeichnet .

.yt:.~--.r

Fig. 1.

Nach Drehungen des starren Körpers um die Winkel l/J, :I, p1)
und um die AchseYJ, ZJ, X I sind die neuen Ordinaten xil Y17 zJ eines
P unk tes mit den Ordinaten x , Y, z bestimmt durch das folgende
Schema : (1)

frei e oder H auptt rägheitsachse ; gelingt. es auch noch, das dr itt e " Zent rifugal
momen t " W = f d G. x .y zu Null zu machen, so sind auch x und y freie
Achsen und die Gleichungen für di e unsymmetri schen Schwingungen ver
einfach en sich in hervorragend em lI[aße. Es erscheint j edoc h ni cht von
Vorteil , di e x und y durch Dreh ung UIII z, mit den fre ien Achsen zur
Deckung zu bringen, da dies erneute Projektionen von Gesch wi ndigkeit
und Kräften verursacht.

1) n ie genannten Winkel sind nicht mit den gewöhn lich in g leicher
W eise bezeichneten "E u le rs ch en Winkeln" zu verwechseln. Denn diese
entsp rechen Drehungen zuerst um di e .e-Achse, dann Ulll di e x-Achse und
schließl ich Ulll die so erhaltene neu e z-Achse. Verfasser hat di esen Gehrauch
verl assen, da sich kleine Drehung en UIII y nicht durch kl eine W erte der
" E u I e rsehe n Wink el" darstell en la ssen ; [für die Reihenfolg e der 1rrchun gen
(zuerst um die Y h dann UIII di e zI-, schließlich um die X l _A«hse) war es
offenbar maßgebend, daß die Or dinaten der zuerst benutzten Iirchuchse
sich besond ers einfach transfor m iere n lassen. In diesein F all war es von
Bedeutung', für die Komponenten des Gewichts zu einfachen Ausdrücken
zu gelang en. Der Übersetzer].
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-' :Je

XI COS 1/J. cos ff

YI sin~

SI - sin 1/J.ccss

Y

sin e . sin 1/1
- cos 'P . cos 1/J • sin ff

cos ff . cos Cf!

sin<p . cos 1J!

+cos<p • sin 1/J • sin ff

z

cos'P' sin 1J!
+ sin <p • cos 1/J . sin ff

- cos ft . sin Cf!

cos'P . cos 1J!
- sin 'P . sin 1/J • sin ff

Ändert sich der Kurs nicht, so wird mit l/J = 0 (cos lj.J = 1,
sin l/J - 0) die Transformation viel einfacher : (2)

:Je Y z

XI cos s - sinff . cos Cf sin ft . sin Cf!

YI sin~ cos ft . cosCf! - cos So • sin Cf!

zr 0 sin 'P cos 'P

Ffg.2.

Es ist ohne weiteres einleuchtend, daß die Winkelgeschwindig-
. dep dlj.J d.:J ..

keiten dt' dt' dt des Korpers

11
F
:fI :

il
;:
: I
I :

!~

um die xn Yn Zr Achsen zu
den Winkelgeschwindigkei
ten um die am Flugzeug
festen Achsen p, q, r in den
gleichen Beziehungen stehen,
wie Ordinaten Xb Yb zr zu
entsprechenden Ordinaten x,
Y, s.

14. Bezeichnen l, m, n für
den Augenblick das statische
Momentder Bewegungsgröße
(diese definiert als das ska
lare Produkt von Gewicht
und Geschwindigkeit) des
Punkthaufens in bezug auf
die drei im Flugzeug festen
Achsen, so lassen sich die
Bewegungsgleichungen mit

den weiteren Symbolen, deren Bedeutung auf den letzten Seiten
angegeben ist, schreiben, wie folgt :
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(3)

(4)

G (
d u q.w r .v). - - +- - - - - Summe der Kräfte in Richtung derg. dt g g

x-Achse
entsprechend für y und s.

Für die Berechnung der Drehungen müssen zunächst die
Ausdrücke für I, m, n angegeben werden, diewegendes Verschwindens
der beiden Zentrifugalmomente ungleich in der Form sind.

I=I .p-Woq
m=J.q-WoP
n=K.r

(6)

(5)

2

-x+s

Nun ist:
dl s» r i m

- dt + - - - - - = Drehmoment um die x-Achseg . g g
entsprechend für y und s.

15. Unter Berücksichtigung des negativen Vorzeichens der
vom Luftwiderstand herrührenden Kräfte von der absoluten Größe
X Y Z und Drehmomente L M N, die einer eingeleiteten Drehung
entgegenwirken, mit den Komponenten des Flugzeuggewichtes, die
nach der oben gegebenen Transformation berechenbar sind, und mit
der Voraussetzung, daß der Schraubenschub 5 in der Richtung x
am Hebelarm y = s wirke, können die Bewegungsgleichungen unter
Elimination von I, m, n geschrieben werden:

G ('~+ q . w_r .v) = G 0 /.l.

g. dt g g . SIll"

G (dV r . n p .W) G Yg odt+g-g = . cos :J . cosp-

G (
d W p.v qoU) G . Z- - +----- - - .COS:J .Slllp-g .dt g g

I g~~t-W'/~t+(K-J)q~r+Wo
r
; =-L

] --!!.!L _ W . dP +(1_ K) r 0 p _ W . q . r _ - M (7)
g .dt godt g g

K~ + (J - I) P . q - Wo (P_q2) = - N - 5 0s
l{.dt g g

Dabei ist, wie ersichtlich, die Kreiselwirkung der Trieb
schraube und die Reaktion des Antriebsmoments nicht berücksichtigt;
Wirkungen von Bedeutung, die in späteren Untersuchungen zu er
örtern wären, die sich jedoch durch Anordnung zweier gegenläufiger
Schrauben aufheben lassen.

Bryan-Bader, StabUltät.
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(8)

Stetige Bewegung und kleine Schwingungen.
16. Das Flugzeug gleite mit gleichförmiger Geschwindigkeit u;

unter dem unveränderlichen Winkel:fo mit konstantem Schub So.
Besteht Gleichgewicht, so sind u, v, w, p, q, r gleich Null, und die
Bedingungen des Gleichgewichts lauten :

o = G . sin {Jo - X; + S o
o = G . cos ~o - Yo
0= - Z o
0= -Lo

0= -Mo
0= -No-50 . s

Diese Gleichungen werden im IV. Kapitel durch graphische
Methoden veranschaulicht.

Schließt der Schub mit der x-Achse den Winkel (1 ein, so wird
So in der ersten Gleichung mit cos (1 reduziert und auf die rechte
Seite der zweiten Gleichung tritt ein Glied + So . sin (1 hinzu.

Beginnt nun infolge irgend einer Störung das Flugzeug kleine
Schwingungen zu vollführen, so wird die vordem stetige Geschwindig
keit Uo um kleine Beträge u ab- und zunehmen nach einer bestimmten
Gesetzmäßigkeit in der Zeit und ebenso werden v, w, p, q, rund
damit g;, !j.J, {J periodischen Änderungen unterliegen. Nach der
Theorie der unendlich kleinen Schwingungen sind Produkte und
Quadrate der kleinen Änderungen u, v, W, p, q, r von höherer
Ordnung klein und somit zu vernachlässigen.

Die Größen X, Y, Z, L, M, N sind Funktionen von U o + u,
v, w, P, q, r und können für kleine Schwingungen als lineare
Funktionen ihrer Unveränderlichen und der Ableitungen (Differential
quotienten) nach diesen geschrieben werden :

X = X o+ u.Xu+v .X,.+ w .Xw+p.Xp+q.Xq + r i X; (9)

Diese allgemein gebräuchliche Annahme bedeutet eine Ein
schränkung, deren Erörterung jedoch zu weit führen würde.

Periodische Störungen durch Böen und Wirbel könnten durch
Einführung weiterer Variabeln als Funktion der Zeit in die Bewegungs
gleichungen zur Berechnungerzwungener Schwingungen Anlaß geben .
Hier sollen jedoch nur die freien Schwingungen in unbewegter Luft
betrachtet werden.
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Trennung der Schwingungen in zwei Gruppen.
17. Da die 6 Veränderliche n XY Z L M N nach j eder der

6 Geschwindigkeiten u v w p q r (zum Zwecke einer ersten Annäh erun g
dur ch eine lineare Funktion) zu di ffer enzieren (abzuleiten) sind, gäbe
es 36 Abl eitungen. Wegen der Symmetrie des F lugze ugs zur
x -y -Ebene läßt sich diese Zahl jedoch auf die Hälft e ve r mindern ;
denn X Y N sind offenbar un abhän gig von w, P, q ; und Z L M
von u, v, r. Andernfalls hätte ein kleines Rücken w von rechts
nach links, wenn X tc z. B. positiv wäre, ein Anwachsen w. X w des
St ir nwid erstandes, eine Bewegung von links nach rechts jedoch ein
Abnehmen - w . X w zur Folge. Oder wenn Zr von Null verschieden
wäre, würde bei einer Drehung um die z-Achse ein seit liche r Luft
widerstand r . Zr wachgerufen, der bei einer Umkehrung des Dreh
sinns natürlich sein Vorzeichen änder te. Es möge dem Leser anh eim
gest ell t werden, sich die Richt igk eit der Behauptung noch für andere
Fäll e zu veranschaulichen.

Schließlich können für kleine Winkel die Sinus diesem selbst,
die Cosinus der Einheit gleich gesetzt werden. W enn der ver
änder li che Betrag von :J mit e bezeichnet wir d, ist daher :

sin :f = sin :Jo +E. COS S O, cos if = cos :Jo - e . sin :.Jo•

(11)

(10)

= G . (sin ifo + E . COS :Jo) + 5 0 + 05
- X o - U X II- V • X; - r X»

(
d v r . uo) .G · - - - +-- = G . (cos S o- E • Sill :Jo)

g . dt g
- Yo - U Yu - v . Yv - r Yr

(!l w q.llo) GG . I.ji(it - - -- = - . p . cos :Jo

. g - Z; - w Zw- P. Zp- q . Z '1

dp dq1 . - - - w --- = - L o - w . L w- P. Lp - q . L q
g.dt g .dt

dq dpJ. - - - w ·-- -- = - Mo - w . Mw - p . ~) - q . Mq
g .dt g .d t
dr

K · g . d t = - (50 + 0 5 ) . s
- N o - u . Nu - v . Nv- r N r

W enn wir dann noch den variabeln Betr ag des Schr auben
schubs 5 mit 11 5 benennen, während Lage und Richtung unver
änder t bl eiben, nehmen die Gleichungen (2) bis (7) die Form an :

du
G · -~

g .dt

2*
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- w .M", - p. Mp- q .Mq

- w. L,..- p. Lp- q .Lq (13)

(12)

= - G. rp . cos.:Ju - w. Z".- p. Zp- q. Z q

Setzen wir die Gleichgewicht sbedingungen ein und bea chten
das Vork ommen der Variabeln u , v , r und auf der andere n Sei te
von w, p, q, so ergeben sich von selbst zwei Gruppen:

G · d ld
t

= G . E • cos .(Jo + d'5 - u . X I< - V • X; - r . X ,.
g . t
(_dv r. uo)

G '~-g = - G . E. sin {}o- u. Y,,- v .Yv - r . Y ,.

K ·~ as N N N
d t = - s . u - t t , " - v. v - r . ,.

~ .

Und :

G'(~-~)g .d t g

J. dp -w .!i.tL=
g .dt g .d!

J . ft - w dp =
g .dt g .d !

Die erste Gruppe umfaßt di e symmetrischen oder Längs
schwingungen : Stoßen u,Wogen v und Stampfen r. Die zweit e Gr uppe
läßt die Gesetze der Quer- oder Se it enschwingungen ermitt eln, die
den übrigen Freiheitsgraden entsprechen : Rücken w, Schlingern p
und Gieren q. Da keines der gebräuchlichen Beiworte die Untrenn
barkeit di eser drei Bewegungen eindeut ig wiedergibt, und, wie gesagt,
dieser Umstand unbedingt zu beachten ist, kam schon oben die
Bezeichnung "unsymmetr ische" Schwingungen zum Vorschlag. W enn
dennoch das W ort Seitenschwingungen im folgenden der Kürze
halber bisweilen gebraucht wird, so ist es nur in diesem umfassenden
Sinne zu verstehen.

Symmetrische Schwingungen.
Kriterium der Längsstabllltät.

18. Zwecks Untersuchung der symmetr ischen Schwingungen
setzen wi r u, v, rund E proportional cu; dann wird:

du dv dr d:J d s
dt = ). u , ----;[t = 1v, (f"t = ). . r, r = (f"t = dt = ). E. (14)

Die let zte Gleichung besagt r = 1 . Ej der folgende Ansatz
gestaltet sich jedoch einheitlicher , wenn wir für E r j1 setzen. Da 
mit kommen die Gleichungen (12) auf die Form:



=-8.05

=05

Symmetrische Schwingungen.

(G . ~ + x.,) ./I + x, .v + (- ~ . cos.'fo+ x.) .r

(
~ ) ( G ., G /10

)Yu . u + G · -- + Yv . V + -'-' Sill {}a + . - - + YI' . r = 0
g J . g

Nu .u + N v.v +(K .~ + N,) .r

21

(1[,)

Wenn wir zunächst den Schub 5 als unabhängig von der
Marschgeschwindigkeit voraussetzen, so haben wir den einfachsten
Fall vor uns ; später wird auch noch dieser Einfluß zu er ör ter n sein.

~nt 05 werden die rechten Seit en der Gleichungen zu Null
und die Koexistenzbedingung der 3 Gleichungen mit 3 Unbekannten
und ohne absolutes Glied (gl eichwertig 3 Gleichungen mit 2 Un
bekannten) ist das Verschwinden der Determinante ihrer Ko effizienten :

G · ~ + X"' x; --f ·cos :fo +Xr I
1';" G '~ + Yv, ~f ' sin ,';o+ G · ; +Yr J = 0 (16)

N ", No, K .~ +N,.

Wenn wir noch eine Zeile oder Kolonne (am besten die letzte
Kolonne) mit ~ multiplizieren und die Determinante entwickeln,
ergibt sich eine Gleichung vierten Grades für I.:

(17)

worin:

A=K.G2
B : g = K . G . (Xu +Yv) + G'!. . N ,.
C :g'!. = K . (X" . Yv - Xv. Yu) + G . [(Yv . Nr - Y,.. Nv)

+ (X".N,.-X,. . N"yj-G2 .~ . N,.- g
D : g3 = X " . (Yv . N" - Y,. . N u) + X v . (Y,.. N" - Y" . N ,.)

Uo l\T} (18)+ X ,.. (Yu . Nu- Yv . N,,) + G . - . (Xv. H "g

- X " . Nu) + G2 . (Nu . cos .'fo- N« . sin .:J,,)
g

E : g 4 = !.:i.... . [- cos ,';o . (Y". N, . - Y v . M ,) - sin ,'fa
g

. (X" . Nu- X; . N u)]
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Ne nne n wir die Determinan te :

=,d

und die Unterdeterminante von X " ux, Yr ry usf. und geben ihnen
das entsprechende Vorzeichen der art, daß

Xu • tcx + X v . ux + X; . rx = Lio,

so vereinfacht sich (18) zu:

A = K .G2,

B :g = K . G (Xu + Yv) + G2 . N r ,

C : g2 = K . rs +G (ux +v Y) - G2 . U
o

• No,
g (18 a)

Uo G2 .
D :g o, = Li + G . - . r y +- (Nu ' cos {Jo- No . stn ,{Jo),

g g

E : g4 = _ !i.- (rx . cos{Jo- r r sin ,{Jo).
g

19. B edingung der Stab ilität ist es, daß alle vier Wurzeln
der biquadratischen Gleichung für Ä. im reellen Teil negatives Vor
zeichen hab en, was ohne weite res aus der Annahme der P ro
portionalität von u, v, r mit el t folgt. Sind A. l , 4, ls, A., die W ur zeln,
so erscheine n u, v, r in der Form

11 , e i'jl +12 , e l., t + 13 , e l , t+ I, . e l, l.

Dabei sind die Konstanten 11, 12 , 131 14 durch Anfangsbedingungen
best immt .

Wäre eine Wurzel reell und positiv, so würde el t mit der
Zeit wachs en , die Störung sich also vergrößern und den Flug
instabil g estal ten.

Umgekehrt nimmt für r eell es negatives A. die Stör ung
aper iodisch ab.

Existiert jedoch ein Paar komplexer Wurzeln:

A.l = ,u +v . i, Ä.2 = ,u- v . i,

so handelt es sich um eine periodische Bewegung, deren Amplitude
zu- oder abnimmt, je nachdem p, positiv oder negativ ist . Di e K~n

m+n.l
stante n 1 sind dann ebenfalls komplex ; setzen wir 11 = ---2-- '

m - 1l.;
12 = I so ist

2
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(19)

'1' ei.l • t + /2. ei., t = /1 . e (1' + r, i). t + /2 . e(/l,- 1' . i) . t,

= el't. (/1' er -!' + /2 ' er: I'.i t),

[
evit+e- r. it . er .it _ el'i .t]

=el't . m· -- 2--+ n ' t· - --2-- ,

= el' t • (m . cos v . t - 11 • sin l ' . t) .

Die Bedingung, daß der reelle Teil der Wurzeln der biquadratischen
Gleichung negativ ist und damit Stabilität anzeigt, hat R 0 u th be
stimmt. (Die Dynamik der Systeme starrer Körper . Übersetzt von
Schepp. 'I'eubner 1898. 11. Band. Seite 223.) Es wird gefordert,
daß ABCD E und die Determinante Q von gleichem Vorzeichen
sind, wobei Q definiert ist durch :

j2A B C'fQ = ~ B C D = B CD - E B2 - A D2.
2 , C D2E

Der Beweis möge a. a. O. nachgesehen werden; eine teilweise
Prüfung gelingt uns jedoch schon hier, wenn wir den Fall betrachten,
wo der reelle Teil eines Wurzelpaares gerade verschwindet. :Mit
).,1 = + }' .i, }.2 = ,- v . i wird ).,2 = - v2 und durch Trennung der
imaginären und reellen Teile der Gleichung (17) gibt diese zwei
Gleichungen :

A .}.'+ C.).2+ E= 0 und B . A.'l + D . ). = O.
D

Die letzte liefert }.2= - B und durch Einsetzen in die erste:

D2 D
A . B2 - C . B +E = 0

oder: B CD - E. B2 - A D2 = O.
Womit ja eben durch Q = 0 der äußerste Fall charakterisiert ist,
da positives A auch positives Q erfordert. Das Stabilitätskriterium
darf somit auf die Form gebracht werden:

B D
C- E . D - A . B > O. (19a)

Wie ersichtlich, muß für positive vVerte A B D E auch C positiv
sein.

Unsymmetrische Schwingungen.
Bedingung der SeltenstabUltät.

20. Die Winkelgeschwindigkeit ~~ ergibt sich nach Gleichung (1)

aus p, q} r wie folgt :
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(20)

~~ = p . cos ~ . cos .:J +q . sin fjJ • sin ~ - q . cos g;. cos~ . sin {j

+ r , cos p . sin l/J +r . sin p . cos t/J . sin ö .

Für kleine Winkel g; und 1/1:

d rp _ P .:J + ," . 0. + ,/. ' . (~([i - . cos q . g; . -r - q . sm v r . 'f' " r , g; . sm vr;

Unter Ver nachlässigung der Glieder , die von höherer Or dnung klein
sind, mit ß- = {jo +E:

dg; _ P {j . .:J 1)([j - . cos 0 - q . sm o.

Wir setzen wi eder w, P, q und p proportional ei.! und er ha lten rp
als Funktion von p und q aus:

dtp - l P {j . .:Jfit - . g; = . cos 0 - q . Sill o-

Die Gl eichung (13) liefert

(G 'i + Zu)w+ (~ .cos.:J02 +Zp)p
+( G Uo G . ( , )- .g - T. . Sill {jo . cos {jo +Zq . q = 0

L w . w + ( I · j + L p) P + (- W ·i .+Lq) q = 0
(21)

M;o.w+(-W.j+Mp) .P+( J-j +Mq)q =O.
Die Koexistenzbedingung ist ausge spr ochen durch:

G .!: + Z w, G.l .cos.:J02+Z
p, - G . uo

_ ~ · sin .:Jo.cos.:Jo+Zq (22)
g g A

l l+ L u" I · - +Lp , -W· - + L q = O.
g g

l l
+ Mw , - W · g+Mp, "i' ":

Nach Multip likation (am besten der er st en Zeile) mit ). ergibt sich
abermals eine Gleichung vierten Grades in l, deren Koeffizienten
zum Unterschied von denen der Längsschwingungen durch den
Index s (Seitenstabilität) bezeichnet werden.

1) Verfasser ist an dieser Stelle ein Fehler untergelaufen. der vom
Übersetzer durchgehends verbessert wurde.
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A s = G (I } - W 2)

E s:g = Z,. (I,}- W2) + G [I. M 'l+}L , + W (L q+ M p)]
C, :g2 = Z ; [I Mq+ j. Lp+ W( L'l + Mp)] + G (L « . Mtl - L q,Mp)

-Zp (WMw + } L w) - (Z,i --G -~) (W , Lw + I. Mw)

D s : g3 = Z w(Lp • Mq- L q . M p ) + Zp (L q. Mw - M'l . L w) (2 ;~)

+(Zq-G. i )(L w . u, - L )J.Mw)

G+--.[(W oL w+ I. M".) sin :Jo. cos:Jo - (J . L w + [17.M" .)g
cos ." 02]

E s :s' = G [(L q • M", -+ Mtl • L w) cos2 :Jo- (Lw . Mp - M.t" . L p)g
sin ;Jo . cos :Jo].

Beze ichnen wie früher in der Determinante:

Z II' z, z,
Li. = L ". L , L ,

M it' MI' Mq

urs, PL U. S. f. die Unterdeter minante n von Lu" Zp, so erh al ten wir
für die Ko effizienten die einfac heren Ausdrücke:

A , = G . (I. } - W 2) 1
E s:g = Z w.(I .}- W2)+ G . [I . M; +}, L p+W . CL q

+ Mp) ] I
C, :g 2 = I .PL+j. qu - W. (qL +hI) +G . mz +G . U o

(/. M.,. + W , L w ) g l (23a)

D 'I G 110 G [I' W r
s : g = ~ ' , :Jo;~,. : (:~n ~:o~~ co~ ;0:

1:,:0- . JI

E, : g4 = G cos :Jo tp» , cos .:Jo - qs« , sin :Jo).g

Bedeutet wie vorher

Qs = B, . C, . D s - .A, . D s2 - E s ' B .2, (24)

so ist es Bedingung der Seite nstabili tät , daß

A s s, c. D .• E s und Qs

positives Vorzeichen führen, da A .. nach Lehre der eleme ntaren
Dynamik notwendig positiv ist.
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Betrachtung über die Widerstandsableitungen.
21. Aus dem Vorstehenden geht hervor, daß bei Kenntnis der

18 Koeffizienten Xu • • • • N; und der dynamischen Konstanten des
Flugzeugs : Gewicht, Hauptträgheitsmomente und Lage der Haupt
trägheitsachsen, die Stabilität beurteilt werden kann. Ferner zeigt
die numerische Lösung der biquadratischen Gleichung den Charakter
der durch eine kleine Störung eingeleiteten Bewegungen; ob sie
periodisch oder aperiodisch, zu- oder abnehmend verlaufen.

Setzeu wir den Widerstand proportional dem Quadrat der
Relativgeschwindigkeit gegenüber der Luft - eine Annahme, die
die Erfahrung für normale Verhältnisse bewahrheitet hat t) - so
sind die 6 Kräfte und Kräftepaare X Y Z und L MN quadratische
Funktionen von Uo + u, v, W, P, q, r und die Ableitungen X" .... N;
sind proportional uo, da in erster Annäherung Quadrate und Produkte
von u, v, w, P, q, r vernachlässigt werden sollen. Die Quotienten
Xufuo . ... N rfuo sind für ein gegebenes Flugzeug auf gegebener
stetiger Bahn Konstante. Sie sind abhängig von Form, Abmessung
und Anordnung der Flügel und der Gesamtheit der konstruktiven
Einzelheiten, die natürlich auch Luftwiderstand hervorrufen, und
sind daher Funktion des Anstellwinkels. Wären diese Funktionen
alle bekannt, so würde das Stabilitätsproblem auf arithmetische
Rechnung zurückgeführt. Diese gestaltet sich jedoch, selbst wenn
die nötigen Daten zur Hand wären, außerordentlich umfangreich,
und um auf einfachere Form selbst für nur angenäherte L ösungen
zu kommen, wäre der Rechnungsgang noch algebraisch zu behandeln.

Zunächst können wir nun, da bei gradliniger Bewegung in
der Richtung der x-Achse X, Y, N mit (uo + U)2 wachsen, schreiben :

X = ~Xo y, = _2_~ No =~ (,25)
u u.:' u uo ' u Uo .

x; Y o, No entsprechen den Gleichgewichtsbeding-ungen

X o = G . sin :Jo+So Yo = G . cos :Jo No = - So . s.

Für den besonderen Fall, daß die Schubrichtung durch den
Schwerpunkt geht, wird mit No auch Nu = O.

Da die Ableitungen proportional Uo sind, finden wir folgende
Abhängigkeit der Koeffizienten der biquadratischen Gleichungen

1) Abgesehen von sehr kleinen Geschwindigkeiten, ist dem Über
setzer nur noch die Ausnahme bekannt, die Eiffel a. a. 0., S. 177 anführt.
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von U o in durchaus gleicher W eise für die Seiten- wie für die
Längsstabilität :

A unabhängig von Uo

B proportion al u;

C " u 0
2

D ist von der F orm a . u03+b u;
E proportional u 0

2 •

Wir können auch die Gle ichung vierte n Gr ades fü r ). mit
(g . u o)4 dividieren:

A (_~)' +_1!.-.. (_~)3 ++2'(~_)2 ++~
g . Uo g . Uo g . uog . u; g . Uo g . u «

,(_J._)+ -/i--i. = 0,
g. U o g . u;

dann zeigen
g . U o.

fürdie Koeffizient en der neuen Gleichung

B C
A , --, - 2 -2 als unveränderlich,g, u., g . u ;

D - 2
'j " in der Form a + b . 1/0lf ' Uo~

E - 2
Pr opor tional Uo .r .u04

Die Diskriminante

und

Q BCD-AD2_EB2
ui = u0

6

zeigt die Form
- 2 - 4

a + b . Uo + c . Uo ,

wobei a, b, c Konstant e sind. Die Stabilitätsbedingung li efert somit
einen Grenzwert für die Gesch windigkeitshöhe.

E s ist von Vorteil, sich j etzt daran zu erinnern , daß die Er 
füllung der Bedingung der Stabili tä t ohne die des Gl ei ch gewichts
keinen Sinn hat und daß somit ihre Kombination statthaf t und
gee ignet ist , die verwickelten Stabilitätskriterien auf einf achere
F orm zu bringen. Wir unterscheiden daher zwischen den zuerst
entwickelten "primitiven" St abili tätsbedingungen und den auf diese
W eise "modifizierten". W enn sich herausstellt, daß ein Flugzeug .
nur nach Überschreiten einer g ew issen Geschwindigke it stabil wird,
so mu ß auf der andern Seite in Be tracht gestellt wer den, daß damit
sich die Gleichgewichtsbedingungen ändern. Es g elingt unter
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anderem, die Stabilitätsbedingung so zu modifizieren, daß di e Ge
schwindigkeit aus den Gleichungen verschwindet.

Bisweil en ist es dann wieder vorteilhaft, Stabilität und Gleich
gewicht g etrennt zu betrachten.

So kann Seitenstabilität bestehen , auch wenn das L ängs
gleichge wich t gestört ist. Freilich sind in diesem Fall die W ider 
standsable itungen Funktion der Zeit, so daß sich der Charak t er der
unendlich kleinen Schwingungen der Untersuchung schwer erö ffnet.
Wenn nur di e Stabilitätsbedingung für stetige Bewegung erfüllt
ist, bietet die Rechnung für jede Art der Bewegung eine gewisse
Gewähr für Si cherheit.

Stabilität der Luftschiffe.
22. Wünscht man den vorstehenden Rechnungsgang auf Luft

schiffe anzuwenden, so sind einige Veränd erungen vorzunehmen.
Zunächs t ist die Trägheit der verdrängten Luft zu berück

sichtigen. Im F all der Bewegung eine r Kugel in einer vollkommenen
Flüssigk eit ist diese Gesetzmäßigke it bekannt: es ist zur Masse der
Kugel die halb e )Iasse der verdrängte n Flüssigkeit hinzuzufügen.
Das Gleichgewicht der Luftschiffe fordert gleiches Gewicht des ver
drängenden K örpers und der ver drängte n Luft; daher denn eine
beträchtliche Zusatzmasse in die Rechnung einzuführen ist . Selbst
verständlich ist das Gewicht des T raggases für die Beschleuni gungs
vorgänge auch nicht außer Acht zu lassen. Für ein Elli psoid in
unverdichtbarer Flüssigkeit gibt die Hydrodynamik Gleichungen
für die leb endige Energie. Diese erscheinen als zwei homogene
quadratische F unkt ionen, in denen wegen der Symmetr ie des Luft
schiffs zur ve rtikalen )Ii tt elebene u«+ u , v ,r einerseits und w, P, q
andererseits g etrennt erscheinen. Daraus lassen sich die Beweg ungs
gleichungen ableiten.

W eiterhin hat die Gravitat ion einen durchaus andern Einfluß.
Im Gleichg e wichtszustand liegen Schwer punkt und Auftriebsmittel
punkt auf derselben Vertikalen. I st c der Abstand der beiden
Punkte und wird das Luftschiff um die z-Achse um den Winkel .:J
und dann um die x-Achse um p ge dreh t , so entstehen Drehm omente

- c . G . cos.:J •sin p um die x-Achse und
- c . G . sin :J um die z-Achse.

Also an Stelle der Komponenten in Richtung der Achsen wi e
beim Flugzeug, liefert die Schwere nach Drehungen gegen die Lage
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der stetigen Bewegung beim Luftschiff Kräftepaare, womit der
Schwin gungscharakter sich wes en tlich ändert.

Das Haupthindernis für eine genugtuende Behandlung des
Proble ms liegt jedoch in der Schwierigkeit, zutreffende Annahmen
über den Luftwiderstand zu machen. Wir können natürlich wie
beim Flugzeug in erster Annäherung setzen:

- X; - U X " - v X v- r X r,

wo X o mit uo2, XII, Xe, X ; mit Uo proportional sind . Aber sich
hiermit und mit dem Zusatz eine r Masse, zur Berücksich t igung der
Beschleunigung der verdrä ngten L uft, zu begnügen, er schei nt wenig
gerecht fertigt, solange nicht di e E r fahrung dem Ansatz Bestät igung
hat zu 'I'eil werden lassen.

111. Betrachtungen über die Widerstands
ableitungen für Längsschwingungen.

Ebene Flügel.

• :z;

Fig. 3.

2a. Es ist nun zu zeigen, wie die neun Widerstandsableitungen
(X, Y, N) u, v, ,. aus der b ek annten
Abhängig keit des Luftwider standes
und der Druckpunktslage von Anstell 
wink el a und Winkelgeschwind igkeit r
berechn et werden können. 'Wir legen
zunächst die Annahme zugrunde, daß
die Resultierende des Luftwider standes
zur Fläche senkrecht steht; daß also
der E influß der Oberflächenre ibung
(Lit . 7 ; I S. 41), der später noch zu
berücksichtigen sein wird, vernach-
lässigt werden kann.

Der zur x -y-Ebeue senkrechte
Flügel vom Inhalt F; schließe mit x
den Anstellwinkel a ein. Der Flächen-
mittelpunkt habe die Koordinaten x Y
und y und sei Ursprung für die
Funkt ion :

e = a . p (a). (26)
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Das ist die Lage des Druckmittelpunktes in Abhängigkeit vom
Anstellwinkel. Bezeichnet R die Resultierende des Luftwiderstandes,
so ist :

R = ylg- . F;. uo2 . (a) 1)
und

X= R .sina y= R. cos a N=R.(! . (27)

f(a) und p (a) sind Funktionen, die das Experiment zu
liefern hat.

Weiterhin ist :

I! = x . cosa - y . sin a + e. (28)

Wird die stetige Bewegung gestört, so sind Uo + u - y . r
und v + x . r die Komponenten der Geschwindigkeit für den Flügel ;
hinzu tritt noch eine Drehung um die Mittellinie mit der Winkel
geschwindigkeit r.

Vernachlässigen wir in der Gleichung für die resultierende
Geschwindigkeit:

v(uo + u - y . r )'.l + (v +x. r )2

den zweiten Ausdruck unter der Wurzel, so ist die Translations
geschwindigkeit Uo + u - y . r und ihre Richtung änder t sich um:

v+x .r
arc tg .-~---'----

U o + u - y :r '

worin wieder u - y . r gegenüber U o ohne Bedeutung sind.

Sind nun I (a) und tp' (a) die ersten Ableitungen der Funk
tionen f(a) und p (a) nach ihrer Unabhängigen, so ist das totale
Differential von R :

d R = 2. c. (u - y . r) .f(a) + c. (v+x. r).f (a), (29)
worin

rc= - · Fc. u;g
Ferner ist

v+x.rd (l = a . . pi (a).
Uo

24. Der Flügel besitzt jedoch eine Winkelgeschwindigkeit r
um seine Mittellinie und diese wird daher den Luftwiderstand nach

') y = spezifisches Gewicht der Luft ; siehe Hütte, 21. Auflage,
S. 416 u. 418 . Eiffel setzt r/g = 1/8.
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(30)
d

p r (a) = Uo ' d r p (a).

Größe und Lage beeinflussen. Hierzu wird angenommen, daß f(a)
und fjJ (a) nicht nur Funktionen von a, sondern auch von r sind.

Offenbar spielt aber nur das Verhältnis r: Uo eine Rolle, da
Änderungen beider Geschwindigkeiten im selben Verhältnis das
Strömungsbild nicht ändern können. Daher sind f(a) und p (a)
Funktionen von a und r : u; und ihre sog. Drehungsableitungen sind
definiert durch:

d
fr (a) = Uo . d rf(a),

Diese Substitution hat die volle Gültigkeit des Gesetzes für
den Widerstand zur Voraussetzung, nach dem dieser mit dem
Quadrat der Geschwindigkeit wächst.

25 . Nach alledem sind die Ableitungen von:

X; = c . u; . sin a . (a), Yo = c. U o . cos a ./ (a ), No = c . u; . e .f (a),

bestimmt zu :

X" : C= 2 . sin a .f (a) X v:C= sin tx .f' (a)
X r : C = sin a [x.j' (a) - 2y .f(a) + fr (a)]

Y" : c = 2 . cos a .f (a) Yv : c = cosa -J'(a)
Y r : c = cosa [X.f' (a) - 2y .f (a) +fr (a)] (31)

N" : c = 2 . (! ./(a) N« : c = e.r (a) + a . '1/ (a) .f(a)
N« . C = (!. [X.f' (a) - 2y .f(a) + j,.(a)]

+I(a) [x . a . tp' (a) + a . pr (a)]

Für zwei oder mehr Flügel, deren Strömungsbilder si ch nicht
gegenseitig beeinflussen, erhält man die resultierenden Ableitungen
durch Addition der einzelnen. Störung der Strömung durch eine
vor- oder übergelagerte Fläch e wird vor Abschluß der Behandlung
der Längsstabilität kurz erörtert werden, wiewohl endgültiges da
rüber nicht ausgesagt werden kann, solange nicht umfangreiche
Untersuchungen vorliegen.

26. Von hervorragender Bedeutung für die einfache Ge
staltung der Stabilitätsrechnungen sind die folgenden Ergebnisse,
die leider erst zur Kenntnis des Verfassers gelangten, als schon
langwierige algebraische Arbeit geleistet war, die freili ch au ch die
erste Gewähr für ihre Richtigkeit lieferte.

1. Für einzelne oder mehrere "parallele", "ebene" Flügel werden
die Unterdeterminanten UN, VN, r s der letzten Zeile und damit
LI zu Null.
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2. Wenn wir für den Fall von zwei ebenen Flügeln die Tangenten
der Druckpunktskurven Cf;' (a) und pr (u) für vernachlässigbar
klein halten, so verschwindet die Determinante der resul
tierenden Ableitungen ebenfalls. Denn die Determinante

X",+X", X",+Xv, XI', + X r2
Y",+Y,," Yv, + YV2 Y,., + Yr2
N",+N", Nt", -f- N« N,., + N I',

läßt sich schreiben als Summe von acht Determinanten, in
denen außer :

X", Xl", X", X", Xv, X"2
Y", Yv, Y"j und Y"2 Yv, Y;"
Nu, s; NI', Nu, s; N"2

jeweils 2 Ko lonnen der einen dieser Determinanten mit der ent
sprechenden dritten der andern erscheinen. Nun sind unter der
Voraussetzung tp' (a) = 0 und pr(a) = 0 in den beiden angeschriebenen
Determinanten je zwei Kolonnen einander proportional; damit werden
auch noch die übrigen sechs Determinanten in der Summe der
acht zu NuIF) und damit die Determinante der resultierenden Ab
leitungen .

3. Werden hingegen tp' (a) und pr (a) nicht vernachlässigt,
so kommen in der Determinante nur Glieder heraus, die tp' (al),
pi (a2), pr (al), pr (a2) im Produkt mit den Unterdeterminanten u»
und rs enthalten ; wie leicht ersichtlich, ist

So kann jetzt schon, da VN auf ähnliche einfache Form gebracht
werden kann, ebenfalls mit dem Faktor Si1Z (a l - (2), ohne weiteren
Untersuchungen vorzugreifen, festgestellt werden, daß d entgegen
dem Verdacht, rechnerisch große Anforderungen zu stellen, entweder
verschwindet oder doch leicht ermittelt werden kann; für die meisten
Fälle wird LI vernachlässigt werden können. Eine Ausnahme werden
wir später zu behandeln haben, wenn zur Erhöhung der Stabilität
3 Flügel angeordnet werden, mit der ausgesprochenen Absicht, den
Wert von LI über Null hinaufzutreiben.

1) Hütte , 21. Auflage. S. 50; 6.
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4. Für den einzelnen ebenen Flügel wird

E 4-_ G [ ( . (I. 1 (:g - - g- t'a , cos :Jo - r y .8111 v » . COS [j a,

= - 2f .c2 . COS [j o . C08 (a - :Jo) . a . g/ (a ) . rf(a)]2, (H:I)

und aus der Forderung, E müsse positiv sein, erhell t , daß der
einzelne ebene Flügel nur dann stabil ist, wenn g/ (a) negativ ist ;
also der Druckpunkt mit abnehmendem Anstellwinkel vorrückt; eine
Forderung, die in der Tat erfüllt ist. Damit diese Wirkung sich
durchsetzt, darf jedoch ein gewisses Seitenverhältnis nicht über
schritten werden ; andrerseits gewinnen j, . (a) und p ,. (a) Einfluß
auf die andern Koeffizienten der Stabilitätsbedingung, wenn das
Seitenve r hältnis (Breite zu Tiefe) klein wird.

Betrachtung über die Drehungs-ableitungen.
27 . Im Vorstehenden wurden zwei Ableitungenj,. (a) und pr (a)

r r ..
eingeführ t, der Art, daß/ r (a) - und g;r (a) - die Anderungen vonu; u;
j(a) bezw. g; (a) angeben, wenn der Flügel eine kleine Winkel
geschwindigkeit r um die Parallele zur z-Achse durch den Punkt
x, y besitzt. Versuche, die die Abhängigkeit des Luftwiderstandes
und der Druckpunktslage von r iu ; bestimmten, wären von Bedeutung,
besond ers wenn tiefe Flügel Verwendung finden. In Unkenntnis
dieser Funktionen sind bis jetzt die Ableitungen immer vernach
lässigt worden ; so auch in unsrer Arb eit vom J ahre 1903. Eine
derselb en kann eliminiert werden, durch Wahl einer neuen Achsen
lage in der Fläche, gegenüber der in der Mitte, in der Weise, daß
für den neuen Drehpunkt x', y' die Ableitung j, .(a) = 0 wird, also
die Re sultierende ihre Größe ni cht ändert. Die neuen Koordinaten
sind bestimmt aus der Gleichun g der Schnittgeraden des Flügels mit
der x-y-Ebene und aus

x .r (a) - 2y .j (a) +f,. (a) = x' .r (a) - 2y' .j" (a). (84)

B edeutet in Fig. 4- A B den Flügel, C seinen Mittelpunkt,
dann wird die Winkelgeschwindigkeit r um C zur Folge hab en,
daß der Dru ck auf der Hälfte A C steigt, und auf der H älfte B C
fällt. D a aber, wie aus der Lage des Druckpunkts er hell t, der
Druck auf A C größer als auf B C ist, wird der r esultierende
Dru ck steigen. Abnahme in gleichem Maße auf B C' wi e Zunahme

Brya n -Bader , Stabilität. 3
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auf A C, ist nur zu erwarten für einen Punkt C' in der Nähe des
Druckpunkts.

Eine ähnliche qualitative Betrachtung können wir auch für
pr (a) anstellen. Eine positive Winkelgeschwindigkeit um einen
Punkt auf A B in der Nähe von B vergrößert den mittleren An
stellwinkel und hat somit eine Rückwanderung des Druckpunkts
zur Folge. Umgekehrt für einen Punkt in der Nähe von A . Drehung
um C liefert Zuwachs vorn, Abnahme hinten, so daß der Druckpunkt

r

Fig.4.

noch weiter vorrückt. Der Drehpunkt, für den pr (a) zu Null wird,
liegt also zwischen C und B, soweit die Analogie mit bekannten
Erscheinungen einen Schluß zuläßt, und fällt aller Wahrscheinlich
keit nach nicht mit C' zusammen. Auch hier sind Versuche, für
die im folgenden zwei Wege angegeben werden, dringend vonnöten.

Versuche am rotierenden Arm.
28 . An einem um eine vertikale Achse drehbaren Arm befestigt

man mit der Breitenerstreckung vertikal den Flügel im Mittelpunkt C
seiner Bezugsgeraden (Sehne für gewölbte Flächen). Dieser hat den
Abstand I von der Drehachse, und der Flügel schließe, während
seine Unterseite nach außen weist, mit der Tangente den Winkel a
ein. Für den zugehörigen zweiten Versuch dreht man den Flügel
um C im Drehsinn des Apparats um den Winkel (180 0 - 2 a 0).

Der Unterschied der Werte von f(a) und p(a) mit { multipliziert,

ist j, . (a) bezw. pr (a). Es ist von Vorteil, soweit die Fehlerquellen
der Messung gestatten, I so groß als möglich zu machen, damit die

it I T . B . I r 1. r + 1 diIül t ere an gente Im erelC 1 von - = -~-- bis --- = -- , le
U o I Uo I

r
die Versuche liefern, dem Wert der Ableitung für - = 0 mög

Uo
liehst nahe kommen.
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Schwingungsmethode.
29 . Nach Angabe des Blue Book for 1909-1910 sind Versuche

im Kanal, in dem die Geschwindigkeitsverteilung eine hinlänglich
gleichförmige ist, verläßlicher als die eben beschriebene .Methode.

Zw ecks Ermittlung der Drehungsableitungen bringt man die
Fläche bezw. das Modell in starre Verbindung mit einem P endel
und beobachtet die Schwingungen . Der Eigenwiderstand des P endels
wird eli minier t, indem man demselben die Form einer Scheibe gibt,
die teilweise hohl ist und deren Achse mit der Schwingungs achse

.>
~,

.r

IJ.,

+ ;\
•G

!I

Fig . 5.

der Fläche zusammenfällt. Dann entsteht lediglich infolge des
Tangentialwiderstandes ein Kräftepaar, das die Drehungen der Sch eibe
proportional dem Quadrat ihrer Winkelgeschwindigkeit zu dämpfen
sucht ; das jedoch infolge seiner geringen Größenordnun g vernach
lässigt werden darf.

Es möge AB die Fläch e, 0 die Drehachse, G den gemein
samen Schwerpunkt des ganzen schwingenden Systems bedeuten j

{f den 'W inkel zwischen OG und der Vertikalen, a den Anstell
winkel der Fläche gegen die als horizontal angenommene Wind
richtung, so daß {f-a demnach unver änderlich ist . Ist N das
Moment des Luftwiderstandes in bezug auf die Achse 0 , so haben
wir na ch (25) für die Gleichgewichtslage:

N o = c . u; ./ (a) . [x . cos a - y . sin a + a . p (a)]
dies Moment wird kompensiert durch das des Gewichts :

No= G . oG . sin {fo.
3*
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g . d t~ = - d (G . 0 G . sin .'f) + d N.
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Ihre Änderungen nach eingeleiteter Störung bestimmen den
Charakter der Schwingung.

Ist li die Auslenkungaus der Nulllage im Bogenmaß, e das Träg
heitsmoment des Systems für Achse 0, so verläuft die Schwingung
nach:

:\Iit {} =.'fa +s wird:

d (G . 0 G . sin .'f) = e . G . <TG . cos .'f0

d
. d s

un mit dt = - r:

. dN d s
d IV= e - da - dt . N r .

Danach :

o d2li d« [ - , ( dN]_g Odt~+LVr' -dt+6 G .OG.cos.'fo - k =0; (35)

der Dämpfungsfaktor ist also g. N,.j2 fJ, und wenn wir noch die
Schwingungsdauer gleich 2 n]v setzen, ergibt sich l' aus :

g ( _ . dN) N2r g2
1'2 = fi G. 0 G . cos {}o - da - (2 8? . (36)

Sollte der Bewegungsvorgang zunächst nicht periodisch sein,
infolge außerordentlich starker Dämpfung, so gelingt es durch Ver
größerung des Hebelarms 0(;; ihn dahin zu bringen.

dN
Der Wert da wird durch unmittelbare Differentiation von

LV nach a gewonnen.
N: wird nun bestimmt durch Beobachtung des Dekrements ;

ist es für zwei verschiedene Drehachsen bei gleichem Anstellwinkel a

beobachtet, so ist nach Gleichung (31) Ir (a) und pr (a) zu ermitteln.
Man geht in dieser Richtung vorteilhaft noch weiter und

errechnet nach Bestimmung der Werte von N,. für etliche Lagen
der Drehachse die anderen Widerstandsableltungen, gemäß den im
folgenden gegebenen Gleichungen. Das Verfahren ist von Vorzug
für ganze Flugzeugmodelle, deren Widerstände durch Addition ihrer
Elemente zu gewinnen, eine derbe Näherung bedeutet.

Koordinaten-Transformation.
30. Die Bestimmung von N r für verschiedene Lagen x, y der

Drehachse gestattet die Werte der anderen Ableitungen zu ermitteln.
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(38)

v = u' . sin X+Vi . cos X
Y' = - X . sin X+Y . cos X
d d d
~- = - sin X • - +cos X • - .
d u' du d u

Bezeichnet Index I die Geschwindigkeiten und Ableitungen für
die neu e Lage x, y, so bestehen folgend e Beziehungen:

u' = u - y . r Vi = V + X • r r' = r
X' = X Y' = Y N = N +y . X - x . Y.

Di e Transformation führt zu Ausdrücken:

1. für (X, Y) 0, u, v der Art X'"' = X u,
2. für (X, Y) r der Art X'r,=Xr+y .Xu-x .Xv,
3. für Nu,v der Art N'u' = Nu +y. X" -x . Y",

(
d d d)4. für N r , auf N " = dr +Y . du - x . dv .(N +y . X - x . Y)

= N" - x . (Nv + Yr) +y (N" + x,)
+ x2 . Yv - X • y . (Xv+ 1";,)+y2 • X". (3i)

Da X u, Y", Nu aus 2 Xo /uo u. s. f. bekannt sind, liefern vier
Gleichungen »; die Werte Y v, X v, N, . und Nv+Y, . Zur Trennung
der beiden Unbekannten N; und Y r ist eine weitere Gleichung von
nöten ; gilt Li = 0, ist diese von Vorteil.

31. Eine Drehung der Achsen x und y in der Symmetrie
ebene um Winkel X ist ein besonderer Fall der Transformation in
Abschnitt 14 und hat natürlich auf N und r keinen Einfluß. Hin
gegen werden:

u = u' . cos X- Vi . sin X
X' = X. cos X+Y . sin X
d d d

du'=cosX' du+ sin x' dv-

Somit :
d

X'U ' = du
"

X, =X". cos2X + (Xv+ Yu) . sinX . cos X + .Yv. sin'' x·

Gewölbte Flügel.
32 . Der Hauptunterschied zwischen ebenen und gewölbten

Flügeln ist der, daß die Neigung a' der Luftwiderstandsresultierenden
gegen die y-Achse bei ebenen die glei che, bei gewölbten eine andere
ist, als die Neigung ader Bezugsgeraden (Sehne) gegen die x-Achse.
Für beliebige Querschnitte (Kreisabschnitt, Sichel, veränderliche
Krümmung) sind Erfahrungsdaten nötig; ist der Flügel j edoch nach
einem unveränderlichen Radius c gekrümmt, so läßt sich, da die
Resultierende immer durch den Krümmungsmittelpunkt gehen muß,
eine Beziehung zwischen Lage und Richtung der Resultierenden R
aufstellen.



38 Betrachtungen überdieWiderstandsableitungenfürLängsschwingungen.

Rückt der Druckpunkt um d e = a . p' (a) . da vor, so ändert
sich die Richtung um da' = - d elc oder

a
da' = da' - . [- 'P' (a)] .

e (89)

Wesentlich ändert sich die Horizontal-Komponente X :
dX= R. cos a . da. (40)

Es erhellt, daß Flügelwölbung in erster Linie durch Zusätze für
Xv und X; berücksichtigt werden muß. Die Änderung dieser Aus
drücke ist in hohem Maße abhängig vom Verhältnis alc, also dem
entsprechenden Zentriwinkel oder Wölbungspfeil, nicht so sehr von
der wirklichen Tiefe des Flügels, so daß selbst für schmale Flügel
mit großem Pfeil ihr Einfluß beträchtlich wird. In Abschnitt 69
wird näher darauf eingegangen.

Auch hier spielen wieder die Drehungs-Ableitungen mit, die
natürlich Änderungen von a' bewirken ; indeß diese noch nicht er
mittelt sind, ist die Stabilitätstheorie ebener Flügel auf die gewölbten
auszudehnen, wobei man freilich Abweichungen zwischen Rechnung
und Erfahrung in Kauf zu nehmen hat.

Schmale Flügel unter kleinen Winkeln.
33. Da die Form unserer Gleichungen uns jederzeit gestattet,

vom einfachen zum verwickelten Fall vorzugehen, wollen wir bei
Betrachtung der Flügelkombinationen mit der einfachsten beginnen:
Schmale Flügel unter kleinen Winkeln.

Dabei besagt nschmal" lediglich, daß die Länge des Flugzeugs
I\'roß sein soll im Verhältnis zur Flügeltiefe. Für eine kleine
Winkelgeschwindigkeit r sei die Geschwindigkeitsdifferenz zwischen
Vorder- und Hinterkante eines Flügels klein gegenüber derjenigen
zwischen den beiden Flügeln, so daß also die Drehungsableitungen
außer Acht gelassen werden dürfen. Ferner sollen die Druckpunkts
lagenänderungen a . ip' (a) in Rücksicht auf die geringe Größe von a
vernachlässigt werden.

Wir legen den Drehpunkt C des Abschnitts 27 in den Druck
punkt für stetigen Flug, dessen Koordinaten ~. und 1j sind . Wir
haben also nach jenen Erörterungen zu erwarten, daß Ir (a) sehr
nahezu, pr (a) hingegen nur in erster Annäherung verschwindet.

Für I(a) hypostasieren wir". sin a. x ist hierin Funktion
des Seitenverhältnisses. Für gewölbte Flächen auch des Wölbungs-
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weiteres für
f (a) = Y. . a

f' (a) = Y.

pfeils, wobei dann freilich auch der Ursprung verschoben erscheint,
derart, daß f(a ) = x , sin (a + a') ; abgesehen von den Richtungs
änderungen der Resultierenden. Es wird auf die einschlägige Lit e
ratur verwiesen. (Lit.: 4, S. 45 ff . 5, S. 9 und 48. t , 1. Band,
S. 159 und 189.)

Da a klein ist, kann ohne
f(a )=x. sina

und für f' (a) = z . COS a
gesetzt werden.

Aus der Formel fitr den Schraubenschub

5 = ~'c . x . us . sin" a

(41)

1
I

r
J

J.V" = 2 l' C • Y. • e' .sin a
lV" = I C , Y. • e' .eil

No = Uo . 1: C •Y. • e' .sin a
iV v .= I C • Y. • e' .cos a

geht jedoch hervor, daß selbst sin" a nur gegen Größen höher er
Ordnung vernachlässigt werden darf; in bedeutenderem }Iaße gilt
dies von sin a, Mit r/ = ; . cos a -1/ . sin a schreiben sich die
Formeln, wenn wir noch ~ . cos a - 2 . 1/ . sin a mit Q" bezeichnen:

X; = u ., . 1:C • « , sin? a X II = 2 ~: C • Y.. sin? a
X v = 2: C • Y.. sin a . cos a X,. = 2: C • Y. • r( . sin a

Yo = u; . 1: C • x . sin a . cos cc Y" = 2 1:C • Y. • sin a . cos a
Yv = .r; C • Y. • cos? a Y,. = 2:C • Y. • r/ .cos a

Die Gleichgewichtsbedingungen sind:

5 = Uo . 2:C • x . sin2 CI = r jg . u., 2 • }.' F . x . sin2 a

G = u; . l ' c. x , sin a . cos a = r !s .uo2 • 2:F . Y.. sin a . cos a (42)
5 . s = - u; . 2:C • x . e.sin a = r jg . u»2 • 1:F . x . sin a . (!

34. Durch eine einfache Substitution
c' = C • cos? a und ,« = tg a

lassen sich die Gleichungen auf die Form bringen:

X o = U o 2:c' . x . p,2 X" = 2 1: c' . Y. • p,2 X v = .r; C' Y. • ,u
X r = I c' . x . ,« (; - 21/. !~)

Y o = u; l' c' . Y. • P, Y" = 2 ~' c' . x , p, Yv = ~: c' . Y.

Yr = ;I' c' . x . (; - rj. p,)

No = Uo J.: c' . Y. • ,« (~ - 1/. p-) N" = 2 2:c' . x . !t (~ 1/ . ,ll)

N v = }.' c' . Y. (~ - 1/' p,) N r = 2.' c' . Y. (~ - 1/ ' tt )(; - 2 1/. tt)
und
5 = u., J: c'. Y.. ,(~2 G = u; ;I' c' . x . tt S . s = Uo )..' c' . x . ! t (~ -rj . ,ll)
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Unabhängigkeit der Flügelwirkung von ihrer Höhenlage.
35 . D a in den Ausdrücken (x - y ",,) und (x - 2y f-L) das an

sich bei "langen" Flugzeugen schon unb eträ chtli che y noch mit der
Tangente des Anstellwinkels reduziert erscheint, ist eine nur sehr
geringe B eeinflussung der Stabilität durch vert ikale Lagenänder ungen
der Flüg el gegenüber dem Schwe r punkt zu erwarten.

W erden die Flügel senkrecht zu sich selbst verschoben, so
änder t sich e überhaupt nicht, hingegen reduziert sich e' mit
y . sin a ; eine Änderung, die für das Gleichgewicht keine, für die
Stabilität eine geringe Rolle spielt. Ri chtung und Lage der R esul
tierenden bleiben dieselben; ebenso die Normalkomponente der Um
fangsgeschwindigkeit bei einer Drehung um e, nur ihre t angentiale
Komponente variiert, ist aber gegenüber der normalen von ger ing
fügigem Einfluß, ja verschwindet für y = - x . tg a ; eine Beziehung,
der sich di e praktische Ausführ ung oft nähert.

Di ese weitgehende Unabhä ngigke it der stabilisierenden Wir
kung der F lügel von ihrer Höhenl age (Ordinate y) ersche int im
Vergleich mi t dem Pendel und dem Luftballon merkwürdig. Frei
lich gilt der Schluß ja auch nur unter Vernachlässig ung des
Reibungs- und Stirnwiderstands. (L it . 5, S. 43.) Der Aufhänge
punkt des P endels hält jederzeit Gewicht und Fliehkraft im Gleich
gewicht und Bewegung resultiert lediglich aus dem Uoment des
Gewichts, das an dem horizontalen Abstand von Schwerp unkt
und Aufhängepunkt als Hebelarm wirkend zu denken ist . Ebenso
entsteht beim Luftballon oder L uf tschiff nach Verlassen der Gleich
gewichtslage ein ~Ioment durch den Auftrieb, proportional dem
horizontal en Abstand des Auftriebsmittelpunktes vom Schwe r punkt.
Andererseits ents teht jedoch beim F allschirm unter Vernachlässigung
des Tangentialwiderstandes kein solches Moment, Luftwiders tand
und Gewicht gehen in jeder beli ebigen Lage immer dur ch einen
Punkt, den Schwerpunkt. Somit li efern die beiden Kräft e nur eine
Resultier ende, die eine seitliche Translation zur Folge hat, aber
kein unmittelbar rückdrehendes Moment. Wenden wir uns nun
wieder dem Flugzeug zu.

Fig. 6 zeigt ein System mit zwei schmalen ebenen Flügeln.
Die Resultierenden R1 und R2 li efern R, die gleich groß und ent
gegengeset zt gerichtet der Res ult ier enden aus Gewicht G und
Schra ubenschub 5 sein muß. E ine Drehung des Flugzeugs um
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seinen Schwerpunkt wird nun zwar an Lage und Richtung von R1

und R 2 relativ zum Flugzeug unter unsern vereinfachenden Voraus
setzungen nichts ändern, so daß R immer noch durch M g eht; aber
wenn ni cht R1 und R2 im g le ichen Verhältni s wachs en oder ab
nehmen, wird die Rich
tung von R eine an
der e, und somit ent
steht , ähnlich dem
Kräfteplan des Pendels
oder Luftschiffs, ein
Moment.

Eine Verschie
bung der Flügel senk
recht zu ihrer Ebene
ist jedoch ersichtlich
ohne Einfluß auf das
Gleichgewicht, da wir
von einer Verkn üpfung
der Strömungen um
beide Flügel absehen,
die natürlich bei einer
gegenseit igen Annähe
rung eine innigere
würde. Die Differenz

der Tangentialge
schwindigkeit bei einer
Drehung wird selbst
bei Ber ücksichtigung

der Oberflächenrei
bung und des Stirn
widerstandes ohne Be
deutung sein .

Die Berücksichtigung dieser Komponenten im Kr äfteplan zeigt
die Wirkung auf die Stabilit ä t durch Heben und Senken der Flügel.
Sie ist wohl imstande, dieselbe er he blich zu beeinflussen , wenn diese
Lag enänderung bedeutend ist. Ander erseits sind Erfolge mit Flug
zeugen zu verzeichnen, bei den en die Flügel unterhalb des Schwer
punkts lagen. Zudem beschränkt sich die Betr achtung au f die
Anwendung ebener Flügel.
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Ein bedeutendes Ergebnis ist die Unterschiedslosigkeit von
Eindecker und Zweidecker vor dem Kriterium der Stabilität. Dies
ist wesentlich bestimmt nur durch den horizontalen, nicht den verti
kalen Abstand der Flächen. Die Bezeichnung Eindecker und Zwei
decker ist für unsere Zwecke unzureichend. Wir müssen unter
scheiden zwischen dem "einfach" tragenden Flugzeug, bei dem das
Gewicht nur durch einen Flügel oder doch nur durch übereinander
angeordnete Flügel getragen wird und die anderen Flächen im
Gleichgewichtszustand nicht belastet sind, also lediglich der Steuerung
dienen ; und dem "zwei- oder mehrfach '; tragenden Flugzeug, bei
dem zwei oder mehrere Flügel, die hintereinander liegen, tragen.

Flg.7. Einfach tragendes System (Eindecker). Torpedo. System Court.

IV. Graphische Statik des Läugsglelehgewtehts,

Einfach tragendes System. ,
36. Bevor wir die Stabilität genauerer Betrachtung unter

werfen, ist es von Bedeutung, die Probleme des Längsgleichgewichts
eingehend zu behandeln, besonders in Hinsicht der Höhensteuerung.
Hierzu sind graphische !Iethoden von Vorteil.

'ViI' setzen voraus, daß das Flugzeug längsstabil ist, so daß
es bald die Gleichgewichtsstellung einnimmt, die den veränderten
Bedingungen entspricht.

Auch wenn keine Stabilität besteht und nur durch geschickte
'Manöver die neue Lage eingehalten werden kann, so kann ein
Steueruugseingriff dennoch auf seinen Einfluß hin untersucht werden,
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wenn auch der unmittelbare Erfolg dem gewünschten zuwider
laufen mag.

Fall 1. Einfach tragendes System mit neutralem Schwanz oder
Höhensteuer. - Das Beiwort "neutral" möge einen Flügel bezeichnen,
an dem keine Luftwiderstandskräfte senkrecht zur Ri chtung des
relativen 'Windes angreifen.

In diesem einfachsten F all haben drei Kräfte im Gleich-
gewicht zn stehen:

1. Gewicht C, vertikal durch den Schwerpunkt,
2. Resultierende des Luftwid erstands R senkrecht ZUlU Flügel,
B. Schraubenschnb S .

Bedin gung des Gleichge
wichts ist, daß alle Kräfte durch
einen Punkt gehen und sich zu
einem Dreieck zusammenschli eßen
lassen.

Schub 5 gehe zunächst au ch
durch den Schwerpunkt ; so muß
R ebenfalls nach Richtung und
Lage hindurchführen. Der W"inkel
(a + 0") zwis chen Schub und Flügel
ist unveränderlich; somit Winkel
[90 - ta + 0")] zwischen Rund 5
graphisch Peripheriewinkel üb er
Sehne C (Fig. 8).

Ist Schub 5 horizontal, so läuft die so formulierte Gleich
gewichtsbedingung darauf hinaus, daß 5 = tg (a + 0") C, da ja Stirn
und R eibungswiderstand außer Ach t gelassen wurden.

Die Lage des Flugzeugs ge gen den Horizont ist somit ohne
weiteres bestimmt durch die Größe des Schubs. W ächst 5, so stellt
sich der Flügel steiler nnd der Apparat steigt . Die Flugrichtung
ist parallel dem (ebenen) Schwanz oder Steuer; wird dieses verstellt,
so ändert sie sich entspreche nd. Denn da wir die Druckpunkts
Iagen änd erung außer Acht lassen , liefert die Resultierende au ch in
der neuen Lage kein Moment ; und der Schwanz darf folgli ch keine
Kraft senkrecht zur Strömung er fahre n, damit auch hier k ein :Moment
entst eh t..
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Die Fahrtgeschwindigkeit ergibt sich aus der Gleichung für
die Resultierende und deren Größe:

R= ; . F . uo2 .f(a).

Für Gleichgewicht gilt somit:
Die Steigung des Flugzeugs gegen den Horizont hängt aus

schließlich von der Größe des Schubs ab . Aufstieg erfordert natürlich
Wachsen, Abstieg Abnehmen desselben.

Die Flugrichtung ist parallel dem (ebenen) Schwanz ; eine
Verstellung desselben hat eine entsprechende Lagenänderung des
Flugzeugs zur Folge.

Die Größe der Geschwindigkeit hängt gemäß dem Widerstands
gesetz von beiden Größen a und a ab .

Fig. 9. Einfach tragendes System (Doppeldecker). Gotnaer Waggonfabrik.

37 . Geht der Schub nicht durch den Schwerpunkt, so schneiden
sich 5 und R in einem Punkt, der relativ zum Flugzeug festliegt ;
aber nur in dem einen Fall, wo er vertikal über oder unter dem
Schwerpunkt liegt, ist das Steuer wirklich neutral; sonst hat es
einen Normaldruck aufzunehmen, der dem .lIoment der Kräfte am
tragenden Flügel begegnet.

Wird der Motor gestoppt, so geht der Apparat in Gleitflug
über, und R muß, damit das Steuer gemäß unserer Annahme neutral
ist, durch den Schwerpunkt gehen. Läuft der lIotor wieder an,
so kann weiterhin das Steuer nicht mehr unbelastet bleiben, es sei
denn, daß der Schub eben auch in Richtung auf den Schwerpunkt
zu wirkt.
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Darf man aus konstruktiven Gründen Schwanz- od er Kopf
steuer nur wenig beanspruch en, so muß die Schubr ichtung so nah
als möglich am Schwerpunkt vorbeigeführt werden. Anders ist
das Flugzeug als zweifach trag end es zu betr achten, bei dem nur
ausnahmsweise das Steuer belastet ist . Auch ist für den Gleit flug
dann eine Entl astung des Steu ers anzustr eben.

Verlassen wir die Annahme, daß es sich um "sch male " Flü gel
handle, bei denen die Druckpunktslagenänderung vernachl ässigt
werden darf , so entstehen bei Änderungen des Anstellwinkels
Momente, die ebenfalls das S te uer belasten. Soll dieses neutral
bleiben, so ist im Kreisdiagramm (F ig.8) der Schub in der W eise
zu verändern, daß er mit der ersten Lage den W inkel des An
bezw. Abstiegs einschließt . Für unveränderlichen Anstellwinkel
wird also bei festgelegtem.St euer durch Änderuug der Motorleistung
die Höhennavigation bewirkt.

Bei ebenen Flügeln bew egt sich mit Abnahme des An stell
winkels der Druckpunkt nach vorn. Zum Ausgleich hat dann das
Ste uer Auftrieb aufzunehmen, fa lls es hinten liegt . Umgekehrt für
Zunahm e des Austellwinkels.

Doppelt tragendes System.
38. In dem allgemeinen F all, wo das Steuer nicht neutral ist ,

also auch trägt, sind vier Kräfte ins Gleichgewicht zu bringen:
Gewi cht C, Schub 5 und die beid en Resultierenden R 1 und R 2.

Zunächst möge 5 mit G sich im Schwerpunkt treffen . Der
Schnit tpunkt von R1 und R 2 , die nach Richtung und Lage im
App arat fest sind, sei M. Dann muß die Resultierende R au s R 1

und R 2 au ch durch den Schwe r punkt gehen und der R esultierenden
aus 5 und C entgegengesetzt ge r ichte t und gleich sein. R kann
auch ge dacht werden als Druck auf eine ebene Fl äche, senkrecht
zur Verbindungslinie von M und Schwerpunkt C mit dem Druck
punkt auf CM. Dann läßt sich wi ederum ein Kreisdiagramrn zeichnen,
für das ohne weiteres die obigen Überlegungen gelten. Für Flug
ohne Motor muß CM vertikal sein.

Es leuchtet ohne weiteres ein, daß die Neigung des Flu g
zeuges zum Horizont ganz abhängt von der Größe des Schubes. Die
Aussage läßt sich auch dahin festlegen, daß in Hinsicht des Gleich
g-ewichte s ein Motorflugzeug si ch ebenso verhält wie ein Gleiter,
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wenn nur an Stelle des Gewichtes allein die Resultierende aus
Schub und Gewicht in Betracht gezogen wird.

Zur Bestimmung der Geschwindigkeit dient die folgende Über
legung. G und 5 mögen nach Größe und Richtung R bestimmen ;
daraus ergeben sich R1 und R 2 , die durch die Gleichung

R1 • sin CM A = R 2 • sin CM B

verbunden sind und liefern mit:

R 1 = ; . F 1 • 110
2 ·1(a1) und R 2 =} .F2 • 110

2 .f( a 2 ) ,

a
weilf (a) lineare Funktion von a ist, das Verhältnis -!- , da (a l - t:l 2)a2
als Winkel AMB bekannt ist, ergibt sich damit a1 und a 2 ; und 1/0

kann aus einer der vorstehenden Gleichungen gewonnen werden.

/

~
lit

/ =-8'- - - - - 7 --S"'2'

~
I

'rP">c,. C
~'1l:>

Fig. 10.

39. Kann einer der beiden Flügel zu Zwecken der Ste uer ung
verstellt werden, so daß er gegen die Linie der Druckpunkte A
und B, auf der auch C liegen möge, die Neigung ändert, so ist es
vorteilhaft, auf die Konstruktion von Fig. 10 zurückzugreif en, um
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sich den Einfluß der Steuer ung zu veranschaulichen. Das Perpen
dikel auf die Flugrichtung von M ans tre ffe AB in O. Dann sind
mit a l = A MO und a2 = B MO für f(a) = x . sin a

Xl • F] . sin AM0 . sin AMC =)(2 • F2 • sin B MO. sin B M C. (43)

W eit er bestehen die Beziehungen:

AO . A C
sin A MO = MO . sm 0 A M i sin A MC = CM sin CA M.

BO BC
sin B MO = Al(J . sin 0 B M ; sin B M C = CM . sin C B M.

Somit :

x]. r. .A O .A C . sin?0 A M = x 2 .F 2 .B O -:.B-C.sin2 0 B M . (44)

Ftg. 11. Zweifach tragendes System. Eu Ie r ,

Nennen wir noch i l • Z'2 die \ 'linkel zwischen A B und r,
bezw. F 2 • so ist:

X ] . F1 • Ao .AC . cos" i] = lC2 • F2 • BU .e c . cos" Z'2 (45)
- - - - -- - . Xo • F o .. - cos" i2und A U :B O = - --- - -"- . (B C: A C) · "::':. .- .

X] • F ] cos- 11

Dies Verhältnis bestimmt die Lage von 0 und damit den
neuen Flugwinkel:

AO :ßO = (AE :ITOl+ 1.

In erster. Annäherung kann cos? i2 : cos? i 1 der Einhei t gleich
gese t zt werden:

- -- - -- - - x., . F 2 -
AB : B U = ----"- - - - - . (B C: A C)-- 1. (46)

x].F]
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Graphische Statik des L än gsgleichgewichts.

a

Flg . 12.
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Fig. 13.

o

Vom geometri schen Gesichtspunk t ist von Int eresse, daß, wenn
Winkel 0)J1 B gleich 0 M' B wäre, die Punkte M, M', 0 , B auf
einem Kreis lägen und die Peripheri ewinkel M M' Bund MOB
auch gleich groß sein müßten. Indessen uuterscheidet sich in allen
praktischen Fällen der sehr kleine 'Winkel M M' B = a 1 - a 2 sehr
von der Neigung MOB der Geraden A B gegen die Normale zur
relativen Flugrichtun g.

Die Richtung von R ändert sich relativ zum Apparat um
Me M' und AB wird somit im Sinn der Uhr um E D E' gegen
die Vertikale gedreht. N °

Die relative Flugrichtung
hatte sich im entgegen
gesetzten Sinn gegenA B
geänder t um MOM', so
daß schließlich die abso
lute Flugrichtung im
Sinn der Uhr um E D E'
- MO M' geändert er
scheint . Da MO M'
größer al s E D E ' ist,
hat sich die Flugrichtung
gehoben.

Für den besondern
Fall eines eingangs hori
zontal en Flugs erscheint
der Anstiegwinkel nun
mehr als NO M', wobei
N wieder auf C M' mit Radius 0 M um 0 bestimmt wird.

Steileres Anstellen eines hintengelagerten Fliigels im doppelt
tragenden System hat Anstieg, geringeres Abstieg zur Folg e.

42. Nachtrag. - Vorstehende graphische Verfahr en sind ver
mutli ch für alle praktis chen Fälle gen au genug. Läßt man jedoch
die Veränderlichkeit des Bru ches cos" i2 : cos" i 1 nicht außer Acht,
so kann durch diese Berücksichtigung der Lagenänderung von 0
auf A B die Genauigkeit gesteigert werden.

l\Iit i 1 nimmt Ä7J : 130 zu und 0 rückt an A heran; 0'M'
schneidet 0 M in einem Punkt über A B. Das Perpendikel auf
die nun relative Flugri chtung wird M' 0 ' gegenüber MOund die

BI' y a n- Bader , Stabilität . 4
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f

Fig . 1~.

o

Senkung der Fahrtrichtung gegen den Horizont wird um den sehr
kleinen \ Vinkel 0 MO' vermindert.

Andererseits liegt 0' für wachsendes i2 außerhalb 0 und die
Hebung der Fahrtrichtung wird um 0 MO' geringer. In jedem
Fall ist also der Einfluß eine Mind erung des Steuerungse r folgs.

Für eine genauere Unte rsuchung leistet eine Enveloppe für
MO g ute Dienste, die entweder für unveränderliches i 1 oder i2 zu
zeichnen ist.

43. Liegt der Schwerpunkt C ni cht auf der Verbindungslinie der
beiden Druckpunkte A und B (Fig . 14), wie der Einfachh eit halber
bis jetzt vorausgesetzt wurde, so ist für das vorliegende Problem (il
zu Zwecken der Höhensteuerung zu verändern) A C zum Schnitt B '

M mit B M zu bringen. Dieser Punkt
B ' tritt bei der Bestimmung von 0
an Stelle von B. In der 'rat ist
ja au ch eine Parallelverschiebung
eines Flü gels in Richtung seiner Nor
mal en , wie vorher auf die Stabilität,
so hier auf das Gleichgewicht von
verschwindendem Einfluß, solange nur
i 1 und i2 klein sind.

W ird die Neigung von F2

va riiert, so ist analog C B Basis
und ein Punkt A' dient der Bestim
mung des Drehpunkts 0 für die

Nor male zur relativen Flugricht uug.
44 . Druckpnnktslagenänder-nng. - Verschieben sich mit Ver

änder ung des Anstellwinkels die Druckpunkte um A A' bezw. B B',
so hat dies eine weitere Änder ung der relativen und der absoluten
Flu grichtuug zur Folge (Fig. 15). M' in Fig. 15 ist. die neue Lage
von M, die im Kräfteplan Verschiebung von E nach E' verursacht.
ABändert seine Lage gegen die Vertikale also um EDE'. Die
gezeichnete Vorwärt sbewegung der Druckpunkte entspricht Abnahmen
der Anstellwinkel, indeß E D E' eine Veränderung des Winkels
zwischen Flugzeug und Horizont entgegen der Uhr bedeutet.

Um den Einfluß der Druckpunktsverschiebungen auf di e r elative
Flugrichtung zu beobachten, ist es am einfachsteu, A' M' B' durch
Parallelve rschiebung mit A M B zur Deckung zu bringen ; dann
muß C um ein Stück parallel und gleich M' M nach C' verlegt
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werden (Fig. 16). Der neue hypothetische Schwerpunkt C" als
Schnitt von M C' mit ABliegt näher an B, und da sich B 0 : A 0
wie AC : B C verhält, rückt 0 noch von B weg nach 0 '. Dies
drückt die Flugrichtung um 0 MO' gegenüber dem Apparat
herab, und da sich dieser um EDE' gegen den Horizont auf

gerichtet hat, sinkt
die Bahn um OMO'
EDE' oder steigt
um EDE'- OMO',
je nachdem der eine
von beiden Einflüssen
überwiegt. Hierüber
kann man sich durch
Differentiation der

o

G

Fig. 15. Flg. 16.

Gleichung (45) Rechenschaft geben

OU'

AO ,BO

für den Fall, daß C C'

e C"
AC.Fe ·

klein ist :

Danach ist nach anfangs horizontalem Flug das Flugzeug im Anstieg',
wenn C C" größer als 0 0' ist und umgekehrt . Es ist hier jedoch
kaum der Platz, noch mehr auf Einzelheiten einzugehen.

45 . Brillouins metazentrische Kurven. - (Lit. 8 .) Eine
vollkommenere Methode zur Lösung der gestellten Aufgabe hat
Prof. M arcel Brillouin entwickelt. Solange die Lagenänderung
der Luftkräfte nicht in Rechnung gezogen wird, bedeutet Punkt
M das Metazentrum des Flugzeugs, da durch ihn als Schnitt
punkt der beiden Flächennormalen die Resultierende R immer

4*
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c~--~

G

Pig. 17.

gehen muß. Bestimmt man jedo ch M unter Berücksicht igung der
Druckpunktslage für verschiedene Anstellwinkel, so hüllen die Ge
raden C M eine Enveloppe ein, die man als metazentrische Kurve
bezeichnet. Es muß wohl beachtet werden, daß diese Kurve nicht
der Or t von M ist ; die Richtung von R hängt von dem Flächen
inhalt der Flügel ab und ist unabhängig von der Tangentenrichtun g
an die Kurve der Lage des Metazentrums.

BI' ill 0 u in hat Kurven für verschiedene Flügelan ordnungen
entwor fen unter Benutzung der Formeln Rayl eighs für Druck
punktslage und Größe der W indkraft ; neuerdings hat "Ti e s ei s
berg er (Lit, 14) unter Benutzung zuverlässiger Daten meta
zentrische Kurven gezeichnet und Betrachtungen in bezug auf
Beurteilung der statischen Stabilität nach ihrer Form und Lage
unterworfen.

Die metazentrischen Kurven sind sternförmig : mit acht Spitzen,
die den besonderen Stellungen einer der beiden Flächen senkrecht

zu oder in der Windrichtung
entsprechen. Der Schnitt
punkt der Normale n der Flü 
gel in deren geometr ischem
Mittelpunkt ist Sy mmetrie
zentrum der Kurve.

Ist die metaz ent rische
--*~------,",-S Kurve bekannt und geht

die Schubrichtung durch den
Schwerpunkt, so wir d die
Lage des Flugzeugs gegen
die Vert ikale mit t els einer
Tangente an di e Kurve
durch C im anschließenden
Kräft edreieck er mittelt.

46. Führt di e Schub
richtung nicht durch den
Schwerpunkt, so muß R

durch den Schnittpunkt Z von 5 und der Vertikalen dur ch C gehen.
Ziehe ich in Fig. 17 eine Parallele zu 5, so schneidet sie

die Ri chtung von R in L und die Ähnlichkeit des Dr eieck s CL Z
mit dem Kräft eplan besagt:

5 : G = CL :-CZ.
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Fig. 18.

Flg.19.

o

Läuft die Schubrichtung nahezu horiz ontal, so haben kl eine Dreh
ungen des Flugzeugs auf die Länge vonCZ nur vers chwindenden
Einfluß. Somit dreht sich jetzt R um L , wie früher um C. Ver
schiebt sich M nach M' unter E influß eines Steuerungsgr iffs, so
wirkt die resultierende Windkr aft nun in
Ri chtung L M' und schneidet die Schub
ri chtung in ZI, so daß also Z CZI die
Lagenä nder ung des Apparats gegen den
Horizont bedeutet.

Im allgemeinen Fall, wo die Schub
ri chtung beliebig gegen den H orizont ver
läuf t. gesc hieht die Drehung von Z L ais Ab
wälzung von einem Kegelschnit t mit numerischer Exzent rizität 5: G
(Fig. 18) . C ist Brennpunkt und die Gera de 5 Leitlinie. Der P unkt P
wir d er halten als Schnit t der Senkrechten zu CZ in C un d der
Tangente ; um P dreht sich R be i einer kleinen Drehung einer der
beiden F lächen.

Da 5 und G be
kannt sind, genügt es,
durch M eine Tangente
an den Kegelschnitt zu
ziehen , die die Schub
ri chtung in Z schnei
det ; so gibt CZ dieRich
tung der vertikalen.

Die relative Flug
ri chtung wird wie vor
her er mit telt ; es tritt
lediglich P an Stelle
von C in der Gleichung für O.

Da das Verhältnis 5 : W kleiner als eins ist (gewöhnli ch 1/6
bis 1/7), ist der Kegelschnitt eine E lli pse und es können von Maus
zwei 'I'angenten gezogen werden . F ür die zweite Ta ngente ergibt
jedoch die Konstrukti on des Kräfteplans, daß das Flugz eu g auf dem
Riic ke n li egt.

47 . Wird der Motor gesto ppt, so muß Me mit der Verti
kal en zu sammenfallen. Geht der Schub durch den Schwerpunkt, so
kann der Ein fluß dieser Änder ung gege nüber unsern letzt en Voraus
setzungen (C L> 0 , Fig. 17) nach Fig. 19 beurteilt werden.



54 Graphische Statik des Längsgleichgewichts.

Zunächst muß die Resultierende der Windkräfte statt durch
L wieder durch C gehen und somit dreht sich der Apparat im
Raum im Urz eigersinn um Winkel Z C Z', da die Richtung der
Vertikaleu sich relativ von C Z nach C Z' ändert; doch da sich R
von M Z nach M Z' bewegt, rückt 0 nach 0 , woraus eine Drehun g
der absoluten Flugrichtung im Sinne der Uhr um Z C Z' - 0 MO'
resultiert.

V erschwindet der Schub ni ch t ganz, sondern wird nur r edu
ziert, so wird M Z Tangente an eine neue Ellipse mit entsprechend
kleinerer Exzentrizität. Dabei ändern sich die vorbesagten Gleich
gewich tsbedingungen in gleicher Weise, aber in geringerem Maße.
Mit wachs endem Schub liegen die Verhältnisse natürli ch umgekehrt
und der Apparat wird steigen.

Gelänge es, Z G Z' und 0 M 0' auf gleiche Größe zu bringen,
so wäre die Größe des Schubs ohne Einfluß auf die Fahrtrichtung,
so daß die lIaschinen abgestell t w erden könnten, ohne die bisherige
Bahn zu verlassen. So vorteilhaft eine derarti ge ~[aßnahme wäre,
ist sie sch werlich je durchführbar, worauf schon Brill ouin hin
gewiesen hat.

Denn M eist groß im Ver hä ltnis zu den Abmessungen des
Apparats, woraus folgt, daß Z C Z' immer viel größer als Z M Z'
sein wird, fall s nicht der Abstand C-Zi des Schwerpunkt s von der
Schubr icht ung so gesteiger t würde, wie es aus anderen Gründen
keineswegs zulässig ist. Freilich li egt noch der Weg offen, 0 MO'
groß gegenüber Z M Z, zu ma chen; er läuft aber darauf hin aus
(selbst wenn ihn die analytische Geometrie gangbar erscheinen
ließe), daß eine geringe Schwer punk tsverschiebung eine bedeutende
Xnderung der Bahnrichtung zur Folge hätte; eine Maßnahme, die
schweren B edenken begegnet.

D em L eser wird es leicht fallen, für den Fall, daß di e Schub
richtung unter dem Schwerpunkt liegt, eine Figur in Analogi e von
17 und 18 zu zeichnen. In diesem Fall hat Verschwinden oder
auch nur Na chlassen des Schubs Drehungen der Linien C Z und
MO in entgegengesetztem Sinn zur Folge, so daß die Flugrichtung
gegen den Horizont um Z C Z' + 0 MO' herabgedrückt wird .
Gleichzeit ig haben aber die Anstellwinkel um 0 MO' zugenomm en,
so daß der Abstieg wegen der geringeren Geschwindigkeit wenig er
gefähr lich erscheint. Umgekehr t bewirkt eine Zunahme der Schub
kraft natürlich Steigen.
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Y. Längsstabilität des einfach tragenden Systems.
Einfachster Fall.

,
c

5- -s---.
Flg.20.

-I

Einfach tragendes Flugzeug in horizontalem Flug bei horizontaler
Scbubricbtung durch den Schwerpunkt,

48 . Um wenigstens eing-ang s umständlichen Formeln au s dem
W ege zu gehen, betra chten wir zunächst ein Flugzeug der Art :

Zw ei Flügel (deren jeder durch übereinander gelager te D oppel
flügel ersetzt werden darf) F l und F 2, von denen der vor dere J'~ ,

der das ganze Gewicht des Flugzeugs aufzunehmen ha t , unt er dem
Winkel a angestellt ist, indes F 2 , das nur als Stabilisie r ungs- oder
Steuer fläche dient, in der Flugrich tung liegt. Abstand der beiden
Dru ckpunkte I. __L-

D ie Schubrichtung geht
durch den Schwerpunkt (wei
t erhin immer definiert mit
,.Zent r aler Schnb") und in
der F lugr ichtung. die hori-
zontal sein möge. Die Re-
ak tion der W indkr äfte muß folgli ch durch den Schwerpunk t g er ichtet
sein. Dieser liegt also entweder im Dru ckpunkt von F, se lbst oder
auf der Normalen zu F l in dessen Druckpunk t. Im erst en Fall
hab en wir für F I e' und (1" ~enau gleich Null : ebenso im zweiten
(1' , währ end eil eine sehr kleine endliche Größe ist. F ür F 2 ist
e' = (1" = -I.

Das Gleichgewicht bestimmt :

5 = l . XI • F I • u0
2 • sin2 a G = -.1_. XI • F I • u} . sin a . cos a .

g g
Ve rnachlässigen wir eine mögli che Verschiedenhei t des Seiten

verhältnisses, setzen also Xl = "2 = X, so werden die nen en Wider
st an dsableitun gen :

X" = 2 ; . x . F l • U D • sin?a ;

x, = L . X . Fl . U o • sin a. cos a : X.. = 0g .

Y" = 2 L . x . F l • U o . sin a . cos a ; j(47)

Y v = ; _ . X. U D • (F l . ~OS2 a + F 2) ; Yr = - -} . x , F; . 110 . 1

N" = 0 ; N; = - ~- . x , U o • F 2 . 1; NI' = -} . x .F 2 • U D . / 2
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Danach erhalten wir für:

(51)

A=K .G2 \
B _ Y; ".'2Uo . G . [K ';'l (1 + sin" a~ +.~2 (K+ G /2)]
C - Y ." . F1 • F2 .: [(2 K:r G . [2) sm a +G .1 J (48)

+G . Y•x . U o· • F2 .t J
D = y2 • ,,'1 • F1 • F2 . uo;~ . G . 2 I. sin2 a
E = y2 • ,,2 . F1 • }~ • uo2 • g . G . 2 I . sin a . COS a

Erinnern wir uns jetzt der Gleichgewichtsbedingung : 1)

y . " • F1 . Uo2 = G . g : (sin tx • COS a ),

so können wir mit Einführung des Trägheitsradius k:

K = G . k2 (49)

und des Flächenverhältnisses :

T = F 2 : F 1 (50)

durch Kürzen die fünf Koeffizienten auf die einfache Form bringen:

1 k2

A = uo2 • - • - • sin Cl • cos a
g T

B = u«. [/2 + k2 . ( 1 + 1 + ~n2 a)]
r r jC = g ·ltg a . (2 k2 + 2 12) + . . + uo2

• 1
Sill a . cosCl

D = U o . g . 2 I . tg a

E=g2.21

Die Forderung : D und E wie A positiv, führt auf positives I ;
danach muß die Hilfsfläche hinter der Tragflä che liegen, nicht davor ;
als Schwanz, nicht als Kopfflosse.

Es ist unmittelbar ersichtlich, daß für die kleinen Werte a,
die ausschließlich in Frage kommen, in der Stabilitätsbedingung :

BCD-EB2_AD2 >O

A D2 von höherer Ordnung klein ist, gegenüber den anderen Pro
dukten; denn A D2 enthält tg Cl bezw. sin a in der dritten Potenz,

1) Diese Umformung (50), (51), (53) wurde vom Übersetz er vorge
nommen, da die Erfüllung der Stabilitätsbedingungen, ohne die des
Gleichgewichts, keinen Sinn hat, zumal letztere schon in Abschnitt 17
eingeführt wurden.
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während B CD nur durch D im wesentlichen mit der ersten P otenz
von tg a reduziert wird.

Es erscheint daher statthaft, die Stabilitätsbeding ung dahin
zu vereinfachen, daß

(52)

(53)

(54)

CD >EB
sein soll.

Mit der folgerichtigen weiter en Vernachlässigung von siu" a
bezw. -' 2 sin2 a gegenüber der E inheit , wird :

B = Uo . [/
2 + k2

. (1 + ~ )]
12

C = g . -t - + u0
2 • I.g a

Und die Stabilitätsbedingung:

Uo . g . 2 1 . tg a . (g . t~2a + u ;2
• I) > g2 . 2 1. Uo . [/2 + k 2 • ( 1 +~)]

gewinnt die Form:

g .12 + 110
2 .1. tg a > g . 12 +g . k2

• (1 + ~ )
1102 F 1 + F Q k2- > - - -. --g F 2 I . tga

Dieselbe Forderung stellt La ncheste r nach Anwendung
grundsät zlich verschiedener Reche nverfahren. Da Gebrauch von
den Gle ichgewichtsbedingunge n gemacht wurde, haben wir sie als
modifizi ert zu betrachten.

Eine andere Modifikation gewinnen wir mit Einführung des
Gewichts

(54 a)

Diese For m ist wahrscheinli ch der ersten überlegen, da sie außer
den K oeffizienten " nur Größen ent hält, die von den Ab mess ungen
und dem Gewicht des Flugzeugs abhä ngen.

Änder t man Schub, Geschwindigkeit und Anstellwinkel unter
Einha ltung der Gleichgewichtsbedingungen, so wird dadurch die
Stabili tät in keiner Weise betroffen .

49 . 1)

Man könnte versucht sein, mit Hilfe der Koeffizienten (51) in
die genaue Stabilitätsbeding ung (19) einzugehen.t) Di e damit er-

1) Vom Übersetzer.
2) B ry an tut es in diesem Abschnitt.
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(57)

(56)

strebte Genauigkeit entspricht jedoch keineswegs der erreichbaren.
Denn die Vernachlässigung von sin" a gegenüber 1 bringt einen

1 1
Fehler von 3 --;- 2 Ofo mit sich, da sin a etwa 6 --;- 7;mit mindestens

gleicher Unsicherheit sind jedoch die Koeffizienten x nach den besten
derzeitigen Messungen behaftet. Die Abweichungen des atmo
sphärischen Zustandes (y) vom normalen sind noch viel beträchtlicher
und die Bestimmung des Trägheitsmoments erfolgt bestenfalls mit
einem so geringfügigen Fehler, wie er unseren Vernachlässigungen
entspricht.

Trennung der langen und kurzen Schwingungen.
50. Aus den Koeffizientengleichungen (51) ist ohne weiteres

ersichtlich, daß für große Werte )., also kurze Schwingungen, die
beiden letzten Glieder der biquadratischen Gleichung:

A . Ä,4 + B . Ä,3 + C. Ä.2 + D . Ä, +E = 0
für eine Näherungslösung außer Acht bleiben dürfen. Dann ergibt
sich Ä. aus der quadratischen Gleichung :

A . Ä,2 + B . Ä. + C = O. (55)
Andererseits können für kleine Werte l die Glieder A Ä.4,

B Ä.3 und D. Ä. in rohester Näherung gegenüber C . Ä.2 und E ver
nachlässig-t werden, so daß

Ä.=+i ·Vf·

Genauer ist die Lösung, wenn wir nur A .l4 vernachlässigen und
in B A,3 die erste Näherung substituieren:

c .I.2+[D-B. ~] ·Ä.+E=O.

Damit wird der reelle Teil dieses Wurzelpaars :

EB-C.D
2 C2

Kleinen Werten Ä, entsprechen also langsame oder lange Schwing
ungen, deren Dauer durch:

2 nv~ (58)

gegeben ist, und deren Dämpfungsfaktor:

CD-EB
2 C2

positiv ist, sobald der Stabilitätsbedingung (52) genügt wird.
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Um die Art der Bewegungen zu beurteilen, müssen wir zu
den Bewegungsgleichungen zurückkehr en.t)

(
' 2 G.;.) + F . G .g

~FJ . SIll a f - - - - . U 1 .SIlla . cusa. v - - - -·__· - . ' r= O
x . y . 110. r . x . U 0 • .A.

~ F1 • sinc . cos e . 11+ (F1 . cos?« +- F~ f ~:_): ._)' v + (cg
y . x . u ., iJ )

(- F .. t -s - G) .r=o
- y. x

o.11 +- (- F2. I) . v +- (F• .12 + ~_J!_2 . 2) . r = 0- r . x . U o

Kurze Schwingungen.
51. Vernachlässigen wir die Glieder mit sin a, so gestalten

sich die Gleichungen (59) wie folgt:

~ I
(F 1 + F, +- ..!i..~) :+ '('-;~:~) .r = 0 j(60)

- Y . x . 110 _ Y . x

F I (F. I
·) G . k2. ). )

- 2 ' • v + ". -+ -r = O.- Y>X . U D

Durch Elimination der Veränderlichen v und r g ewinnen wir

k2 . 0 G2 . ).2 0 + G . }. [k2(F +- F ) +- f2 . F.-I
y- . x2 • 110- Y• x . tto 1 2 2 .

G+- F ] . F.2 • 12 + F" .1. - = O.. y.x

Diese Gleichung ist id entisch mit A .).2 + B . ). + C = 0 ;
daraus ist ersichtlich, daß wir mit den eben gemachten Vernach
lässigungen auf die kurzen Schwingungen geführt werden.

Das Verhältn is v : r wird durch eine der beiden let zt en Glei
chungen gegeben:

!!.... = / + G.k
2.A

r y . x . UD • F2 • I

' ) Es dient zur hervorragenden Veranschaulichung des Einflusses der
einzelnen Faktoren, an dieser Ste ll e abermals die Gleichgewichtsb edin gungen
einzuführen, da sich die Gleichungen dann außerordentli ch vereinfachen.
Der Übersetzer fühlte sich j edoch ni cht berechtigt, eine so w eitgehende
Änderung der Vorlage vorzunehmen.
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(61)
r

G. k2 . ;.
- - -------- - -~ = y:-~-~ . u-~ - . --E2 • I 1

oder, noch besser vielleicht:

u-r-L,»

(62)

v-I. r ist ersichtlich die Geschwindigkeit des Schwanzes normal
zur Flugrichtung. Die Gleichung gilt für die Momente j denn sie
ist identisch mit :

G . k~ d r y- g . d i = g . x . F'.! . u; . (v -I . r ) .1,

u im Verhältnis zu r ist bestimmt aus :

).2. u{g - r = O. (63)

Die Vereinfachung, die zu dieser Form geführt hat, beruht auf
der Annahme, daß der Einfluß des Luftwiderstands (Rück t r iebs) für
die Bewegungsänderungen in der Flugrichtung vernachlässigt wurde :

du d:J
G . gd t = G . sin.:J, worin dt = r. (64)

Da jedoch u nicht mitbestimmend wirkte auf die quadratische
Gleichung für l, erhellt, daß die kurzen Schwingungen unabhängig

vom Stoßen lediglich in
Wogen und Stampfen in Er
scheinung treten .

Weiterhin beobachten
wir, daß 1 nur in der Form
l luo erscheint, also ).{uo
nicht von der Geschwindig
keit Uo abhängt. 1) Die
Schwingungszeiten sind da
nach proportional u .; Neh
men wir statt der Zeit den

Fig.21. L ängsstabilisierung durch Kopfflosse. 'Veg als Unabhängige, so
Reißner.

ist ersichtlich die Flugbahn
im Raum unabhängig von der normalen Geschwindigkeit, so daß,
wenn auch diese geändert wird, das Flugzeug doch noch die gleiche
Zahl Schwingungen ausführt und diese Schwingungen dasselbe De
kremen t aufweisen, nach gleichen Wegen.

1) Soweit nicht G schon implizit uo enthält. (Dei Übersetzer.)
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Fig.22.

Stabilität fordert , so sahen wir, daß alle Koeffizienten A . . . E
positiv seien und damit

k~ . (F1 + F'J) + 12 F2 >0, (65)

F1 F2 . /
2 + F'J . 1. y~x>0. (66)

Der erste Ausdruck ist ohne weiteres positiv, der zweite nur
dann, wenn 1 positiv oder, falls negativ, der Zahl nach größer als
G : [y . :X • F1] ist.

Im ersten Fall ist die Hilfsfläche hinter der Tragfläche. Für
ein doppelt tragendes System ist die entsprechende Bedingung, daf
die vordere Fläche einen größeren Anstellwinkel hat als die hintere,
worauf wir noch zurückkommen werden.

Die zweite ~Iöglichkeit ist von Interesse bei F'lugzeugen mit
Kopfflosse (W righ t). Wird also eine Stabilisierungsfläche hinter
oder weit genug vor der Tragfläche angeordnet, so gelingt es, die
Stabilität bei kurzen Schwingungen zu wahren.

Dabei sind die
Bewegungen entweder
Schwingungen oder bei
sehr starker Dämpfung
aperiodisch, je nach
dem die Wurzeln für
). / U o komplex oder
reell sind oder anders
B'J - 4 AC negativ
oder positiv ist; eine Bestimmung, die gestaltet werden kann in
der Art :

[k'J . (F1 + F ,)+f2.F,]2+ 4: k t . Fl.l·~-4k~.F,.!· ~- <oder>O. (67)- - - y.x
Woraus folgt, daß für negative Werte lohne weiteres und

für positive Werte I, die unterhalb einer bestimmten Grenze liegen ,
die Bewegung aperiodisch verläuft.

Nehmen wir den Fall, daß ). reell und negativ und 1 positiv
ist, so zeigt Gleichung (61), daß v-Ir und r entgegengesetztes
Vorzeichen haben, somit die Winkelgeschwindigkeit in entgegen
gesetzter Richtung verläuft, wie die Bewegung des Schwanzes. Die
Bewegung des Schwanzes ist dargestellt in Fig. 22, na ch Aus
lenkungen einmal unter , dann über die Flugrichtung. Andere Fälle
können entsprechend erörtert werden.
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(68)

(70)

Oder all-

Lange Schwingungen.
52. Die zweite Lösung der Gleichung vierten Grades fanden

wir als :
CD--EB ._ ( K

),,=- 2C2 ±t vC'
Der reelle Teil (Dämpfung) ist von zweiter Ordnung in a,

der imaginäre von erster.
Um eine Anschauung vom Charakter der Schwingungen zu

gewinnen, wollen wir den reellen Teil vernachlässigen j also an
nehmen, daß es sich um eine einfache harmonische Schwingung
handelt.

Mit F 1' für F1 • cos? a und jU = tg a werden die Gleichungen (59):

( F ' 2 G .),,) +F' _ _~.~ . _2 l' /-t +. .U l' jU • v . , r - O., y . ;c • U D Y. x . UD , .

2F1/ . /-t . U + (F1/+F2+~~) . v + (-F2.1+~) . r = O. (69)
y.l<..Uo y.x

tr: I (F ') G .k
2

• ),,)
-1' " . . v + ., . l· +--~-- . r = O.- - y . ;c. U o

Für kleine Werte p, besteht die einzige :!Iöglichkeit, andere
Charaktere für die langen als für die kurzen Schwingungen zu
erhalten, darin, anzunehmen, daß U groß, also U • P, vergleichbar mit
v und r ist. Ja , darüber hinaus j wie vordem die Ausdrücke mit
)" in der zweiten und dritten Bewegungsgleichung mit den anderen
von gleicher Größenordnung waren, folgt nun für die langen
Schwingungen, daß wir sie außer Acht lassen dürfen.

Daraus ergibt sich,
v-lr= O.

Der Schwanz verläßt also die normale Flugbahn nicht.
gemeiner zeigt:

I
G . k2 . )"

v- r= .r,
y . x . F 2 • U D • I

daß die Vertikalgeschwindigkeit in jedem Fall gering ist.
Wir können weiter F/ und F2 eliminieren, indem

erste Gleichung mit -I/lu, die zweite mit 1, die dritte
multiplizieren und addieren. Dann erhalten wir

z . ( g k2
. ),, )- p,. .U +A • V + ), {t- + UD +-!~- . r = O.

wir die
mit. I /I

(71)
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Da F 1 und F2 nicht vorkommen, spielen die Widerstände
offenbar nicht herein und die Gleichung stellt die Momente in bezug
auf das Metazentrum dar. Mit der Annahme, daß u groß und Z klein
ist, gelangen wir wieder zu: u l.2 = g . r. (71a)

Andrerseits führen die zweite und dritte Gleichnng unter
Elimination von F2 auf:

G
2 F1' • ,u . u + F 1' • V +-- , r = 0, (72)y .x

oder mit v ~ I . r:

2 F1' • ,u . u + (F1' .1+~-) ,r = 0. (73)y .x
Aus (73) und (71 a) :

2,u .g
).,2 = - --~-G--' (74)

I+ - -- -~
y .x.Ft'

Zur selben Form gelangen wir mit der Näherung
E

).,'.l=- C

unter Vernachlässigung der Ausdrücke mit f'2.

53. Um die Flugbahn des Schwerpunkts aufzeichnen zu können,
setzen wir die Koordinaten desselben zur Zeit t gleich ~ und 1j,

wobei wie immer die x-Achse in der Richtung des stetigen Fluges
liegt. Dann ist:

d ;
d~ + u; = (uo+ u) cos {f - u . sin {f,

= u; + u in erster Näherung, (75)
d1j
dt = (uo + u) . sin {f - v . cos (f,

= U o • 8-+ v in erster Näherung,

und da ~, ~, (f mit ei,t variieren:
u

)., . ~ = u oder ~ = 1
r r v

)., • ilJ = Uo • {f + v = u., . -t + v oder ~ = U o ' ).,2 + l'
Mit den Näherungen r = ).,2 • ufg, V = I . r :

i;
1j = -=- , (u; . )., + I , ).2)

g
oder mit ).,' . i =)." wobei )., ' reell: (76)

1j = I , (u; . ).,' . i-I ).'2),
g
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Setzt man ; = H . (eosZ' . t + i . sin .i: . t) +us . t, dann liefer t
die Trennung der reellen und imaginären Teile

~ = H . cos.i:. t + U o • t
H UD

1] = - g . (110 . )., ' • sin A: . t + I . )., '2 . cos .i.' . t).

E s sind zur Veranschaulichung der Flugbahn also lediglich
zwei Kurven zu addieren mit der Abszisse ; = u; . t + H. cos ).,' . t.
Die Or dinate n sind dann einmal :

1/ = - H. ~ . ~ . sin I: t, CiS)

das andere Mal :
H . 1. ).,'2 .

~ = - ----~- . cos A' . t. (79)
g

Die erste Kurve (Fig. 23 die obere) ist gekennzeichnet durch
steilen "Be rg" und flaches "Tal " ; die zweite durch steilen "Abs tieg"
und flachen "Anstieg".

t· r .< . 7

F lg .23.

Die r esultierende Bahn wird jedem bekannt sein, der einmal
)Iodelle im F lug beobachtet hat .

Im R ückblick auf die Vere infachung: l2 . u!g = r und die
Beibehaltung von l'2 im Ausdruck für 1/, dürfen wir her vorheben,
daß die Vernachlässigungen lediglich Glieder betreffen, die von
höherer als zweiter Ordnung kl ein sind.

Der \ Veg des Druckzent rums für den Schwanz ist näh erungs
weise di e obere Kurve der Fig . 19, da in der Bewegungsgle ichung:

l. ~= U o . ,<j+ (v - I r )
(v - I r ) sehr klein ist.
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Einfluss der Richtung des Schubs.
54. Fällt die Richtung des Schubs nicht in die des Fluges,

so bleiben die primitiven Stabilitätsbedingungen natürlich davon
unberührt ; da jedoch die zweite Gleichgewichtsbedingung in

(81)

(80)

(81 a)

in :

G+ S . sin (J = i .Xl' F1 • U o2• sin a . cos Cl

übergeht, ändern sich die angenäherten Stabilitätsbedingungen (54)

~2 >~ . [~I'~F:! .~/: _~~~U(J.I ]

und (54a) in :

I > ---l...:..!:. ' F~' . [F1 ' + F~ .k2_ ~ -'-~~~(J' . /2] .
G+S .SIll(J F 2 G

Nach (81 a) nimmt die Stabilität ab, wenn der Propellerschub
das Flugzeug zu heben sucht, und umgekehrt zu, wenn der Schub
eine Komponente im Sinne der Schwere liefert .

(82)

Einfluß der Neigung der Flugbahn.
55. Daß die Stabilität und zwar Längs- wie Seitenstabilität

in hohem Maße von der Flugbahnneigung gegen den Horizont ab
hängt, wurde zuerst von Mr. E. H . Harper nachgewiesen, dem ich
die folgenden Untersuchungen zum besten Teil verdanke. Voraus
setzung derselben ist wieder "zentraler" Schub in der Flugrichtung,
"neutraler" Schwanz, Vernachlässigung der Druckpunktslagen
änderung.

Von den fünf Koeffizienten A . . . E ändern sich nur die
beiden letzten :

D . (g U)H- 2 G . y2 ~2 F F. 1 sl'n2"• • 0 - g :l . ~ . l ' 2 " ,

G2 F 1 . {+ - '.!~-2 . Y • X. • ~ . . Sill ~g . u;
2G

E: (g . Uo)4 = j; -. U
u2 • y2 . x2

• F 1 • F2 • I .(sin a . cos Cl

. cos() -+ sin" Cl • sin ()).

Mit der Gleichgewichtsbedingung:

G . cos(J = i .X • F1 • uo2 • sin a . cos a

gelangen wir zu:
Brya n-Bader, Stabilität. 5
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G
D : (g. uo)3=? y2 .)(2. F1 . F 2 .1 . (2 . sin? a +sin a . cos a . tg ()

G
= 'j;8 . y2 • )(2 • F1 • F 2 • 1. sin a . cos a (2 tg a + tg .9-)

2G
E : (g . u o)!. = :l2 . y2. x2 • F 1 • F 2 . 1. sin a . cos(() - a~ . (84)

g .u;

Der Koeffizient D verschwindet also, sobald das Flugzeug
unter steilerem Winkel als:

(} = arc tg (- 2 tg a)

ansteigt. Dann wird Q = - E ß2, also der Flug ausgesprochen
unstabil. Damit ist unter sonst gleichen Umständen eine Grenze
für die Vertikalgeschwindigkeit gegeben.

E verschwindet erst, wenn .9- - a = 90° wird; ein Fall, der
der Beurteilung auf Grund der Theorie der kleinen Schwingungen
nicht mehr unterliegt.

Auf der anderen Seite ist jedoch ein positiver Winkel () der
Stabilität förderlich, so daß ein Flugzeug, das bei horizontalem Flug
sich längsstabil zeigt, im Gleitflug noch größere Sicherheit aufweisen
wird. Umgekehrt folgt daraus freilich auch, daß Gleitflüge von
Modellen nichts Endgültiges aussagen über die Stabilität danach
konstruierter Motor-Flugzeuge (Drachen).

56. Es bedeutet einen sehr geringfügigen Fehler, wenn wir
statt Gleichung (84) wieder (48e) setzen, also statt cos «() - a)
~ cos ce . Dann betrifft der Einfluß der Flugrichtung ausschließlich
D und die Stabilitätsbedingung CD - E B > 0 läuft hinaus auf:

[~ + ; . x , F1' . / ] • F2 • u 0
2

• 1. (tg a +1/2. tg. ()) - [(F1 ' + F 1) • K

+ G . f2 . F2J > O. (85)

Unter Heranziehung der Gleichgewichtsbedingungen :

lIo~ > (F/ +F 2) . k2 - F2 . / 2 . tl5.(}/2tg a
g F2 • 1(tg a + 1/2 tg.'T)

(86)

In dieser Form gestattet die Bedingung einen Vergleich mit
der von Lanchester, für verschiedene Neigung der Flugrichtung.
Unsere Formel wird für den besonderen Fall des Gleitflugs (.9- = a):

(F1 ' + F 2) • k2 - 1 / 2 F2 / 2

F
2

.1 . tg a -- (87)
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Die kleinste zulässige Geschwindigkeitshöhe (uo'!: 2 g) ist
hierfür kleiner als 2/3 derjenigen, die Lan chester fordert.

Andererseits, wenn die Maschine mit :J= - a ansteigt, be
kommen wir :

Uo
2 >2. (F1' + F 2) • k2 +1/2F2 . / 2

g F 2 ·I .tga (8S)

Die Geschwindigkeitshöhe muß doppelt so groß sein, als si e die Er
haltung der Stabilität bei horlzontalem Flug erforder t.

Da A, Bund C sich unabhängig von dem Betrage der
Neigung :J zeigten und E in erster Näherung gleichfalls, erweisen
sich auf Grund unserer ver einfachenden Voraussetzungen die kurzen
Schwingungen und die Dauer der langen von :J unbeeinflußt, während
die Dämpfung der letzteren mit () stark variiert.

Einfluß des Stirnwiderstandes und einer Veränderlichkeit
des Schubs.

57. Unter Stirnwiderstand wollen wir alle 'Wider st ä nde ver
stehen, die im vorstehenden keine Berücksichtigung fanden; also
Widerstand des Rumpfes, des Motors, des Führers, Reibungs- und
Zähigkeitswiderstand der Flächen usf .

Die allgemein gebräuchliche Annahme, daß auch dieser Wider
stand mit dem Quadrat der Ges chwindigkeit wachse, führt dazu zu
X o, Yo und No Beträge proportional uo2 und zu ihren Ableitungen
X" . . . N,. Beträge proportional UD hinzuzufügen. Bezeichneu wir
diese neuen Größen mit X o' •• . N,.', so muß danach abermals die
Beziehung gelten:

X,: = 2 x .i«; Y u' = 2 Y o'/uo, N,,' = 2 No'Juo.

Yo' bedeutet also einen zusätzlichen Auftrieb, der nicht von
dem der Flächen herrührt und ebenso No' ein Kräftepaar. Indessen
werden für gewöhnlich diese beiden Beträge wohl vernachlässigt
werden dürfen, wohingegen der zusätzliche Rücktrieb Xv' von Be
tracht und in Rechnung zu setzen ist. Der folgende Ansatz zeigt
die Unerheblichkeit der Vernachlässigung.

Zunächst kann man leicht nachweisen (vgl. Lit, 7; I, § 164),
daß für ein Flugzeug- von gegebenem Gewicht der Schub am kleinsten
wird, wenn der aerodynamische und der Stirnwiderstand gleichgroJ.l
sind, und daß die benötigte Leistung ein ~Iinimum beträgt, wenn

b*
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der St irnwiderstand gleich einem Drittel des aerodynamischen ist.
Auf alle Fälle ist XO' verglei chbar mit

X Y F •. •
0 = g . x . l ' U o- • sin- a

und ni cht groß im Verhältnis dazu. Nur wenn es sich um Flüge
mit Geschwindigkeiten, die von der wirtschaftlichsten weit abweichen,
handelt, müßte eine nochmalige Nachprüfung der Stabilitätsbeding
ungen stattfinden. Hiervon abgesehen, wird X O' nicht groß im Ver
hältnis zu X ; und XI/' nicht groß im Verhältni s zu X " sein.
X " wird klein von der Ordnung a'l sein.

Von den übrigen Koeffizienten (X ' Y' N )" vr wird keiner, soweit
sie ni cht überhaupt verschwinden, groß im Verhältnis zu X" und
damit ebenfalls von der Größenordnung ce'l sein.

Mit der Vernachlässigung der Glieder, die von höherer Ordnung
klein sind, gegenüber den von ni edriger Ordnung kleinen , gelangen
wir zu den neuen Koeffizienten:

A = G2.K,

B : (g . U o) = f .x , G . [(F 1 + F 2) . K + G ./2 . F2], )

C: (g . U o)'!. = ; . ;c • G . F2 .1 · [; . x . F1 . 1+ ~-]. wie in (53), I
D : (g . u o) 3 = ~"I . ( y 2 • ;C2 • F 1 • cos" a .F2 • 12+G. y • x . F 2 • I) ~

g . u; (89)
<~ G G2+ -,.,.3 ' Y'l , ;C2 . Fl . F~ . I.sin'l a + -2--2 ' Y , 'I( . F2 . I , sin :J' 1
5 g .u;

E : (g . Uo)' = ~ G3' y2.;C2 • F 2 • I . [F 1 • sin a . cosa . cos :J Ju; .g

(F . 2 X,: .g) . ]+ 1 . sm a +- --- .sm (} .
y .x . U o

Die B edeutung des Sti r nwiderstandes läßt sich schon hiernach
ermessen.

!Iit dem Symbol v für das Verhältnis X O' :Xo und den Gl eich
gewichtsbedingungen vereinfacht sich D zu :

D : (g . u o)'l = ~ . y 2 • '1(2 . F 1 . F 2 . I. sin a . cos a [2 (1 + v ) tg a

2v.l .g ]+ tg (}+ ,,' cos (} , (90)
U o·

während E sich in erster Näherung dem Einfluß des Stirnwider
stan des entzieht.
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(92)

(93)G . sin [} = X; +X o' - S.

Damit bleibt dieser in seiner Einwirkung auf D beschränkt,
erzeugt hierJurch aber eine erhebliche Steigerung der Dämpfung
für die langen Schwingungen. Dies Ergebnis, welches unangreifbar
den eben vollzogenen Rechnungen entspringt, ist durchaus in Über
einstimmung mit Erwägungen, die man an die Betrachtung der langen
und kurzen Schwingungen (Abschnitte 50-53) anschließen kann.

Der Stirnwiderstand ermöglicht somit steileren Anstieg. Sein
stätigender Einfluß wird erst bei einem Winkel (}' zunichte, der aus

2 v . tg a + tg ()' + 2 v . 1 .g . cos(}'/Uo2 = 0

errechnet werden kann. :l\1it

cos (}' = 1 und h= ;~: tg (}' = - 2 v. (tg a + l~{f.)
= - v (2 tg a + I/h). (91)

Steigt das Flugzeug unter diesem Winkel an, so besitzt es
gleiche Stabilität, wie ohne Stirnwiderstand bei horizontalem Flug.
Ihr Verlust tritt erst bei (} = arc tg (- 2 tg a) + (}' ein.

Im vorstehenden wurde Unveränderlichkeit des Schrauben
schubs vorausgesetzt . Tatsächlich wächst derselbe jedoch mit ab
nehmender Marschgeschwindigkeit, gleichgültig, ob man unver
änderliche Leistung oder unveränderliche Drehzahl des Motors an
nimmt. Diese Änderung kann durch Addition eines weiteren
Betrags zu X; berücksichtigt werden und zeigt somit gleiche Ein
wirkung auf die Stabilität. Sie wird am besten eingeführt durch
eine Vergrößerung von v.

Geht der Schub nicht durch den Schwerpunkt, so tritt danach
in die dritte der Bewegungsgleichungen noch ein Glied mit der
Variabeln u. Dies kompliziert die Elimination sehr, sodaß der Fall
ganz allgemein nur schwer diskutiert werden kann.

58. Mr. E. H. Harper hat mit Einführung der Kräfte Xs,
X o' und 5 die Stabilitätsbedingung (52) für verschiedene Flugbahn
neigung auf die Form gebracht:

2 X '+ u0
2

• tg a . [ X' X _ 5 _ 2 k
2

• F1 . cos
2

a + F 2 • X ]
o ,(} 5 0 + 0 12 F 0g . . COS 2

U 4 tg2 a+ 20,; 2{} . [3 X;' + 3 X; - 5] > O.g. . cos

Das Gewicht ist eliminiert auf Grund der Gleichgewichts
bedingung:
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Für den horizontalen Flug ohne Stirnwiderstand führt (92)
auf (54) zurück.

D abei wurde die Xnder ung des Schubs mit der Marsch
geschwindigkeit nicht berücksichtigt ; doch ist leicht er sicht lich, in
welcher W eise dies geschehen könnte.

VI. Längsstabilität des zweifach tragenden
Systems. Ausdehnung der Rechnung auf andere
Systeme als die "schmalen Flügel unter kleinem

'Vinkel".
Satz von den gleichwertigen Systemen.

59. Bisher wurden nur F älle in Erwägung gezogen, bei denen
das ganze Gewicht des Flugzeugs durch den (bezw. die) vor deren
Flügel ge t ragen wurde, während der Schwanz vollkommen unbe
lastet bli eb.

t r: "-.\_~---S--~-------.~

x . -- -~-.x.- -

----·- l-
•
C

Flg. 24.

Wir wollen nun ermitteln, in welcher Weise die so erhaltenen
Ergebnisse auf ein Paar hint ereinander liegender Flügel au sgedehnt
werden können. Vorausgesetzt wird, daß die Druckpunkte der Flächen
so nah e der x-Achse liegen, daß der "Satz der Unabhängigke it von
der Höhe" Anwendung finden darf ; dieser Satz erlaubt auch die
Flügel [in verschiedener Höhe über dem Schwerpunkt anzub r ingen,
so daß der Einfluß der Strömungsablenkung durch den vor deren
Flügel sich mindert.

Es sind wieder EI, E2 die Flächen; a l , a2 die Anstell winkel ;
XI ' X 2 die Druckpunktsabszissen . Ebenso gelten:

F I ' = cos" a l • F I F 2' = cos? a 2 • F 2 ,uI = tg UI !-t2 = t g a 2•

Die Widerstandsableitun gen sind:

X - L . x U 2 ~ P u 2 X - 2 L . l( 11 I F' 11.2O- g . 0 . _ ., u - g · 0· <r:

X; = ; . x . u., . I P . !t



rNo = -s
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rY" = 2 . X . 110 • ~. E' . ! Ls
Yv = _L . x . 110 • ~' P

g

X . uv2 , :: F' . ,u . x N. - 2~ 0 XII" E' 11. X,,- g 0 (). - ' r o'

M - _L . XII" P Xv - g .0. - ..

71

x -L . . "pr - g X . II (). _ .!L X

Yr = -} - 0 x . u; . ~: F' . x

V y "p .,i r = g- 0 x . U o • _ • x -

Es sind danach sechs Summen zu bilden:

(94)

2:F', 2:E' x, 1:F' x2, 1: Pf.l x.

deren Beträge abhängen von den 6 Größen

Di e 6 Summen sind jedoch ni ch t vollkommen unabh ängi g , da sie
die Beziehung

.10

~;- ~-.· lI ot

~: F' ! L2,

~: F' fL ,
~:F' ,(l x,

~' F'fL,

2: F',
~' F' X,

~o: F' fL x
xF:» = 0
~' F' X~

(95)

er fü llen müssen, die in Abschnitt 26 aufgestellt wur de.

Daraus folgt, daß, we nn in zwei Systemen 5 von diesen
6 Sum men gleich sind, die üb r igen Summen ebenfalls gleiche W erte
haben und daß somit Gleichgew ichts- und Stabilitäts-Bedingungen
der beiden Systeme dieselben sind. Derar tige Systeme bezeichnen
wir als gleichwert ig.

Ein doppelt tragendes System kann somit für die Stabilitä ts
untersu chung einem Tragflüg el mit neutralem Schw anz gleich
gesetz t werden.

F ür diesen ist fL2 = 0 u nd dar aus ergeben sich die folgenden
Beziehungen der beiden Systeme :
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doppelt trage ndes System
F 1 . cos2 IXI + F 2 • cos" IX2

F1 • COSIX1 • sin IXl + F 2 • COS IX2 • sin IX2

F 1 • sin" a l + F 2 • sin" IX2

F1 • cos" IX1 • X l + F 2 • cos2 IX2 • x 2

F 1 • cos2 IX1 . X l
2 + F 2 . eos" IX2 • X 2

2

F1 • COS IX1• sin a l • X l + F2 • COS IX2 • sin a2 • x 2

Summe
J:F'
J:F' f-t
J:F' f-t'!
J:F ' x
J:F'x2

J:F' f-tx

Summe

L:F'
J:F' f-t
J:F',u2

J:F'x
J:F'x2

J:F ' f-tX

gleichwertiges System

F 1 • cos? IX + F 2

F l . cos IX • sin IX

F1 • sin2 IX

F t . cos? IX • Xl + F 2 • x2

F l • cos" IX • X l
2 + F 2 • X 2

2

Fl . COS IX • sin IX • Xl

dasselbe mit zen-
tralem Schub

F 1 . cos'' a + F 2

F 1 • COS IX • sin a
F1 • sin2 a

F2 · !
F2 . f2
o

~
I

(96)

liefert

In der letzten Spalte ist no ch der einfachste Fall des gleich
wer ti g en Sy stems mit neutr alem Schwanz und zentralem Schub ge- ·
geben. D ann wird, wie ers icht li ch, X l = 0 und x2 = I und das
Moment der Luftkr äfte verschwindet .

Aus der Addition der ersten und dritten Zeile in den einzelnen
Kolonnen ergibt sich, daß die ge samte Fläche der Flü gel F l + }~

in gle ichwertigen Systemen dieselbe ist .

Der Satz von den gleichwertigen Systemen kann also dahin
ausgesprochen werden:

Jedem doppelt tr agenden System zweier schmaler Flügel ent
spr ich t ein einfach tragendes, von gl eichem gesamten Flächeninhalt
der F lügel, mit gleichen Gleichgewichts- und Stabilitätsbedingungen.

Man vereinfacht sich die R echnungen daher außerordentli ch,
wenn man für das doppelt tragende System sein gleichwer t iges, ein
fach tragendes in die Gleichungen einführt.

Beispiel :

a l = 20 0 j IX2=100 j F1 = 20j F2=10 j x1- x2 = ! = 10.

Die Momentengleichung :

F1 • IX1 . Xl + F 2 • a2 • x2 = 0

4 Xl + x2 = 0,
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somit im ursprünglichen System

Xl = 2 ; x 2 = - 8,
und im gleichwertigen

73

Xl = 0; x 2 = - I.

Mit sin a = a ; eos a = 1 gestalten sich die übrigen Gleichungen :

F l • a 2 = 20 . 20 2 + 10 . 102 = 9000,
F l • a = 20 . 20 + 10 . 10 = 500,

F;+F2 = 20 + 10 30,
- F2 .1 = 20. 2 -10. 8 = - 40,

F2 . / 2 = 20 . 22 + 10. 82 = 720.

Durch Division der zweiten in die erste Gleichung erhalten
wir a = 18°, der vierten in die fünfte 1= 18. F 1 • Cl : Cl liefert
F l = 27,8 ; - F2 • I : - 1= F 2 = 2,22.

Danach hat also der Tragflügel im gleichwer t ig en System
einen Flächeninhalt von 27,8, der Schwanz von 2,22 Flächeneinheiten ;
der Anstellwinkel des Tragflügels ist 18° und die Länge des Schwanzes
18 L ängeneinheiten.

Unveränderliche gleichwertiger Systeme.
60. Die Ableitung der Stabilitätsbedingungen eine s doppelt

tragenden Systems von denen des einfach tragenden gestaltet sich
sehr verwickelt (wie das bei Mr . H arp ers und meinen früheren
Lösungen der Fall war), wenn man nicht Ausdrücke wie :

-1:P x/1:P ; - LF',u . x /1:P jtt ; 1:PX2/ L F '

als weitere Unveränderliche einführ t . Die erste bedeutet den Schwer
punktsabstand der beiden Flächen vom wirklichen Schwerpunkt ; die
zweite den Abstand des resultierenden Druckpunkts vom wirklichen
Schwerpunkt ; die dritte das Quadrat des Trägheitsradius der beiden
Flächen für den Ursprung.

W eiter sind die Unte r de t er minanten in (95) Unve r änderliche.

Von IF' Fl ' r~' (!-tl X'J - jtt 2 . Xl? '

2:F' [J, : Fl ' F2 ' (':\'1 - X'J)' ([tl X 2 - [J,2 • Xl),

2:F' ,tt 2 : Fl ' F'J' (Xl - X 2) 2, (97)
IF' X : - Fl ' F'J' (!-tl - !~2) . (U 1 X 2 - [J,2 • Xl)'
IF' x 2 : Fl ' F2 ' (!-tl - ~2)2,

1:F'~X: - F l ' F2' (Ul - ~'J) . (X l - x2).
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(98)

(99)

aus:

zu:

Und damit wird ersichtlich, daß die Verhältnisse

(u1 - ,u2) : (Xl - x 2) : (P,1 X 2 - f.t2 Xl)

ebenfalls unveränderlich sind . Es ist Xl - X 2 = I; mit dem
Schränkungswinkel 0 = lt1 - a 2 wird:

F 1 ' • F 2' (f.t1 - ,u2)2 = F1 • F 2 • sin? (al --- lt2) = F1 • F 2 • sin'' O.
o ist ein kleiner Winkel, so daß wieder gesetzt werden darf :

u1 - U2 -= 0_
61. Um nun die oben ermittelten Stabilitätsbedingungen des

einfach tragenden Systems dem zweifach tragenden gerecht zu machen,
haben wir die "Unveränderlichen " einzuführen .

Es war für horizontalen Flug und horizontalen zentralen Schub:

u o2 > k2 _1_ . F 1' +F2 •

g P F2 · /
2

I /
Im glei chwertigen System ist (Xl - x2) : CU1 - f.t2) = Ir = -

und F 2 . / 2 f(F1' +F2) entspricht EP x 2/l:F' . p,
Die Stabilitätsbedingung kommt danach auf die Form:

~o~ >k2 . :t'1- X 2 . F1' + F2'

g ,u1 - P,2 F 1' · X 1
2 + F2' • X2

2

oder die andere Gestalt :

G k2 F' F 12 F/+F2- > . l ' 2 ' 'F. IF. ny . X 2 ' • 2 ' t-

wird mit den Unveränderlichen:

F1'F2f2 =F1'F2' (X I-X2)2

F/ + F2= F 1 ' + F2'

F2 / = - EF' .x
F2 / 2 EF' . x2

~>k2. (Pp)2(F1' + F2)

y .x F1' . p,2 . F2 . 1

~ >k2. (2:P .p)2 .l:F' .
y .x ~P.p2.(_~F'X)

Es darf an dieser Stelle darauf hingewiesen werden, daß die
Unveränderliche oll für den vorderen Flügel einen größeren Anstell
winkel erheischt als für den hinteren. - lIan kann leicht viel Zeit
verlieren über der Bemühung, die Stabilitätsbedingung übersicht
lich zu gestalten, wenn man sich ni cht die eben dargelegten Gesetz
mäßigkeiten der Unveränderlichen gegenwärtig hält.
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Der Schub gebt nicht durch den Schwerpunkt.
62. In diesem Fall darf die Resnltierende der Lnftkräfte nicht

dnrch den Schwerpunkt gehen.

Bedeutet s den Abstand des Schubs vom Ursprung, so sind
die neuen Gleichgewichtsbedingungen :

r. z , lI 0
2 ~p [t2 = G . sin.'! + 5 . cos o

g

r .x , lI 0
2 ~p [t = G . cos.'! + 5 . sin a (100)g

X • j( • 110
2 • ~:F' .[t . x = - 5 . s.

g
Gewöhnliche Werte {} und o sind klein ; somit ist s klein im

Vergleich mit G und s . sin a k ann gegenüber G . cos.{} vernach
lässigt werden ; cos (1 setzen wir der Einheit gleich. Diese Verein
fachungen laufen auf (1 = 0 hinaus ; im übrigen wird auf Abschnitt 54
verwiesen.

- l- ----
I

~- -". ~ _ .~-----

,
' .
,
c

Fig. 25.

-----s

Die dritte Gleichung zeigt, daß die beiden Gleichungen Xl = 0
und ,«2 = 0 nicht mehr erfüllt werden können, sondern nur eine
derselben.

Welche zu wählen sei, ist abzuwägen. J\Iit ,«2 = 0 g estaltet
sich die dritte Gleichgewichtsbedingung

i· X . uo2
• F l . Xl' [tl = - 5 .s.

Mit Xl =0 :

r .x . uo
2 • F 2 • X 2• ,U2 = - 5. s. (101)

g
Wiewohl die erste Annahme zu einfacheren Beziehungen

führt, geben wir der zweiten den Vorzug. Denn Xnderungen von 5 ,
ja sogar Erlöschen des Schubs nach Abstellen des Motors können
leicht durch Steuerung von Seiten des Führers (Veränderung von [t 2)

pariert werden, derart, daß wieder Gleichgewicht herrscht. Xnde-
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rungen des Schubs bei stets neutralem Schwanz hätten zwecks Er
haltung des Gleichgewichts dagegen Schwerpunktsverschiebungen
innerhalb des Flugzeugs zur Folge; ein Verfahren, das nicht nur
ungebräuchlich, sondern auch auf die Größe des Trägheitsmoments
von Einfluß ist.

Mit Xl = 0 und x2 = - 1 wird nun die Determinantengleichung
für l:

G.'). G. cos:l .g
2.L:(P .,u2)+ - .- , L:(F'·ft), -F2' "U2 ·1- --~r . ;( .Uo y . x . U o • ,.

G .'). G G.sin:J .g
2. X(P .,u), X(P)+ - - , -F2' .l+ - . + ').

y .x .U o r ." y . x . U o •

-- 2 . F2' . !t2 . I , - F 2' . I, + F2' • 12 + G. k
2

. ').
y. x , u;

= O. (102)
So gelangen wir zu den Koeffizienten :

A :GS=k2 1
B . ( G )' : GS=k2.(F / +F 2' ) +F2' ./2+2k2.1: (P . ft2) /

Y> x . u;

. G )2 G IC · ( :G'l = FI ' . F 2 ' . / 2+ -, Fq' .1
Y> x . U o y . x •

(

G ) : k'.F;~F,' 0 (p, - pJ' + 2 F, 0 F,' 0 ,,; ol' f(103)

D · :G3=-. 'F/. F2' . (!tl - fl2) .,ul·1y . x . Uo y . x

+( G )2. g F 2 ' • I . (2 ,u2 • cos:J + sin :I) I
y . x . Uo

( G)4 (G 2 IE · :G3= ) . 2g. F I I . F2' . I . (ft l - ! t2)
Y• x . U o y . x . U o

. (cos:J + ,UI . sin {}) J
Mit Vernachlässigung der von höherer Ordnung kleinen (unter

strichenen) Glieder (ft2 gegenüber 1), und mit Hilfe der Gleichung (100):

G. cos:J= .L . x.uo2 .X(F' . ,u)g
erhalten wir :
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(
G ·)3 2 GD. - -.- :G3= _ _ - . F 2 ' . /[F" f.l12- Fl" 'Ul. !t 2- 2:(F' ,u)

'I . x . u., 'I . " . U o

. (u2 - 1/2tg .'f)]
2G

= - . - . F 2' . I [l'(F l '. ,u). 0 1- !t2 + 1/2 tg .'f)r. x . N o

- 2:(F') . ltl . f.l2]'

Ersichtlich ist !: (F ' . !t) ni cht nur Faktor von E , sondern bis
auf das letzte Glied, das für ,{(2 = 0 (s = 0) verschwindet, a uch von D .

Die Stabilitätsbedingung CD - E B >0 lautet jetzt so:
G G

- . F2' . 1- k2.F l ' . L (F') + (F/ . F2' . f2 +- . F 2 ' . 1)y .x y.x

(
t g {} !tl ' !t2 2,' (F') )
2J - - 0- ' 1'(F'. ,n) >O. (104)

Man beachte wiederum das Vorkommen der Unveränderlichen.

63. MI'. Harp er ist zu der gleichen Bedingung gek ommen,

ind em er von f.l2= 0, also Xl ~ 0 ausging :

~ v ,~ 2 _ J J _ V ' 2y . x . - (F . f.l ) Fi " , F 2 • (Xl X.) . - (F ). (k + Xl ' X2)

t o [ G 1+ -2g
· l'(F' . x) . - - . I (F'. x)-F/. F2.(Xl - X2)2 > 0. (105)

P I r.x

Außer diesen wurden vi ele F ormeln ausgearbeitet, der en Be
deu tung jedoch nicht hinreichte, ihre Veröffentlichun g zu recht
fertigen .

Da 5 klein gegenüber G ist, war schon zu er war ten, daß
die Änderung der Bedingun g g egenüber zentralem Schub gering
fügig wäre, zumal unter gewöhnlichen Verhältnissen s vi el kleiner
ist als I .

Aus unserem Ergebnis scheint hervorzugehen, daß, wenn der
Schub unterhalb des Schwer punk t s angreift (8> 0), di e St abilitä t
sinkt; dieser Schluß ist jedoch ni cht unmittelbar statthaft, da jede
Änder ung von s auch Gleichgewichtsänderungen zur Folge hat, so
daß noch andere Größen der Stabilitätsbedingung variieren .

!Iit der Annahme, daß das Gleichgewicht durch Schwe rpunkts
verschiebung hergestellt wird, er gibt sich für den Fall horizontalen
Fluges wachsende Stabilität mit Senken der Schra ubenachse und
umgekehrt, wenn

2 [1' (F' . X2)]2
2 k > 2.'(F' . x) ist. (106)
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Gilt jedoch (106) nicht, so verlieren die Verhältnisse an
Übersichtlichkeit; die Stabilität nimmt mit Heben der Schrauben
achse dann nur zu, falls sie schon beträchtlich ist, andernfalls wird
sie geringer.

Öfter als die eben betrachtete wird bei Flugzeugen die An
ordnung verwirklicht, daß die Druckpunkte auf gleicher Höhe mit
dem Schub und über dem Schwe r punkt liegen. Rückt r ieb (X o) und
Schub (5) stehen dann ohne weiteres im Gleiehgewicht ; dies es wird
auch durch Geschwindigkeitsschwankung en in der Flugrichtung
nicht gestört. Hingegen treten bei Änderungen des wirksamen
Anstellwinkels, die durch Wogen und Stampfen hervorgerufen
werden, ~Iomente auf. Dann gilt also der "Satz von der Un
abhängigkeit der Höhe" nicht mehr und die Abweichungen müssen
durch Korrekturen Berücksichtigung finden.

Breite Flügel.
Einllnß der Bruckpunktarersehlebung,

64. Wir wollen nun in Betracht ziehen, daß die Druckpunkts
lage ni cht unveränderlich, sonder n eine Funktion des Anstellwinkels a
ist, so daß also mit Zunahme dieses Winkels um da eine Verschiebung
der Resultierenden des Luftwiderstands um e' = a . g/ ~a) . d tx sta tt
findet. Für ebene Flügel ist e' negativ. Der Abstand e des Druck
punkts vom Flächenmittelpunkt (Fig. 4) ist nach Io essel und
Avanzini:

e = 0,6 . a (1 - sin a) . (107)

Der Abstand des Auftriebs Yo vom Schwerpunkt ändert sich
danach mit

C' • cos a. (108)

(109)

(110)und

Die Dr ehungsableitung en /r (a) und pr (a) bleiben noch außer
Acht ; ferner sei der Schub zentral mit (1= 0. Der Einfluß der
Variabilität von e macht sich geltend in:

AT, r "F' ( ' )V = g ." . U o . _ . x - e . jU

Nr = L . " . U o • .5: F' . (x - e' . jU) • x.g

Im einfach tragenden System wird durch Xl = 0 und ,U 2 = °
auch :f: F' . e' . .u .x = 0, das hei ßt , daß das Zusatzglied zu N ,. ver
schwinde t. Im doppelt tragenden System ist dies nicht notwendig
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- g~~~~~$
y . x . u; . ).

- F2.I +~ + g~ sin{f .?
y . X y. x .uo . ).

c .r.i
F2 .l2 - L'P .e' .ft .x+ · -_.

y . x. . u;

2F ' F '+ L',,+~"1 . /I" 1 L ' , ,
r: • y .x , u;

der Fall. Daher gibt es im allgemeinen für dieses kein gleich
wertiges mit neutralem Schwanz, weder rechnerisch noch praktisch .
F alls jedoch e' für Vorder- und Hinterflügel gleiche Größe hat ,
wird mit Erfüllung der :Uomentengleichung für das Gleichgewicht
das Zusatzglied für N, auch verschwinden:

J: P .e' . u . x = e' . I P . ft . x = O. (111)
W ir können die Rechnungen jedoch immer noch einfach ge

stalten durch Einführung eine s gleichwertigen Systems, wenn wir
nur in der zweiten Kolonn e der letzten Zeile der D eterminante
F' e' jU für IP e' ,n setzen und in der letzten Kolonne der dritten
Zeile ein Glied - I P e . ft . x zufügen.

[Ich habe die Lösung auch ohne gleichwertiges Syste m er
rechnet ; der angegebene Weg ist jedoch einfacher und übersichtlicher.]

Di e Gleichung für l ist nun :

F 0+ G.l F2 l'.ft- --, I ' ,U,y .x. .Uo

G () y ., F'. cos = g . x . Uo• • r : ,U

Unter Vernachlässigung von Ausdrücken der
ft 2 in den ersten drei Koeffizienten und mit Hilfe
bedingung

= O. (112)
Grö ßenordnung
der Stabilitäts-

komm en wir auf:
A : G:l= k2

B (y. :. uJ: G3 = k2 (F1' + Fe.!L+'..f2--.!.~=-2:.P . e' . ft . x (113)

C (~__)2: G3 = F1' F2 • I e.! - F l ' st> ,« .«. » - r; (Fl ' . e" , ,n . 1
y .x.uo --

G+L'P . e' . ,u . x ) + -- (F2· 1+F1' · e' : ft )y . x

D(y-x
G ur G3= - 2F/ Fe.!' ft2 (F1' . e' . ,u . 1+ L'F' e' . ,11 . x)

• • 0 /

G+~ (F21+F l ' · e' . jU ) F 1' . ,II (2ft + tg8-)

E(~-)\ G3= 2~ (Fe.! . /+ F1 ' . e' . ft) F 1'2. ft2 (1 + ft. tgJ').
Y . x . U o y . x - -
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In CD - EB >° heben sich die einfach unterstrichenen
Glieder der Koeffizienten gegeneinander auf, und in E können wir
p, . tg 3- gegenüber der Einheit vernachlässigen.

Für horizontalen Flug gelangen wir dann zu der Forderung
G

- k2 F I ' (F I ' +F2) +~ (F2 • / + F I ' • C' • ,(( ) - 2 F2 (FI ' • e', jU • t

+ ~F' . e' . ,a . x)
y . x rFI ' . F2 (12 - C' . !-t . t) - (F !' +F2) 1.'F'. C' . ft . xJ

- G . F2 . 1+ l'~' . e' .ft
.F2 (F/ .e' . /L • / + ~.:F'. c' . ft . x ) >O. (114)

65. Für zweifache tragende Systeme kann die Ungleichung
(114) leicht in korrekte Form gebracht werden mit Zuziehung der
Unveränderlichen.

F 2 ./+ F1' . e', fL ist einfach ~F' (c'[L - x)j zum Zweck der
Umg estaltung von P . e' .ft . l + I F' . e' . ft . x beachten wir, daß
der stark unterstrichene Ausdruck in D sich herleiten lä ßt ans
der D eterminante:

0,
-F2·1,

_~F'.C'.p . x ,

F I ' · ft,

F/+F,!,
- F 1' . e' . ft ,

2 F1' . ,(( 2,

2 F1' · fL ,
0,

die nun übergeht in :
2~F'.fL2, J:F'./L, sr.«.»,
2 J:F' . fL , IF', ~P . x,

0, - IF' . e' . p" - J.'F' . C' • fJ, • x.

Wäre das Glied der ers ten Kolonne, letzte Zeile - 2 IF' . e' . ,((2

anstatt Null, so würde die Determinante verschwinden; so aber ist :

- F1' • F/ . ,((2 • (F I ' • C' • ft . 1+xr: .e' . ,a . x ) =
2 J.'F' . ,u2, ~F' . [L, J.'F'. p, . x,
2 J.'F' . fL , »r-, IF' . x ,
2 ~F' . e . fL2, 0, 0.

und damit = 2 ~F' . C' . ft 2 . ~F'. ,u. ~F'.X für ~F'. ,tL . X = 0, oder
allgemein :

= 2 ~F'. C'. p,'!. F I ' • F,!', (/L 1- ,((2)' (x2 - Xl),
= - 2 ~F'. C' . ft '! . F I ' • F2' . d .1.

(115)

Es ist die Mühe nicht wert, alle Rechnungen hier wieder
zugeben , die wir in früheren Untersuchungen ausgeführ t haben, da
in allen Fällen von Betra cht weitgehende Vereinfachungen sich er-
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(117)

geben. Für ein System mit 2 Flügeln wird e" . p, klein gegenüber
1 sein, und e' braucht nur in erster Potenz beibehalten zu werden.
Nur wenn es sich um einen einzelnen Flügel ohne Schwanz handelt,
ist das nicht mehr zulässig; dann werden die Gleichungen aber schon
an sich sehr schlicht. Wir betrachten nur die folgenden Fälle:

66 . Fall I. - Einfach tragendes System mit neutralem
Schwanz. -

Es ist IF'. e' . jU • x = 0 und für horizontalen Flug führt
(114) auf

G--:y:x . (F2 .1+ Fl' . e' . p,) - k 2 • F 1' • (F1' +F2) - 2 F 1' • F 2 • e' . fI .1

- y~ 'X • F 1 ' 2 • F 2 • e' . jU . / 2 >O. (116)

Werden höhere Potenzen von e',u beibehalten, so wird die
Ungleichung nur wenig verwickelter.

Für eine Flugrichtung [f geht die Bedingung über in :

y~'X • (F2·1+ F1' · e". jU) • (1 + 2t~g,'}(J - k2
• F1' • (F1 ' + F2)

+F" F 10 tg [f F' F' 1
l' 2 ' "2tg-a- l' 2· e . /k .

(
tg [) , )

. ,2+ 2 tg-a + Y· X . F 1 .r >O.

Mit G. cos,'}= 1- . X . uo2 • F1' • /k erhalten wir eine Gleichung
g

für g

~2 ü • fI . (Fo .1+F 1' • C' • jU) • (1 + -2tgt-~) - k'!. . (F1' +F 2)
g . COS'I' g Ct

o tg ,'} , ( tg ,'} g .coso.1)
+Fo.I- · -2- ·--Fo.e . 11 .1 . 2+ -2 t - +- ..,---- >0. (118)" tg a .,.. g Ct Uo·

67 . Fall II. - Einzelne Fläche ohne Schwanz oder Kopf
flosse. - 'Fall II kann aus Fall I mit F2 = 0 und 1= 0 hergeleitet
werden. Aber da nun die Stabilität lediglich Funktion der Druck
punktsverschiebung ist, bringt es Vorteil, eigens hierfür die Koeffi
zienten von neuem zu bilden und dann in die vollkommene Stabili
tätsbedingung Q> 0 eintreten zu lassen, anstatt in die angenäherte:

Bryan-Bader, Stabllltät. 6
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(120)

1(119)

A : G::= k2,

B(_ G_ ):G3= P.k2 (1 + 2 ,u2) ,
Y> x , U o

C ( .__ii_ )2: G3 = ~ " F ' . e' . t-t ,r. x . u ; y. x

(
G )3 . 2 G , , ( tg 3-)D - ----- : G3 = - F 2. e . t-tl 1 + ---- ,

y " x . U o y . x 2 {t

E (_ G_ )4. G3 - 2 G2 .s. , Cl F'2. 2(1+ t Cl)• - 2 2 2 COS o, e . ,n ,n g V' ,r .x . u; y . x . U o

woraus mit Einführung von:

_B_C
---=c

6
,.--A_D_ (_ G_)3= _G_ . F '?. e' . jU " k2 (1 - t-t . tg :t ),

Gy. x . Uo r . j(

Q= D (BC- AD) - EB2>0,in:
folgt, daß :

.!i....- .e' . {t (1 - {t . tg :f) (1 + tg :t) - k 2 P (1 + 2U 2)2r·j( 2{t'

(1 + ,u . tg :t ) >0

! /o2 > k_2..:..(1_+-'.-2-",-u -,-2)_2 _. c_o_s_:t_" -'-:c-( 1 +u . tg :f)

g ,. . /-L2(1- t-t tg ,'}) (1 +
t
: : )

oder:

(121)

(122)

in andere r Form:

sein mu ß.
(12 1) können wir mit t-t = tg a schreiben:

uo2 k2. cos ,'} (1 + 2 tg2a)2(1+ tg a . tg :f)
g > e' . tg a . (1 - tg a tg,'}) . (tg a +1/2tg.9-) .

F ür horizontalen Flug ergibt sich danach die Bedingung :
uo

2 k 2 (1 + 2 tg-2 a)2
g> e' . tg2 a .

1Iit geringem Fehler also :
uo

2 k2

g> e' .tg2 a '

G k2 . F- > .r .x e' . sin a

Für Gleitflug :1- = a wird gefordert, daß
uo2 2 k2 (1 + 2 tg2 a)2. cos a
g > '3' e" , sin" a (1- tg2 a)

sei, oder annäherungsweise :
uo

2 2 k2

g> '"3 '~sin2 a'
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6*

So wird wiederum für Gleit flug nur 2/8der Gesc hw indigkeits
höhe al s für horizontalen Flug benötigt (Abschnitt 55 und 56); das
Flugz eug geht der Stabili tät verlustig, wenn es steiler als mit
;} = arc tg (- 2 tg a) aufst eigt.

68. Aus der Bedingung (121) für :J = 0 ergibt sich, daß,
wenn G und F als unveränderlich angenommen werde n, sin a einen
bestimmten Wer t nicht unterschrei ten und damit U o ni cht über eine
ge wisse Grenze wachsen darf , andernfalls wird das Flugzeug
in stabil.

Dagegen gab die Stabilit ät sbedingung (54 a) einen Grenzwert
für das Gewicht des Systems zweier schmaler Flüg el , der unab
hängig von den Anstellwinkeln bestimmt war lediglich durch Ab
stand und Flächeninhalt der beiden Flügel und die Sch we rpunkts
lage. Jene Bedingung galt also nicht unmittelbar der Ge·
sch windigkeit.

E s ist daher keinesw egs erstrebenswert, die Stab il ität eines
Flugz eugs von der Druckpunktswanderung allein abhäng ig zu
machen. Vorzuziehen ist, di e Konstruk tion auf die Theori e der
schmalen Flächen zu gründen und den dort gestellten Beding ungen
Genüge zu tun. Der Erfolg der Druckpunktswanderung en ist sicher
Steiger ung der Stabilität in bestimmten Fällen') abe r di eser Vorte il
sch windet mit wachsender Geschwindigkeit, wie Gleichung (118) zeigt.

Außerdem geben die Drehungsableitungen, die in der Größen
or dnung von tp' (a) sein werden , Anlaß, die Stabilität durch T re nnung
der F lügel und Änderung der Anstellwinkel konstruktiv zu er
zwingen, da sie gegenüber den dann auftrete nden stätigenden
Momenten außer Acht bleib en dürfen.

E s ist noch hervorzuheb en , daß unsere Ergebnisse keine be
stimmte Funktion p (a) zur Voraussetzung haben ; nur über das
Vorzeichen mußten wir uns entsc heiden, um die einzelne Fläche
überhaupt stabilisieren zu k önnen.

f(a) war dagegen gleich x . sin e, eine Geset zmä ßigkeit , die
obe r halb gewisser Werte a ni cht mehr zutrifft .

' ) Diese Fälle sind beschränkt auf ebenen Flächen ; ta tsächlich ver
ursachen die Druckpunktsverschi ebungen gewölbter Flächen für kleine
Winkel starke Verluste an Stabilitä t. Eine einzelne gewölbte Fläche ist
gänzlich instabil. (Der Übersetzer.)
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Einfluß der Reibung.
Abweichungen vom Satz von der Unabhängigkeit der Höbe und vom

Sinus-Gesetz des Widerstands.
69. Infolge der Reibung schließt die Resultierende des Luft

widerstands mit der Normalen zum (ebenen) Flügel einen kleinen
Winkel s ein; dieser Winkel ist natürlich gleich dem Unterschied
von Anstellwinkel uud Winkel zwischen der Resultierenden und
y-Achse. Ist E veränderlich, so kann die Korrektur nach Abschnitt 70
vorgenommen werden. 'Wir wollen jetzt F' = F. cos a . cos a' und
}L' = tg a' setzen, wobei a' = a + E.

Ist die Höhenlage der Flügel über dem Schwerpunkt bedeutend,
so kommen weiter x' = x - Y . ft' und X " = x - 2 }L .Y statt x in
Rechnung.

x' ist dann die Abszisse des Schnittpunktes der Resultierenden
mit der x-Achse ; wir schreiben 2 p. - [t' = u", also x" = x' - Y . ,u"
und erhalten:

G .A F G.cosS.g
2~F'.!t.f1:+- - , ~ I. ft, ~F'.}L.(X'-Y'fl!') - - - ----,--y.'X .uo y. x , 1Io .A

, F G. A F G G .sin-.'f .g
2~}'.}L',~ '+---,~ '.(x'-y.}L")+-+- - -

y. x . u; y." Y>x . u; .A
G . k2 .A

2~F'.!t'.X', ~F'.X', ~F'.x' .(x'-y .}L")+ ----1y . x , Uo

= O. (123)

Liegen beide Flügel gleichhoch (-Y1 = - Y2) über dem
Schwerpunkte, so kann wieder Ersatz durch ein gl eichwertiges
System mit neutralem Schwanz erfolgen, dessen Schwerpunkt ebenso
tief unter de~ Flächen liegt. Man kann so Überblick gewinnen
über den Einfluß der vertikalen Schwerpunktslage auf die Längs
stabilität.

Die Bildung der Koeffizienten A .. . E aus der eben ge
gebenen Determinante bietet selbst im allgemeinsten Falle keine
Schwierigkeit ; es war jedoch kaum wünschenswert, sie hier wieder
zugeben.

70 . Mit Beibehaltung der Beziehung

R = l . " . u 02 • F sin ag
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wird offenbar" bei Abweichungen von:

f(a) = x , sin a

selbst zur Funktion von a . Nach Versuchen ist :

"" = 0 = 2 . "" = 90·.

In diesem Falle werden die Widerstandsableitungen nur von
Rund dRid« betroffen, wobei:

dR/da = L . F. uo2 • (x , cosa +d,,/d a . sin a). (124)
g

Geben wir " in unseren Gleichungen den Wert für den ge
wählten Anstellwinkel, so bleibt ihre Geltung unbeschränkt, unter
der Voraussetzung, daß d xIda. sin a gegenüber x . COS ce vernach
lässigt werden darf. VVenn anders, sind weitere Korrekturen an
zubringen. Für das einfach tragende System ändern sich dann nur
X v und Y v, wo F1 zu ersetzen wäre durch:

F1/ . (1 + ~ . ;:).

Wesentlicher Blnfluß einer Wölbung der 'I'ragflügel,
71. Abschnitt 32 läßt folgern, daß der Einfluß einer Wölbung

des Flügels durch die Richtungsänderung der Resultierenden wesent
lich Xv gilt, das um ein Glied:

- L. x . F1 • u« , a]c . g/(a) . sin a . cos a'
g

abnimmt.
Haben die anderen Ableitungen die Werte wie in Abschnitt 48,

so bleiben A, Bund E ganz ungeändert , zu C tritt nur eine von
zweiter Ordnung kleine Größe, während :

D S 2G 2 2 F r: I ' . I: (g . Uo) = g3 . Y •x. 1.1'2' • sm a . sm a

2 yS ' , S 2 2 ' 2 2 I .~ . I+ ga ". F1 • F 2 • I . SIll a , cos a e fjJ (a). (125)

Wenn, wie erfahrungsgemäß bei ebenen Flügeln, der Druck
punkt mit zunehmendem Anstellwinkel nach hinten rückt, ist '1/ (a)
negativ und die Wölbung bewirkt mit der Verkleinerung von D
Sinken der Stabilität . Wandert für sehr kleine wachsende Anstell
winkel der Druckpunkt jedoch nach vorn, so hebt Flügelwölbung
die Stabilität. Jedenfalls liegt die Entscheidung im Glied - X l<
. Yv • N; von D (wenn Nu = 0 ist).
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Der Unterschied des Widerstands einer gewölbten gegenüber
einer ebenen Tragfläche wird berücksichtigt, indem wir F 1 als die
Fläche des gleichwertigen ebenen Flügels betrachten.

_ G.g.cos{}
y.x. U o . ).

-F,.t+ fi.+ G .g'----sin~
• y.Je y.x.tlo . ).

12 G . z.k2

F.· -+--~-
- f y. x . U o . f

0,

Einfluß der Strömungsablenkung.
72 . Schließlich werden die Koeffizienten noch dadurch be

einflußt, daß die vordere Fläche die einfallende Luft ablenkt und
so den wirksamen Anstellwinkel der hinteren herabsetzt.

'ViI' haben somit wieder zwischen zwei Winkeln zu unter
scheiden, dem wirksamen und dem scheinbaren Anstellwinkel ((/2

und IX 2•

Lanchester berücksichtigt sogar die Tatsache, daß Wogen
des Vorderflügels veränderliche Strömungsrichtung zur Folge hat.
Für ein einfach tragendes System hätten wir danach so zu schließen:
Besitzt der Tragflügel eine Abwärtsbewegung v, so teilt sie sich
der von ihm abströmenden Luft mit, so daß diese überall hinter
der Vorderfläche eine positive zusätzliche Vertikalgeschwindigkeit
proportional v besitzt.

Beträgt sie für den Schwanz (1 - s) v, so ist das wirksame
Wogen des Schwanzes e v, das scheinbare u. Daher sind Glieder
in Xv, Y v, Nv, die von der Schwanzfläche herrühren, mit e zu
multiplizieren.

Die Verbesserung ist leicht nachzutragen. Im einfachsten
Fall lautet die Determinantengleichung:

F ' Q~ G .;, F2 l ' u- , - - - , r : ,«,, y.;cuo

(127)

= O. (126)

An Stelle von F2 ist F 2 • E, von 1 ist Ijf, von k2 ist k2 • e
getreten und die Stabilitätsbedingung für horizontalen Flug ist so
aus der früheren leicht abzuleiten:

u0
2 ,> k2 Fl /f+}~ .

-g ., !t --:-l' -P2~-

Sie stimmt mit der von Lanchester überein. Dabei ist
Voraussetzung, dass der Schwanz nicht in der Flug-, sondern in der
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Fij; .26.

Strömungsrichtung liegt. Daher treten in die erste Zeil e der Deter
minante neue Glieder :

G .).
2 FI' . ",2+---.--- ., F I' . ft +F2 . s sin (a 2 - a'2),y . x . U o

G .g. cos {}
- - - - - --F. . l. sin (a -a' )'y . x . U D • ). 2 2 2 ,

cus (a'} - a'2) wurde der Einheit gleichgesetzt.

(
G )2Diese weitere Verbesser ung fügt nur C. - .. . - : GS den

Y>x , U o
sehr geringfügigen Ausdruck zu :

- 2 k2 • Ft' . !-L . F2 • f . sin (a2 - a''.!).

Die erörterte Ablenkung äußert sich nun freilich nicht, wie
es den Gleichungen entspr ich t , augenblicklich auf den Schwanz,
sonder n erst nach Durchfli egen einer kleinen Strecke. Aber je
höh er die Geschwindigkeit ist, um so besser trifft di e Annahme
einer momentanen Wirkung zu ; es entspricht nicht dem Stande
unserer Kenntnis der St römungsvorgänge, näher hier auf einzugehen.

Drel-Flächensystem.
73. Der Verlust an St ab ilität mit abnehmend em Winkel ;}

offenbarte sich in gleichsinnigen Änderungen des Koeffizienten D .
Nun enthält D die Det ermi
nante der Widerstandsablei
tungen d , von der in Abschnitt
26 II bewiesen wurde, daß sie
für ein Zwei-Flächensystem ve r 
schwinde. Treten jedoch statt zwei Flügeln (oder üb er einander
li egend er Flügelpaare) dr ei in Rechnung, so wird .d von Null ver
schwinden, und man hat es in der Hand, ihren W ert mögli chst hoch
zu treiben.

Konstruktionen von Drei-Flächensystemen sind in den Doppel
deckern von F arm an und Ku rti ß verwirklicht, die mit Schwanz
und mit Kopfflosse ver sehe n sind. (Fig. 26.)

Es sind wieder }~, F 2 , F a die Flächen, Xl' X 2, X s die Abs
zi ssen, a l , a2, a s die Anst ellwinkel der Flügel. Mit den eingeführten
Bezeichnungen F' = F . cos" a und ,u = tga wird

~.:F' f1'2 ~:F' . ft ~:F' . ,u . X

~:F' . ft l :F' :EF' . x
.2:F' . ft . X 2 F' X :2F' . x 2
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Nach den Regeln für l'lultiplikation zweier Determinanten ist
dies gleich :

Fl' . ""1' F2' 112' F s' I1s !tl !t2 I1s
2 F' F:' F,' 1 1 11 , 2 , S

FI' . Xl' F2
1 X 2 , Fs'xs Xl X2 Xs

!tl jft"! !ts
2

21' t' F 2 ' F s' 1 1 1 = 2 F 1' F2' Fs' [(!tl - !ts) (x2 - X S ) (128)
Xl X2 Xs

- (""2 - !ts) (Xl - Xs)F

LI wird also, wenn nicht Null, auf jeden Fall positiv, und da
mit ist die höhere Stabilität des Drei-Flächensystems erwiesen.

.§ t; F.
.! T ~

- d - d - ~ - -
I

--- - l---,
,
c

Fig. 27.

Um die Wirkung auf die anderen Koeffizienten darzutun, ist
es zweckdienlich, wieder ein gleichwertiges System einzuführen ;
hierfür taugt ein einfach tragendes System mit neutralem Schwanz
mit gleichen Summen:

~F'!t 2, I:}'I1, 2:F', I:F'""x, ~F'x

wie das Drei-Flächensystem; indessen ist, weil Li> 0, I F' x 2 nicht
mehr gleich, F2 • 12•

Wir werden den neuen Verhältnissen jedoch gerecht, wenn
wir die neutrale Schwanzfläche F 2 im Abstand 1 in zwei gleiche
Teile zerlegen und diese auf der x-Achse um ± d verschieben, so
daß ihr Mittelpunkt also wiederum vorn Ursprung um 1 entfernt
ist . Die Daten des gleichwertigen Systems sind:

Flächen F1 F2/2
Anstellwinkel . . a 1 0
Abszissen . . . ° - 1+d

Damit wird E F' x2 = F 2 (/2 + ä"!') und wir bekommen für die
Unveränderlichen folgende Werte :
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Drei-Flächensystem :
s F. sin" a
~ F. sin a . cosa

.~ F. cos?a

~F

~ F. sin a . cos a . x (= 0)
~ F. cos2 a . x
~ F. cos" a . x2

Gleichwertiges System ;
F1 • sin? a

F1 • sin a . cosa

F1 • cos2 a + F 2

F1 +F2

o
-F2·1

+f~ .(/2+a2)

(129)

Das gleichwertige System liefert nun:

(
G )3LI . - - = 2 F1 • F22 . d2 • sin2 a . (130)

y . x . Uo

Da wir schon fanden, daß LI positiv sein müsse, ist d reell
und damit die Möglichkeit eines gleichwertigen Systems bewiesen.

74. Wir setzen jetzt die Unveränderlichen des gleichwertigen
Systems in die Koeffizienten ein . Wir berücksichtigen dabei die
Flugrichtung :f, nicht jedo ch die Existenz eines Stirnwiderstands.
Der Schub sei zentral und unveränderlich.
A = K .G2,
B : (y . x . uo) = K . G . (FI' + F 2 ) + G2 . F2 (/2 + d2) ,

G2
C : (y . % • U o)2 = G . F1' • F 2 • (r' + d2) +y::;, .F2 • I,

G
D : (y . x . u o)'l = 2 F1' . F2-l.. d? . ft2 + ~;; . F1' . F2 . 1 .•u.

. (2 .((+ tg [}),

E: (y. x . u o)t = -;.~. g .) . F
1

' . FQ.I .ft .(cos:J+ u . sin 3) (131)
Y' . )(' . U o- - r

2
= --- . F1 -l. • F , . , . ((211 + 't . tg:f)y . i< . , t:

2 F '> F. .) I= - . I" 2' ft- .y.%
in erster Näherung.

Für :f = 0 finden wir, daß die Stabilitätsbedingung
CD-EB>O

sich nur um das Pr odukt von C mit dem ersten Glied von D ändert,
das von J stammt:

G [tg (f Y•x F". d -l.]
y . -X- .F2.I-k2(Fl'+F2)F/+ 2 ft + G '-",-

.r--~ - .r. . '+ F' . F: (/2 +d 2)J> O. (132)Ly •i<. 1 2
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(133)

Die Stabilität des Flugzeugs mit geteiltem, neutralem Schwanz
ist die gleiche bei einem Anstieg mit:

(
2 y. x F d" )-.'t = arc tg G~-l' '2' -. ft

(
2g F2 d 2

)= arc tg - - - . -- . . cos.'t
uo2 F 1' /

als mit ungeteiltem, neutralem Schwanz bei horizontalem Flug.
Die Koeffizienten Bund C wachsen mit (/ 2+ d 2 ) statt nur

mit /2. D ist um das Glied.d größer geworden: seine Abnahme
mit :J ist unverändert. Alles in allem ist die Stabilitätsbedingung
in höherem }Iaße erfüllt durch die Vergrößerung der linken Seite

Fig. 28. Mehrfach tragendes System. Aviatik.

um das Produkt von .d mit dem höheren Wert von C. Die größte
zulässige Steilheit des Anstiegs (() ,"iv) ergibt sich aus der an
genäherten Beziehung (18a).

G2
.d - - - - . N v • sin:J = O.

g

Einfluß der Drehungsableitungen breiter Flügel.
75. Die Umformungen und Methoden der letzten Abschnitte

gestatten uns nunmehr auch den Einfluß der Drehungsableitungen
j,.(a) und pr(a) abzuschätzen.

Wir waren schon in Abschnitt 27 zu dem Schluß gelangt,
daß Drehungen um den Druckpunkt auf die Größe des Widerstandes
kaum einwirken, wohl aber auf die Lage der Resultierenden, in
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dem Sinne, daß sie die Drehung verzögert. Dadurch tritt eine Ver
gröüerung von N; ein, wie in 74, so daß F2'!~ auf F 2 • (l~ + d 2)

zunimmt, wobei diesmal d durch pr (a) bestimmt wird. Die Sta
bilität nimmt also zu, wie auch aus oberflächlichen Betrachtungen
zu folgern war.

Zöge Drehung eine Minderung vou N nach sich, so nähme
die Stabilität ab. Diese Annahme erscheint jedoch viel weniger
berechtigt als die vorige, wenngleich sie nicht ohne weiteres von
der Hand gewiesen werden darf. Danach müßte ein Flügel, der
um seine Achse drehbar gelagert ist, im Windkanal ohne Unterlaß
rotieren. Endgültigen Aufschluß geben jedoch erst Versuche (nach
Abschnitt 28 und 29).

VII. Unsymmetrische oder Seitenstabilität.
Ebene Flächen und vertikale Flossen.

----~x

z

j<'!g.29.

!J

76. Wir definierten oben "schmale Flügel" als solche, deren
Drehung auf die Druckverteilung ohne merklichen Einfluß wäre,
d. h. die Geschwindigkeitsunter
schiede einzelner Erzeugender bei
einerWinkelgeschwindigkei t r wur-
den der Berücksichtigung nicht
wert erachtet. Wir haben zu die
ser Definition jetzt, da es sich
um seitliche Schwingungen handelt,
nachzutragen, daß wir Druck-
änderungen des einfallenden Win-
des infolge Drehungen des Flug-
zeuges p und q nur so in R ech-
nung ziehen wollen, als sei der
Druck auf das einzelne Flächen-
element von den benachbarten ganz
unbeeinflußt und lediglich bestimmt
durch dessen Relativgeschwindig
keit gegenüber der Luft . Wir halten auch ferner an dem Gesetz
des Luftwiderstandes fest, nach dem dieser proportional dem Produkt
aus der resultierenden Geschwindigkeit und ihrer zum Flächen
element senkrechten Komponente variiert.
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Diese Annahmen sind ohne Zweifel nicht ganz zutreffend, be
sonders für die von der x- bezw. y-Achse weit entfernten Flächen
teilchen ; es wäre jedoch keineswegs von Vorteil, durch entsprechende
Korrekturen an Genauigkeit gewinnen zu wollen, was an Über
sichtlichkeit verloren geht.

Es bezeichnen x y z die Koordinaten eines Flächenelementes
dF, 1mn die Kosinus der Winkel, die die Normale zu dF mit den
drei Achsen einschließt.

Mit Vernachlässigung der von höherer Ordnung kleinen Größen
ist die Größe der Relativgeschwindigkeit :

Uo + u - y . r + z . q,
und ihre Normalkomponente :

I. (uo +u - y. r + z . q) + m . (v - z.p + x. r)
+n .(w-x·q+y ·P)·

Der Druck ist dann:

d R jdF = L . x • [I . u02 + 21. Uo • (u - y . r + z . q)g
+ m. u«. (v - z.p + x . r) + n . u«. (w - x . q + y .P)]. (134)

Die Kräfte und Kräftepaare ergeben sich aus den Integrationen:

X= J I. dR, Y=fm.dR, Z= fn.dR, L=f(ny - mz) . dR,
M = f(l z-nx). dR, N = f(mx-ly). dR. (135)

Ist das Flugzeug zur x -y - Ebene symmetrisch, so werden
Integrale, die z sder n in ungerader Potenz enthalten, nachdem dR
aus Gleichung (134) eingeführt ist, zu Null. Es war das ja schon
Voraussetzung dafür, daß symmetrische und unsymmetrische Schwing
ungen nicht gekoppelt seien, d. h. für das Verschwinden der Wider
standsableitungen :

(X, Y, N) w, p , q und (Z, L , M) u, v, r .

Wir erhalten :

X = U;2 .Y[(1 +2~) .Ix .12.d F +:0 .!x . 1.m.d F

+~. !x.I.(mx-.2Iy).dF]

y = U;2 .Y[(1 +2 ~)' Ix .1. m.dF+fo ·Jx .m2.dF

+~ .!x . m . (m x - 2 Iy) . dF]
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(136)

N = Ue

2

• t l(l +2~) .fX .I. (mx -l .y) dF + ~ . fx .mg Uo Uo

. (mx -ly). dF+ ~fx . (mx -ly) . (m x - 2Iy). dF]

U2 [W J P JZ= _o_ 'Y - . x .n2.dF+ - · x .n .(ny-mz) .dF
g Uo Uo

+ -.i . Jx. n(21z - nx). dF
Uo

L = uo
2

. Y[~ •Jx .n (ny - m z) . dF +.t .Jx .(ny - m z)2g u; Uo

. dF + t .fx (ny - m z) . (2 Iz - nx) . d F]

u 2 [W J P fM= _o_ Y - . x .n(lz-nx) .dF+ -· x.(ny-mz)
g Uo u;

. (Iz - nx) . dF + to .f x . (I z - 1tx) . (21z - n x) . d F).

X. Y. N beziehen sich auf die Längsstabilität.
Werden die symmetrischen Hälften einer Tragfläche um ihren

Schnitt mit der Symmetrieebene um Winkel fJ aufgedreht (auf
gebogene Flügel), so sind die Richtungskosinus ihrer Normalen :

1= sin Cl, m = cos a . cos (1, U = cos Cl • sin fl.
Kapitel V und VI ließen diesen Fall (Antoinette-Typ) außer

Acht (fl = 0). Doch werden die dort erlangten Ergebnisse in erster
Näherung auch dafür zutreffen ; sicher ist eineweitgehende Erörterung
des Einflusses von fJ auf die symmetrischen Schwingungen hier nicht
am Platze. Für die Seitenstabilität ist eine Anordnung der Art
jedoch von Bedeutung, und wir werden darauf zurückkommen.

Zunächst betrachten wir den einfachsten Fall.

Ebene Flüg-el.
77. Die Fl ügel-Ebene steht in ihrer ganzen Ausdehnung zur

x-y-Ebene senkrecht ; daher:
1= sin Cl, m = cos Cl, n = O.

Es verschwinden danach :
z; z; z; Lw! Mw•

Ist V das Trägheitsmoment des Tragflügels in bezug auf
seinen Schnitt mit der Symmetrieebene

V= f Z2 .dF,
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(138)

so werden Lp = +; . Je • U o • V. COS2 a,

Mp = - ~ . Je • U o • V . sin a . cos a,

Lq = - 2 ; . Je • u; . V. sin a . cos a,

Mq = + 2 ; . Je • u « . V. sin" a .

Se tzen wir in Gleichunge n (23 a) ein, so werden D und E zu
Null, eb enso C. Dies gewinnt jedoch positiven W ert für zwei
Fl äch en F 1, F 2, mit Trägheitsmomenten Vl , ~ und Anstellwinkeln
a l , (X 2 : C

., .) Q "'" 2 G . v'l . l/; . sin? (al - ( 2) ,
y- . x- . UD· -

unter der besonderen Vorausse tzung, daß die Anstellwinkel ver
schie den, also die Flügel einander nicht parallel sind und beträchtlich
klaft ern: ~ und ~>O.

J edes Falls verschwinden zwei, wenn nicht drei W ur zeln der
biqu adratischen Gleichung. Mit der Stabilität ist es also schlecht be
stellt; in welcher Weise ist aus den Bewegungsgleichungen er sichtlich:

G (dw )g ----;[t - 110 • q = - G . sin p . cos :f ,

1 dp W dq y Qg' dt - g ' dt= g · ,,· uo. V. (-p. cos-a+ 2q .sina. cosa), (139)

J dq W dp r rr ( "g . d t - g . ([j = g.x , u«. v . +p. sin a . cos a - 2 q. sin" a ).

Die Drehmomente haben also kein Bestreben, die Fläch e wieder
aufzurichten, nachdem sie sich seitlich geneigt hat (p ~ 0) ; denn die
Schwere spielt in die beiden letzten Gleichungen nicht hinein. Somit
best eht keine Ursache für den Flügel, einer bestimmten Lage gegen
über der Vertikalen zuzustreben . Dagegen können wir der ersten
Gleichung entnehmen, daß er mit zunehmender Geschwindigkeit
seitwärts abrutscht, da Rund G eine Komponente senkr echt zur
Vertikalebene liefern.

Es ist in diesem Fall Sache des Führers, durch Flächen
ver windung den eingeleiteten B ewegun gen entgegen zu wir ken, wenn
nicht ebe n Kielflossen vorges ehen sind.

D aß auch die dritte Wurzel der Gleichung vie r ten Grades
zu Null wird, erkennen wir, wenn wir die zweite Bewegungsgleichung
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mit sin a, die dritte mit cos a multiplizieren und addieren. Dann
muß auch, wie die rechte, die linke Seite der Gleichung verschwinden,
was nur möglichist durch A. = O. So besteht denn auch kein Dreh
moment, das Anlaß gäbe, nach Verlassen des Kurses er) denselben
wieder aufzusuchen.

Das Ergebnis ist:

1. Die Seitenstabilität eines ebenen schmalen Flügels hängt
von dem Trägheitsmoment seiner Fläche in bezug auf die Symmetrie
ebene ab. Seine Lage (Xl, YI) gegenüber der Bahn stetigen Flugs
ist gleichgültig.

2. Eine flache (horizontale) Schwanz- oder Kopfftosse von nicht
ungewöhnlicher Breite, wie sie der Längsstabilisierung dient, ist
ohne Bedeutung Iür die Seitenstabilisierung.

3. Das in 1. erwähnt e Trägheitsmoment kann als Produkt der
Fläche mit dem Quadrat einer Länge gedacht werden: V = F . , ~ .

Diese Strecke " die für verschiedene Flügelformen verschieden ist, be
zeichnet Lanchester als "aer ody namischen" bezw. "aer odr omischen"
Radius (H. § 102), je nachdem, ob er auf die x- oder die y -Achse
als Drehachse bezogen wird.

Einzelne Kielftosse.
78. Wird eine einzelne Kielflosse von der Fläche 0 und mit

dem Druckpunkt (für Anstellwinkel 0°) in x, y, z , parallel der
Symmetrieebene angeordnet, so bekommen wir folg-ende Werte für
die Widerstandsableitungen.

Zq = - L . ;c' • 0 . U D • X ,
q

L q = - -[ . ;c' . 0 . u., . x .y ,
q

M - y .,' 0 U x~q - - - ' ~ . . o » •

q

Z w = L . x' . 0 . UD,
g

Lw = ; . X' • 0 . u; .y,

Mw = - L . x' . 0 . u., . X,
g

Zp = L . x' . 0 . u; . y,
g

L y '0 .,
p = - . x. . UO .Y",g

Mp = - i .1" .0 . u«, X .y,

1

\(1401

I
I
J
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Für eine Anzahl Flossen ist den Produkten der rechten Seite
nur das Summenzeichen voranzust ellen. Die Ableitungen sind den
entspr echenden des Tragflüge ls zuzufügen.

E in Tragflügel mit einer Ki elflosse besitzt Koeffizien t enw erte :

f 1D: (Uo. g )3= ga .x . x' . v. 0 . G (y . sin a - x . cos a) . cos a

- U02~g2 ' y.xl.~[(}.y- w.X) . COS{f+ (l . X - Wy) . sin S]} (141)

E: (uo. g )4= -;;:g--2 . y 2 • lC • X' • 0 . V (2 sin a . cos :t - cos cc I
5 . Uo

.sinS).(x.cos a - y. sin a) J
Das Zentrifugalmoment des Flugzeuges W möge, was meist

zutrifft, so klein sein, daß es vernachlässigt werden darf, dann
wird für horizontalen Flu g der Einfluß der Flosse auf D merk
bar nur dur ch das Glied mit J .y . Um positives E zu erhalten,
ist x . cos a >y . sin a zu machen. Der Druckpunkt der Flosse
muß danach unbedingt vor dem Schwerpunkt (x> 0) liegen , wenn
unter diesem, sogar vor der Ursprungs-Normalen zum T ragflügel.
Mit Erfüllung dieser Forder ung wird aber wieder das erste Glied
von D negativ und, um D posi ti v zu halten, muß man y einen
bedeutenden negativen We r t geben. Wir, MI'. Harp er und ich,
fande n, daß zu . diesem Zwecke die Flosse viel höher liegen müßte,
als k onstruktiv zulässig ist ; außer dem wächst die erfor der liche Höhe
mit der Geschwindigkeit (u o).

I st F beträchtlich und positiv, so hebt sich dadurch der Wert
von D ; aber es wäre durchau s verfeh lt, in diesem Sinne den Ent
wur f des Flu gzeugs beeinflussen zu lassen.

Gebräuchliche Flugzeug-Typen weisen sehr ge r inge Höhen
(y ~ 0) der Flosse auf. Die Stabili tät wird also ent we der durch
D < 0 oder durch E < 0 in Frage gestellt, je nachdem x>
oder < y . tg a ist, d. h. die F losse vor oder hinter dem Schwer
punkt liegt. Sind die übrigen Abmessungen eines F lugze ugs ge
geben , so kann man wohl na ch Urteil der Schwingungs- und Be
wegungsgleichungen von beid en das geringere Übel wählen. Das
P r oble m verliert jedoch ganz seine Bedeutung, sobald die Theori e
zweier Flossen erörtert sein wird.

Mehrere KieIßossen.
79. Die Widerstandsable it ungen einer Einzelflosse enthielten

der en Druckpunktsordinate z ni cht. Zwei Flossen mit gl eichen
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Ordinaten x, y und entgeg enge setzt gleichen z sind der Wirkung
nach also einer Fläche von dopp eltem Inhalt mit dem Druckpunkt
in x y und z = 0 gleichzust ellen.

Für eine Anzahl Flossen bringen die \Viderstandsableitungen
Z w, .. . Mq die ~Iomente er sten und zweiten Grades der Flossen
flächen in bezug auf das Schwerpunktskoordinatensy stem mit sich.
(Vergl. L an chest er II , § 100.)

' ViI' bezeichnen nun mit 0 die Summe der Inhalte aller
Flossen, mit TJ und T~ ihre Trägheitsmomente und mit P das
Zentrifugalmom ent in bezug au f Achsen parallel x und y durch
ihren resultierenden Druckpunkt, dessen Ordinat en schlechtweg x
und y sein mögen.

Die Werte (140) sind no ch gültig bis auf:

L p = I . x' .1l0 .(0 .y2+ Tl ), L 'l = Mp = _ I . x". U o . (O .x.y+ p),
g g

Mq = ~ . x' . U o • (0 . x2 +T2) . (142)

Um zu vereinfachen , sei x' = x. Sind die Widers tands
koeffizienten verschieden für Tragfläche und Flossen , so kann dies

x'
durch Einführun g reduzierter Flächen 0' = 0 . - in di e Fl ächen

x
Summe und Momente berücksichtigt werden.

Es ist von Vorteil, die Determinantengleichung für Potenzen
von Ä,' = ).,/x . Uo . y anzuschreiben :

G · 0 G . cos{f . g 1 0
• A,' + , y2. x2 • uo~ . T + .y,

_~_ G. sin& .g . _; , -O .x,
y . X y2. x2. uo~ A

o .y, I .).' +0 . y~ + Tl + V. cos" a,
- W. Ä,' - (0 . x y + P) - 2 V. sin a . COS a,

- 0 . x, - W .).' - (0 . x y +P) - V . sin a . cos a,
J. ).,' + (0. x2 + 1;) + 2 V. sin? a,

= O. (143)

Gemäß Gebrauch in vorhergehenden Kapiteln g elte V, für
V. cos" a und !.t für tg a. Dann sind die Koeffizi enten der Gleichung
vi erten Grades für ).:

Bryan-Bad er , Stabilität . 7
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A. G.. (I .j~W
2

) ., , ., ., 1
B . (y . x , Uo) - O.(I .j- W -) + G. [1. (2V .W+O . x · + T2)

- W . (3 V, . [t +2 0 . x y + 2 P )+}. (V' +0 .y 2 + Tl)
C : (y . x . uo)2= O . [1. (2 V' . p,2 + T2) - W . (3 V'. [t + 2 P )

+ J. (V' +Tl)]+G .V, . [2 (0 .y2 + Tl) [t2
- 3 (0 . x y +P) . ,(t + (0 . x 2 +Tt)J
+ G .O . (TI . X 2 - 2P . x y +T2 .f )+G .(Tl • T2 _ P2)

- ~:p_ . (I . x - T,v, y )
y .x

D : (y . x , uo)3 = O.v' . [2Tl' [t 2 -3 P.[t+T2J+ O.(Tl .T2 - P 2)
G 0 -(144)

- -~x' [(Tl + V') . x - (P + V' . [t ) .y ] I
o G . cos (f . g J W

- . y2 . x2. 11
0
2 • ( • y - . x)

O G . sin .'t .g I W
- . - .-, -Q~-.'-- ' ( . x - .y )

1". x- . Uo'

E
4 G . 0 . V'. g ( .

: (y . x .Uo) = y2 .
x

2 .
U 02

· (x - Y. ,u) . (2[t . COS{}- Slll{f)

+ y~.·X;~2 · [cosö- (P . x - T2 ·y)- sin.'t(Tl ·x - P. y )]

~Iit einigen Vernachlä ssig unge n gelingt es, üb ersichtlichere
Ausdr ücke zu erhalten. Der Anstellwinkel des Tragflü g els und die
Fl äche der Flossen sei klein, so daß sie nur im Produkt mit normal
bedeutenden Größen eine Rolle sp ielen. Dann sind auch die Momente
Tl ' T2 , P klein gegenüber V. Die x-Achse sei Haup tt.rä gheitsachse
(W = 0). Der Flug erfolg e (nahezu) horizontal.

Hiernach erhalten wir :

A=G .I.], 1
B : (y.x .uo) = G .]. V',

C. : (y . x . 110 )2 = 0 .v-.J - O . G_ . I . x +0 . (I . T2 + ].11)Iy.x
+G . V' (0 . x 2 + T2) ,

D: (y.x.uo)3= O .T2 . V' - G.O 'V'. x- ~· ~·g2']'Y' (145)
y. x y . x .ü;

E
. ( ( _ 0 . G . V i . g . (
. y." . Uo) - y2. x2. u

0
2 . x (2 [t - tg ;}) . cos :J

G . O. g T P )
2 2 2 .(12 ·y- . x .y . x . U o
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80. Daraus ergeben sich die Folgerungen:
1. Das Eigenträgheitsmoment der Flossen Tl kommt lediglich

in C in einem Glied von der Ordnung 0 2 vor, obwohl die Ordinate
y einen beträchtlichen Einfluß übt. Es bietet also keinen Vorteil,
zwei Flossen auf verschiedener Höhe anzuordnen.

2. Die Differenz Tl' T2 - P? ist für zwei Flossen gl eich Null
und positiv für eine größer e Zahl. Da der Ausdruck vernachlässig
bar er schien, ist die Ver wendung von mehr als zwei Flossen nicht
mit Vorteil verbunden.

(146)
),1 V·

y.x . U o =- 1 ;

er ist negativ und reell, bedeutet also eine aperiodische Dämpfung.
Sie betrifft Drehungen p um die x-Achse, wie aus der einfachen
dynamischen Beziehung

1 ·g~Pdt= - i ' 'X . u; .v. )

Allgemeiner Charakter der Schwingungen.
Näherungslösungen der Gleichung vIerten Grades. Widerstand

gegen Schlingern.
81. Die Schlüsse, die wir in betreff der kurzen und langen

Längsschwingungen oben gezogen haben, sind für die Seiten
schwingungen nicht mehr zulässig. Die Näherungslösungen der
Gleichung vierten Grades müssen auf andere Weise ge wonnen werden.

Zunächst bleiben, wenn Flossen fehlen, allein die beiden ersten
Koeffizienten A und B endlich und positiv. Wir er halten nur
einen \Vert für ),:

hervorgeht.
Dies Moment wirkt jedoch lediglich einer bestehenden Be

wegung entgegen; es hat nicht das Bestreben, eine seitliche Neigung
des Apparates rückgängig zu machen.

Selbst wenn W von Null verschieden und a ni cht klein ist,
bleibt ),1 negativ. Denn I J - W 2 ist immer positiv und mit
I = f d G . (y2 + Z2) u. s. f. finden wir nach den Reg eln der Dynamik
starrer Körper (mit 0, Tl, T2 und P = 0):

B :('I ' 'X . Uo) = G . V[f dG. x. cosa - y. sin a)
. (x . cos a - 2 y sin a) +3 f dG . Z2]. (147)

Der Ausdruck kann nur negat iv werden, wenn die Gewichte des
Flugzeuges vorzüglich zwischen den Ebenen x . cos a - y . sin a = 0

7*
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(148)

CD>EB

und x . cos a - 2y . sin a = 0 liegen. Eine Gewichtsverteilung, die
außerordentliches Verhalten gegenüber Störungen p zur Folge hätte,
aber schwerlich je verwirklicht wird.

Wird nun eine kleine Flosse angebracht, so gewinnen auch
die übrigen Wurzeln A.2, A:{, A( kleine IVerte : klein im Vergleich
mit ).1. Dann wird also A).4 gegenüber B A.3 außer Betracht fallen
und es bleibt nur mehr die Gleichung dritten Grades:

B A.3 + CA2 + D A+ E = 0

zu lösen, wobei die Stabilitätsbedingung wieder auf
hinausläuft.

In Fällen, wo die vollständige Stabilitätsbedingung zu ver
wickelt wird, wollen wir diese benutzen.

82 . Unter bestimmten Voraussetzungen können wir noch
andere einfache Näherungen anwenden.

Wenn wir uns vergegenwärtigen, daß C: (y. x . u o):! und
D : (r . x . uo)3 erste Potenzen von 0, E hingegen zweite bezw. °im
Produkt mit ,u enthält, so dürfen wir erwarten, daß C und D gegen
über A und B von erster, E sogar von zweiter Ordnung klein ist.
Dadurch wird einer Näherung

E
).4 r :»

geringe Größe erster Ordnung gegenüber )'1 zugesprochen und
Wurzeln A2• A.3 aus:

B.).2+ D = 0
1

solche von der Ordnung 2 '

Mit diesen sehr rohen Werten kommen wir auf bessere durch
Substitutionen:

A . ),4= - A . .:f .A2 und E = - E · ~ . A2,

(150)

die

die

endlich zu einer quadratischen Gleichung führen:

B . ),2+(c - !!-f/ - ~:) .),+D = O. (149)

Es geht daraus hervor, daß die Dämpfung der Schwingungen,
durch A2 und A.3 bestimmt sind, mit

BCD - AD2-EB2
B2.D

erfolgt, wodurch die unmittelbare Beziehung zur Diskriminante Q
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erhellt wird. Die Näherungen sind falsch und alle Wurzeln von
1

gleicher Größenordnung, wenn ED von ähnlicher Größe wie (D Iß )~
ist, was nur eintritt, wenn ° a~ vergleichbar wird. Gelten sie
jedoch, so bedeutet X, eine stark, ).4 eiue schwa ch gedämpfte,
ap eriodische Bewegung, und )' 2' )' 3 eine Schwingung VOll mittl erer
Dauer , deren Dämpfungsfaktor dem von ).4 vergli chen werd en kann.

83. Das Vorkommen der Ausdrücke, in denen sich der Einfl uß
der Schwere kund tut, ist zu beachten. Sie sind in E und D
geke nnzeichnet durch die Faktoren cos :J und sin (}. In den ver
einfachten Koeffizient engleichungen haben sie durchgehends das
Quadrat der Geschwindig k eit im Nenner. Sie allein drängen zu
einer Rückkehr in eine bestimmte Lage gegenüber der Vertikalen.
Si e außer Acht zu lassen, heißt auf inhärente Stabilisierun g ver
zi chten. Ihr e Reduktion mit u; - ~ rührt daher, daß, während der
Druck auf eine bewegte Fläche mit lIo~ wächst, die Einwirkung
der Gravitation (Erdbeschleunig ung) sich nicht ände r t und somit
an Bedeutung verliert.

(151)

o.
[J0,0

,
G

Fi g. 30.

r.

Fall I. Zwei Kielflossen in gleicher Höhe über dem Schwerpunkt.
84. Wir sahen bereits bei der Besprechung der einzelnen Kiel

flossen, daß (x . cos a - ,1/ • sin a ) in E positiv und in D negativ
eint r itt . Wir beseitigen diese
Schwierigkeit, indem wir den
resultierenden Druckpunkt
auf die Ursprungsnormale
des Tragflügels legen, womit
x . cos a - y . sin a = 0 wird.

Für kleine Winkel a
ist dann angenähert x = 0
oder mit Worten: der resul
tierende Druckpunkt liegt
üb er dem Schwerpunkt ; eine An ordnung, die Lan chester für die
Stabilisierung empfiehlt .

:Mit der Annahme, daß die Flossen gleich ho ch liegen, ver
schwinden Tl und P. Sind 0 1 und O2 ihre Flächen, Xl und x2 die
Abszissen ihrer Druckpunkte, so ist :

°1 , O2 ( .,T2 = 0
1
+ O

2
• X1-X2)-,

worin der letzte Fakt or das Quadrat ihres Abstandes bedeutet.
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Soll E positiv werden, wie die Stabilität fordert, so müssen
sich die Flossen über dem Schwerpunkt befinden (y < 0 ).

Als Gleichung für D erhalten wir :

D · ( ):~ = O T. V' O.G.g. y. x . Uo • n. - . . ., .,
• Y' . x' . U o·

. [(J.y - Wx). cos {} - (I . x - Wy) . sin {f]. (152)

Da x klein gegenüber y, wird D selbst für beträchtliche
'Werte von W positiv. Auch C unterwirft sich den Forderungen
der St abili tät .

85. Die endgültige Bedingung Q > 0 wird zu unübersichtlich,
um Einsichten daraus zu entnehmen. Ich habe nach reichlicher
Arbeit gefund en, daß, wenn !.t kl ein ist, Q positiv wird für Werte :

• y2. ,,2 . llo ~ . V' ~

(- y ) <, G . 1 .g . (153)

Di ese Bedingung ist demnach hinreichend. }Ian kann sich
davon überzeugen, wenn man diese Substitution zunächst in
CD - EB und dann in

Q = (CD - E B) . B - A D2
einführt. Doch ist diese Arbeit ziemlich langwierig.

Behalten wir in (153) höhere Potenzen von !~ bei:
y 2 ,,2 U 2 V2 1

(- y) < ' G ~ /~ ' (l +,U~)2 '

so bleiben in Q negative Größen stehen, wenn sie au ch gegenüb er
den positiven bei gebräuchlichen Konstruktionen kaum mitsprechen;
doch zeigt ihre Anwesenheit, daß für bestimmte Fälle außer (153)
noch eine weitere Bedingung zu erfüllen ist. Die Frage ist viel
leicht wert, sie später einmal wieder aufzugreifen.

D ie vorläufige Stabili tä t sbedingung kommt auf einfache Form,
wenn wir uns der Gleichgewichtsbedingung :

G y F 0 •= - . x . . Uo• . Sill a
g

und der Definitionen :

V=F . ~,

erinnern.
~,

(- y ) . 2 h . sin'' a < ~ .
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Doch biaucht man nicht einmal dieser Ungleichung Genüge
zu tun, wenn die gesamte Flossenfläche 0 klein gegenüber der
Fläche des Tragflügels F ist. Denn Glieder in Q von erster Ord
nung in 0 und T2 sind in der Tat immer überwiegend positiv .

Man sieht, daß diese Flossenanordnung innerhalb weiter
Grenzen stätigend wirkt. Sogar die Änderungen der Flugrichtung
gegen den Horizont (.'}) sind von verschwindendem Einfluß, da be
trächtliche Ausdrücke in D und E nur cos{f, nicht sin;} als Faktor
aufweisen. Ja, ein Flugzeug der Art würde sogar, falls es vollständig
(um 180°) herumgeworfen würde, so daß die Oberseite nach unten
wiese, diese Lage, weil sie nicht stabil ist, wieder verlassen und
sich aufrichten.

Fall 11. Zwei Klelüossen in gleicher Höhe mit dem Schwerpunkt.

86. )Iit Y = °und Tl = P = °führt die Stabilitätsbedingung
E > 0, falls {f = 0, auf x . cos a > 0. )Iit Worten, der resultierende
Druckpunkt lIlUU vor dem Schwerpunkt liegen.

Um positives D zu bekommen, müssen wir

T" > !i~ (1- 4)
machen. " y . ;c i)

E geht durch Null, wenn S> are tg. (2. tg a) wird. Dieser
gefährliche Grenzwert wird also nicht einmal bei natürlichem Gleit-
flug erreicht. Denn dann 0 0.

ist -3- = IX und gleichför- .:« 0 r. 0--r:.·'o/'
miger Abstieg unter steile- r~' -

rem 'Winkel ist nur denkbar
bei sehr groüem Stirn wider- c
stand oder Umkehrung der Fig.31.

Drehrichtung der Schrauben.
Immerhin ist die Möglichkeit einer steileren Flugrichtung nicht
ausgeschlossen ; sei es infolge bedeutenden Geschwiudigkeitsverlnstes
(durch eine Boe), sei es durch ein "Luftloch". In solchen Fällen
geht das Flugzeug bei Überschreiten von {f,..., 2 a seiner Seiten
bezw. Richtungsstabilität verlustig und besitzt Neigung, sich auf
die Seite zu legen, gleichgültig, in welchem Maße es längsstabil
sein mag. Denn die Eigenschaft der Symmetrie ließ beide Arten
der Stabilität voneinander unabhängig erscheinen.

Erkenntnis der Gefahr und ihrer Ursache wird jedoch den
Führer in den Stand setzen, der Lage Herr zu werden, wenn auch
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die Störung durch Aussetzen des Motors oder Bruch von Verbin
dungen infolge ungewöhnlicher Beanspruchung oder eine seitliche
Boe hervorgerufen war,

87 . :Mit den Näherungswerten des Abschnitt 79 finden wir :

( C - A:_) :(y . z . uo)'! = O . Vi.} +G:lf (Ox~ + T~). (155)

Die Stabilitätsbedingung Q > 0 lautet dann:

T , > (;~ [1+ _Ci~_.L ~os {f_(2 tg Cl - t~.:1') .~ _] . (156)
- y .x y .x .uo·IO.j+G(O .x-+7~)1

Fig. 32 . Seitenstabilisierung durch eine Flosse vor - Führersitz - und eine
hinter dem Schwerpunkt. - EIugzeugbau Friedrichshafen. (K 0 be r. )

Wir gewinnen an Über bli ck , wenn wir der Bedingung eine
strengere Form geben, deren Erfüllung hinreichend, aber nicht nötig
ist,
um

die

in:

indem wir den Nenner im zweiteu Klammerausdruck verkleinern
G . (0 . x~ +T~) :

T G . x [ G . cos :f .g ].,> -. 1 + ------:,-0 - (2 u - tg:f) ,
- y . x U o• • y . x '

wir mit Hilfe der Gleichgewichtsbedingungen überführen können

T, > G . x . [1 + !". [t (2 /I. - tg :f)l .
- y.K 0 r _

Nach den Definitionen:

T~ = 0 . ~2 und ) = G f
lautet (156)

O ., G .x [ P .", ) P ] ..~- > y. x" 1 + -0 (2 ,u - tg:J 12 + x2 + ~1 sein,
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Jedes Falls führt geeignete Dimensionierung (großer Abstand
der beiden Flossen, kleine Abszisse (x) des resultierenden Druck
punkts) zur Stabilität. Dabei darf x auch wieder nicht zu klein
sein, da sonst E verschwindet.

Der Flug wird um so weniger stetig, je steiler der Abstieg
erfolgt ; denn wie vorhin nimmt E ab mit wachsendem (} und ist
ohne weiteres negativ, wenn tg ,'f = 2 tg' a.

Die Existenz zweier Grenzen für .'\,. ergibt sich notwendig
daraus, daß E mit negativem Vorzeichen in Q erscheint. Es ist
gerade in diesem Fall von besonderem Interesse , für ein Flugzeug
von gegebenen Abmessungen die biquadratische Gleichung aufzu
stellen und zu lösen.

Fall III. Eine Kielflosse über, eine hinter dem Schwerpunkt,
88. Die Behandlung dieses Falles rührt von :Mr. Harper

her. Für die vordere Flosse 0 1 verschwindet also die Abszisse,

O.

[J-T
----- ~

------~

1;1J'-- - f-Xj

~

T
C

.Fig 3:1.

L U': (;

Mw:( Lg

für die hintere O~ die Ordinate. x und y bezeichnen vom vor
stehenden abweichende, aber (auch ohne Index) eindeutige Werte:

Z n' : (-i- x .UO)=01+0Z Zl':(; x .UO) = Ol 'Y

Z'J :(-i x ' U O)=-02'X I
x .tlO)=Ol 'Y Ll' :(-". .x.uo)=V'+Ol .fl

y ) g ~(157 )
L" (g-.x . u; -- 2 V' ./, I

x , uo) = - O2 • X Ml' :(~- .x . uo) = - V'. ft I
M'l : (-;- x . uo) = 2 V' . ft~ + O2 , X

2 J
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Die Koeffizienten werden n äherungsweise.

A = G (I .j- W 2)

B : (y . " . uo) = G . j. V,+ G . (}.f . 0 1 + I . x2 • 0 2)

+ (0 1 + 02) . (I . j - W 2
)

C : (y . x . uo)2 = j 0 V' (0 1 + 0 2) + G . V' 0 x2 • O2

+ 0 1, O2, (I . x2- 2 W. x .y +T .f + G2 ox 2 . y 2)
G

- - -. (I.x . 0 2 - W .y . 0 1)
y. iC

G
D : (y . " . Uo)3 = V, . 0 1 • O2 • x 2 - - - • (V' +01 0 y2) . X • O2y .iC

G .g . cos(f W ° f °+ ~ .) .) ' ( .x . 2 - .r » y . 1)
Y' . x-. u-:

G .g . sin (f (W ° I °+ .) 0 .) . .y . 1 - . x . 0)Y' . X' . U o' •

E . 4 _ G 0 V' . c~s (} . g . _ .' ° _ 0. (y . " . uo) - .) .) ~ (2 11. tg (f) . (x 0 ., y . 1 0 u)y- . x' . l t u - r - ,

_ ----.) Go: If .-' Ix . cos (} +y . sin (f) . :I: .y . 0 1 • O«. (158)
Y' . x- . U u' \ •

Fig. 34. Seit enstabilIsierung durch eine Flosse ilber und eine hinter
dem Schwerpunkt. (Gr a d e.)

Mit verschwindendem Zentrifugalmoment f1/ werden alle
Koeffizienten außer E ohne weiteres positiv, wenn x und y negativ
sind; also muß die eine Flosse über , die andere hinter dem Schwer
punkt liegen. Uit (f = 0 wird E>0 für

x .y . Ol > 2V.sina .cos a; (159)
eine Bedingung, die gleichbedeutend ist mit :

x . L w + L q> O.
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Daraus ergibt sich für den Ab stand der hinteren Flosse eine untere
Gre nze.

Das Glied mit sin () in E ist positiv ; dan a ch wächst die
Stabilit ät mit (), anderer seits nimmt sie bei zu steile m Anstieg
wieder ab.

89. In Betracht der Bedingung CD - E B > 0, ist für
() = 0 und kleine Flossen in E B allein das Produkt der unter
st r ichenen Ausdrücke positiv und maßgebend. Es wird j edoch durch
das entsprechende Produk t in CD aufgehoben und damit erscheint
der Forderung CD - E B > 0 ohne Einschränkung genüg t.

MI'. Harp er weist no ch darauf hin, daß x . L w+ L , > 0
das Auftreten eines Moments dur ch den Luftwid erstand verlangt,
das bei einer Kursänderung bestrebt ist , das Flugzeug nach der
Außenseite der Bahn zu neigen.

Mehrere horizontale Flächen.
90. Mehrere Flächen mit Eigen-Trägheitsmomen t en ~, V« .. .

und Anstellwinkeln alt u 2 '" können für Rechnungen der Seiten
st abilis ierung ersetzt werden durch ein Substit ution.

Wir bilden die Summe der Vektoren (Vlt 2 a l ) , (~, 2 u 2) • • • ,

un d erh alten (V, 2u). Dann bestehen analytische Bezieh ungen der Art :
1

V1 • COS
2

U 1 + ~ . COS 2 U 2 = V. cos2 u +2 (~ + ~ - V)

1
~. sin2 u1 + V2 • sin2 a ',! = V. sin2 u +2 (~ + ~ - V)

V, . sin U 1 • COS U 1 + ~ .si n U 2 • COS U 2 = V sin a . cos a (160)

Für L , und Mp vertritt V « die Flächen F 1, F 2 • . . voll-
kommen. Lp und Mq wa chsen um den gleichen Betrag, als wenn

1
Tl und T; um "2 (V1 + V« - V ) zugenommen hätten.

Der Einfluß geht dahin, im allgemeinen die St abili tät zu er
höhen (besonders für Fall I und II ). Da U 1 - a 2 klein ist , wird
es Vl + V2 - V von noch höherer Ordnung sein ; und der Zuwachs
an Stabilität ist wesentlich T2 zuzuschreiben, während Tl von
untergeordnetem Einfluß bleibt.

"Schädliche" Widerstände.
Drehmoment der Schrauben.

91. Wie in Abschnitt 57 können wir Einflüsse durch Stirn
widerstand der Verspannu ngen und Versteifunge n, ferner durch
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'I'angeutialwiderstände der Tragflügel usf. berücksichtigen, indem
wir die Widerstandsableitungen um Beträge (Z', L', M') w, p, q

erhöhen.
Die meisten dieser Größen werden gewöhnlich durchaus un

beträchtlich sein; es gilt hier nur ihren Einfluß oberflächlich ab
zuschätzen. Einzig Versuche mit Modellen können darüber end
gültiges aussagen. Das Zusatzmoment Mq' wird nicht außer Acht
bleiben dürfen, da das zur Stützung des Schwanzes benötigte Fach
werk, wegen der großen Geschwindigkeiten ' bei einer schnellen
Kursänderung (q) große Widerstände an langem Hebelarm hervor
treten läßt. Mq wäre in (143) dem Ausdruck mit T2 hinzuzufügen;
wirkt danach als Vergrößerung von T2, wie wir schon sahen,
stetigend.

Besitzt das Flugzeug (wie die Wright-Doppeldecker) zwei
Schrauben, so hat bei einer horizontalen Richtungsänderung die
äußere eine größere, die innere eine kleinere ".Uarschgeschwindig
keit" als bei gleichförmigem Flug. Die Folge ist ein Abnehmen
der äußeren, eine Zunahme der inneren Schubkomponente ; also ein
weiteres Moment entgegen der eingeleiteten Bewegung (Mg' > 0).

Aus einfachen Überlegungen geht hervor, daß, wenn die Ge
schwindigkeit (uo) der Bedingung größter Leistungsfähigkeit des
Flugzeugs (Abschnitt 57) einigermaßen entspricht (so daß also der
Stirnwiderstand von ähnlicher Größe wie der aerodynamische "Rück-

trieb" ist), Mg' und noch vielmehr L p' kleiner als 2 L . x ,us .V. sin"IX
g

sind. Danach ist Lp' gegenüber L . lI: • a; . V. eos" a zu vernach-
g

lässigen. Denn der Drehungswiderstand durch die konstruktiven
Einzelheiten gegen p ist ohne Belang gegenüber der bedeutenden
Dämpfung durch die Tragflächen; er gäbe sich kund in einem sehr
geringen Zuwachs des an sich schon kleinen Trägheitsmoments Tl
der Flossen. Die Momente M p' und L q' werden neben Mg' und Lp'
vollends unbeträchtlich. Schlimmstenfalls sind sie von der Größen-

ordnung 2 r .x , UO • V. tg2 a und somit klein gegenüber den Wir-g
kungen der Tragflächen L . x . u« . V. tg IX. Sind sie einander gleich,«
so haben sie gleichen Einfluß wie eine Änderung des Zentrifugal-
moments P der Flossen. Falls es sich wirklich nötig erweisen
sollte, sind sie leicht einzuführen.
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Die seitlichen Widerstände der wirklichen Flugzeuge

Z,•., Zp, Z'b Lw, Mw
sind nicht so ohne weiteres zu erledigen. Tiefe Schwerpunktslage
wird Zp' und Lw', langer Schwanz Zg' und M,,,' vergrößern.
Diese Zusatzkräfte und Momente treten in kleinen Gliedern der
Determinantengleichung für J.. auf, und sind Ausdrücken zugeordnet,
die von den Flossen herrühren, also gewöhnlich nicht sehr groß
sind. Ist, wie fast immer, Zp' = Lw' und Zg' = M w ' , so darf
für die Rechnung ihr Einfluß zusätzlichen Kielflossen zugeschrieben
werden. Zp' und Lw' haben dann gleichen Erfolg im Produkt
O . x, wie ein Flächenzuwachs der Flossen oder ein Vorrücken des
Druckpunkts auf denselben . Diese Auslegung vermittelt vielleicht
bessere Erkenntnis als rein rechnerisches Vorgehen. Bei diesem
würde es sich empfehlen, die Zusätze Zw' . . . Mq' nur in erster Potenz
in die biquadratische Gleichung und ihre Koeffizienten aufzunehmen.

Sind die Beziehungen Zp' = Lw' und Zg' = MW' ausnahms
weise nicht erfüllt, so lassen sich Zw', Lw', M.v' durch Steigerung
der Werte von 0 , O .y und - 0 . X in der ersten Zeile der De
terminante berücksichtigen. Von Bedeutung wird für die Koeffi
zienten jedoch lediglich der Zuwachs von - 0 . x in D .

Abgesehen von der Kreiselwirkung. hat das Drehmoment der
Schraube Einfluß auf das Gleichgewicht und damit auch auf die
Stabilität. Dieses Moment, welches vom Motor aus auf das Flugzeug
übertragen wird, ist der Drehrichtung der Schraube entgegen
gerichtet und nimmt daher ab, wenn eine Drehung des Flugzeugs
in diesem Sinne einsetzt. Es ändert sich dann Lp • Die Einwirkung
auf die Stabilität ist jedoch sehr geringfügig.

Reibung und Flügelwölbung.
92. Wir greifen zurück auf die Korrekturen in Abschnitt 69,

die die Reibung für die Längsstabilität notwendig machte. Die
Resultierende des Luftwiderstandes steht dann nicht mehr normal
zur Fläche, und dies macht sich geltend im Wert für:

V, = V . cos a . cosa'
und damit auch in:

t; = -i-' x . UO. V, t., = - 2 -} . x , UO • V, . ,u fl (161)

M p = - ~- . x , u«. V' . p,' Mg = 2 ; . x , UO. V, . ,U • p,'
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und:

wird:

Um den Einfluß der Wölbung der Tragfläche zu beurteilen,
haben wir uns der Definition der "schmalen" Flügel zu erinnern.
Danach ist es statthaft, bei Winkelgeschwindigkeiten p um die
Längsachse die Druckpunktsverschiebung des einzelnen Flügel.
elements seinem Abstand von der Symmetrieebene proportional zu

setzen. da = -~.
U

Die Wanderung a . g/ (a) . d ader Widerstandsresultierenden
bringt bei einer mit Krümmungsradius c gewölbten Fläche eine

Richtungsänderung da' = - a. fJ' (a). damit sich. (162)
c

Der zusätzliche Rücktrieb, den jedes Flügelelement d F erfährt,
beträgt d R . cosa' . d a' und wirkt am Hebelarm z. So tritt also
zu M p ein Glied:

fL . x . Uo • -.!!...- . tp' (a) . sin a . cosa' . Z2 • d F.
g c

Für einen rechteckigen Flügel von unveränderlicher Krümmung

Mp=-; ' ,'- Uo . V I. (t-t' _ .u . p· (a) . :) (163)

Lp=;. x . uo . V 1 . ( 1 + t-t. t-t, . p l (a) . :) . (164)

Der letzte Klammerausdruck zeigt, daß ein Nachtrag für Lp

nicht gemacht zu werden braucht. Er kann unmittelbar der Ein
heit gleich gesetzt werden. Dem gegenüber fällt die Änderung von
Mp ins Gewicht. Sie war ermittelt unter der Annahme, daß

a
- . tp' (a) unveränderlich über die ganze Breite des Flügels hinc .
sei und daher vor das Integral treten dürfe. Die Korrektur ist
also noch zutreffend für einen Flügel beliebigen Formats, wenn nur

der Querschnitt mit konstantem Zentriwinkel (- +) durchgeführt

ist. Ich darf noch einmal daran erinnern, daß nach unserer Fest
setzung tp' (a) negativ ist, wenn mit wachsendem Anstellwinkel der
Druckpunkt zurück wandert.

Unter der Bedingung, daß das Zentrifugalmoment W ver
schwindet, werden die Koeffizienten B garnicht und C in durchaus
geringfügigem Maße von dem Einfluß der Wölbung berührt. Dieser
ist jedoch für D und das Glied mit sin.'t in E bedeutend. Das
Glied mit cos.'t in E bleibt, wie es war.



Einfluß des Seitenverhältuisses usw. 111

Einfluß des Seitenverhältnisses und der endlichen
Breite der Tragflächen.

93. Wir setzten voraus, daß der Koeffizient ~ für alle Flossen
und Flügel derselbe sei. In der 'I'at ist nun aber Je Funktion des
Seitenverhältnisses, so gut wie der Wölbung. Die Einführung dieser
neuen Variabeln wäre aber den mathematischen Entwicklungen nur
hinderlich gewesen ; nichts steht jedoch im Wege, jede Fläche ent
sprechend ihrem Format auf einen unveränderli chen Koeffizienten
zu reduzieren und diese "reduzierten" Flächen in die Formeln
einzusetzen.

Für die Seitenstabilität spielt die endliche Breite der Trag
flächen noch eine Rolle, insofern sich an deren äußeren Enden nicht
das vorausgesetzte zweidimensionale Strömungsbild verwirklicht,
sondern ein Abströmen über die Kanten statthat. Das gibt zu einer
Prüfung des Wertes V Anlaß in betreff seiner Veränderlichkeit
mit dem Format der Flügel. Lanchest er hat eine Verbesserung
in der Richtung· ohne weiteres vorgenommen, ind em er zwei ver
schiedene Wert e für den Flächenträgheitsradius 6 gibt: den "aero
dynamischen" und "aerodr omischen" Radius. (Abschnitt 77.) Der
eine ist in L p und Mp , der ander e in L q und M q einzuführen.
B ezei chnen wir die entsprechenden Werte von V' mit VI' und ~'

in den Gleichungen der Koeffizienten, wie sie näherungsweise in
Abschnitt 79 gegeben wurden, so tritt durchweg VI' an Stelle von
V' bis auf den 'f eil mit cos [f in E, wo V' durch ~' zu ersetzen
wäre. Dort müßte es statt :

V, . (2 f1'. cos.'t - sin.'t)

heißen ~' . 2 f1' . cos [}- VI' . sin.'t .

In erster Näherung bringt die Verschiedenheit der bei den Radien
dem Grenzwert des Abstiegwinkels einen Zuwachs, denn dieser wird:

V;,
[}- 2 f1' . _ 2 statt .'t~ 2 u, (165)v,.,

Gleichheit der beiden Radien macht diesen Einfluß zunichte;
dann ist nur noch ihr Unterschied gegenüber 6 zu berücksichtigen.

Die Strömungen um zwei hintereinander liegende Flossen sind
v erknüpft. Leicht könnte dies rechnerisch in den Gleichungen zum
Ausdruck gebracht werden. Die Verknüpfung ist weniger innig
und tritt daher kaum in Rechnung, wenn sich die Flossen auf ver
schiedener Höhe befinden.
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VIII. Seitenstabilitiit. - Aufgebogene Elügel.

Vergleich aufgebogener Flügel mit Kielflossen.

94. Manche Flugzeugtypen weisen an den Enden oder gleich
von der Mitte her aufgebogene Flügel auf. Es ist die Frage zu

beantworten, inwieweit eine
derartige Maßnahme in ihrer
stabilisierenden \Virkung der
Anordnung von Kielflossen ver
gleichbar ist.

Die Widerstandsresultie
renden zweier symmetrisch lie
gender Flächenelemente schnei
den sich in einem Punkt H
über dem Schwerpunkt. Sie
sind daher einer Kraft in
der Symmetrieebene durch H

------~----~-z identisch. Ihre Komponenten
normal zur x -y - Ebene sind
Drücken auf eine Vertikal
Flosse mit dem Druckpunkt
in H vergleichbar. Da die
Geschwindigkeiten für die
Flächenelemente und H jedoch
bei ungleichförmiger Bewegung
verschieden sind, ist hierfür

die Beziehung nicht mehr durchaus gültig.

Sind ~ und 1J die Ordinaten von H, so ist die Gleichung der
Normalen des Flächenelements d F :

Danach:

oder :

lz-nx=-n~, l1y-mz=n .1j,

2lz -l1X= - 2n ~ + nx= -n~+lz.

(166)

Wir erhalten als neue Widerstandsableitungen :
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Z ; : (~ . K • 110) = f n '.! • d F, Zp :(i·x , 110) = J n '.! 11 • d E,1

Z, . (~ . x . uo) = - f 11
2

• (2 ~ - .e) . ciF I
L w : (1' .x . /tu) = f 11

2• TI . ciF, LP.' (r. x . 110) ~ .r n '.! . 1J2.dF}'
g g (167)

Lq :(i·K • uo) =-f1l2 ·TJ · (2~- x).dF I

M·(i'..)-- f ,,' ?dE, M, (i' "0) - I
- f 1I2~ .1J . dF, Mq : (~. x , 110) = +f 112• s.(2 ~ - x ) . dF

J
In den ersten zwei Kolonnen ist ein Element dF gleichwertig

einem dF. n2 in der Symmetrieebene. In der dritten Kolonne
kommt jedoch an Stelle von ~ der Faktor (2~ - x) vor und Gleich
w ertigkeit gilt nur im Fall ~ = x . Diese forderte daher I = 0, d. h.
die d F müßten parallel der x-Achse liegen. Das bedeutet aber
vollständigen Verlust des Auftriebs bei stetigem Flug . Vollkomm ene
Gle ichwertigkeit in betreff der Seitenstabilität verspricht ein Ersatz
der Aufbiegung des Tragflügels durch an deren Enden unter fJ
aufg edrehte, der .r-A chs e parallele Flächen, welche wir schlechtweg
als Kl appen bezeichnen wollen , auch wenn sie ni cht gerade in der
Flugrichtung liegen. Für di ese ist 1= 0, 111 = cos fI, 11 = sin ß,

o
ihr Flächeninhalt möge je 2' also zusammen 0 betragen. Ihre

Wirkung ist die einer Flosse vom Inhalt O. sin? fI in einer Höhe
Z • cot fJ, wenn ± z die Ordinaten z ihrer Druckpunkte sind .

Zwei Tragflügel mit Klappen hintereinander sind danach solchen
ohne Klappen mit zwei Kielflossen über dem Schwerpunkt gleich
wertig, eine Anordnun g, di e na ch der Untersuchung des Abschnitts 84
al s weitgehend stabil b ezei chnet werden durft e. Die Anwendung
von Klappen bietet jed och Vorteile, die an ande r er Stelle zu er
örtern wären.

95. Geben wir den Klappen beliebigen Ans tellwi nke l,
1= sin a , 111 = cos a . cos fJ, n = cos a . sin fJ.

~Iit ,n = t g tx und dP = dF . cos" o:
ferner : 1IY - 111 Z = cos a (y . sin fJ- z . cos fI)

I z - 11X = cos a (fLZ· - x . sin fI)
2 I z - 11 X = cos a (2 ,u Z - x . sin fI)

Bry a n- Ba der , Stabilität. 8

so gilt:
(168)
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Schließlich werden, wenn für z . cos fl- y . sin (J = X tri tt , die
Ableitungen in diesem Fall :

Z",:(f.x . uo) = f sin" fl ·dP

Zp: (f .% • UD) = - f sin fl X. dF'

Zq: (i .x . UD) - f sin fl (2ft z - X. sin fJ) . d P

L w : ( ; . x . uo)= - f sin fJ· X . d F', L p :(i .% • UD) = JX2 • dP

L q : (i .x . UD) = - JX. (2 ,11 Z - X • sin fJ) . dP

Mw : (i .% • UD) = f sin tJ ·Cu.Z- x . sin fJ) . dP

Mp : (i .X. lZo) = - f X . (p. .Z- x . sin fJ) . d F'

M q : (; • x , uo)= f(2 fJ,. z-).' .sinfl) .(p..z - x. sin fJ) . d F' (169)

Zu sehr viel einfacheren Ausdrücken gelangen wir , wenn
x . sin fJ gegenüber tg a . z außer acht fällt. Dies t r ifft zu für ein
einfach tragendes System mit aufgebogenem Tragflügel oder für zwei
schwach anfgebogene Tragflügel von beträchtlicher Breite bei ge
ringem horizontalem Abst and unter großem Anstellwinkel (a > fl).

,
!I

- --( _z j-

Flg.36.

J
I

/

fl/<.:..... - - 
I

NI

Einzelner Tragßügel mit Klappen.
96 . MI' . H a r per

verdanke ich die fol
-;:gende Untersnchnng

,j. / eines einzelnen ebenen
Flügels mit Klappen,
deren An st ell winkel a'
von Null verschieden
ist und deren Mittel
punkte der L age nach
durch die Ordinaten
y, ± z in der Ebene
x = 0 bestimmt sind;
dann ist die Strecke X

E nt fernung der Druckpunktsnormalen der Klappen vom Schwer-die
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punkt.1) Der Winkel fJ darf ers ichtlich nicht zu klein sein, damit
die erwünschte Wirkung eint r itt.

Wir bedienen uns wi eder der Symbole o . cos" a' = 0 ' und
/1/ = tg (x' und verweisen betreffs der Verschiedenheit der x-Wert e
für 0 und F, die von Bedeutung sein kann, auf Ab schnit t H;). Man
ha t danach in (169) nur ft' . 0 ' für fL . f dF' und x = 0 einzuführen
und den Werten (136) für di e Tragfläche zuzuzählen , um ). zu er
mi tteln :

c .» G.cos .'t . g 1
y2. ,,2 • U o

2 .il.'
+0'.sin2~ , - 0 ' . X . sin~,

-O'.x .sin~, 1.),'+P + 0 ' . X2,

OI.p,'.z .sin{J, - W l '- P.p,-O' .fL' .Z •X,

G G . sin .'t . g 1
- Y•x - y~. x~ . 1I0~ • l'

+ 2 0 ' . p,' . z . sin~,

- W ).I- 2 V I. /-t- 2 0 1
. ,U ' .Z·X,

J):+2 . P .lt2 + 2o,» . z~ ,

= O. (170)
worin ).' = ;. : (y . x . UD).

Es ergeben sich di e K oeffizienten:

A = G . (1 .]- W 2)

B : (y .x.uo)=O'.sin2fJ(IJ- W 2)+G [21(V' .,u2+0'. Z2.ft2)

- 3 W (V' . ft + 0 ' . z . X. fL') +J (V' + T' . X2
) ]

C: (y . x . tto)2= 0 ' . V' . s in" fJ (2 1 . fL~ - 3W.U +J )

+ 2G y l.O'(fL .X- P,' Z)2+.!i..- .O' sin {J(I . ,u' . z - T·V X)y .x

D : (y 0 x . uo)3 = _.!i..- 0 0 ' 0 V' 0 sin {J (tt . X- fL' . a) (171)
y .x

+ 2~~ g 2 o Tlsin {J[(I · fL' ·z -W X) osin.'t
y . x 0 U o

- (W ofL'. z -]. X) cosö-]

E : (y . x . UD)' = y2~~ ~uo2 • 0 ' . V' . sin {JCu.X- u' . a)

(2 ,u . cos .'t - sin .'t).

Um E positiv zu halten , muß einerseits X positiv und größer
u'als z . -'- sein, d. h. die R esultierenden der beiden Kl app en müssen
fL

si ch über dem Schwerpunkt schneiden, nicht unterhalb ; andrerseits
darf wieder der Abstieg ni cht steiler als unter :J = a rc tg (2 tg (X)

er folge n.

1) Genau nur für Ans tellw inkel a' = O. (Der Übersetzer.)
8*
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Wird der ersten Bedingung zu weitgehend Genüge getan, so
wird leich t D negativ. Für (} = 0, W = 0 ist auch dieser Gefahr
vorgebeugt, wenn

j.g
V' . y . x . u

o2 • X>p,. X-p,' . z (172)

oder : z . tg a' > X . ( tg a - V, J .g Q) ' (173)
•Y•x . Uo·

Für beliebige positive Werte X und positive Anstellwinkel
(a' >- 0) der Klappen, die doch wohl ausschließlich in Frage kommen,
ist die Bedingung also erfüllt, falls

J> L . u o2 • V . eos a . sin a ist. (174)
g

Aus der Gleichgewichtsbedingung :

G = y- • x . uo2 (F. sin a . cos a +0 .sin a' . cos a' . cos fJ) (175)
g

läßt sich hierfür eine bessere Form gewinnen, wenn wir das zweite
Glied der Klammer gegenüber dem ersten vernachlässigen:

~>.:; oder p > ~ 2. (176)

Dies gilt selbst für den Fall, daß OfF vergleichbar mit der
Einheit wird, wenn nur a' klein gegenüber a ist.

Wird Ungleichung (176) nicht befriedigt, so ist Stabilisierung
noch dadurch möglich, daß man den Klappen negativen Anstell
winkel (a < 0) gibt.

E und D werden positiv, wenn

1 > z. tg ~ >1- 1;. (177)
X. tg a ~2

Falls die Klappen auf gleicher Höhe mit dem Schwerpunkt
(y = 0) liegen, ist X:z = cos fJ und (177) fordert, daß

a' < cos fJ . tx sei.

Ist das Zentrifugalmoment W negativ, so wächst mit C und D
auch die Stabilität.

97 . Die vollständige Stabilitätsbeding-ung

Q >O
zu entwickeln, würde zu weit führen . Es ist jedoch von Interesse,
die angenäherte

CD >EB
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an , daß Wund :J verschwinden und 0
ist es p,' nach (172) in noch höherem

zu erörtern. Wir nehmen
sowie p, klein sind. Dann
Maße. Damit nähert sich :

C 0 ' . s in~ fJ
B :(y. x , uo) - - -C- --

und führt zur Bedingung (ii- >~):

2 p, . G < j. X _ L . x . uo~,
0 ' . sin2 fl V, . (" . X- ,11 ' . z) g

Ixoder: p,. X- ,u' . z < V' ( 2!J.. G + Y Q) ,
. 0 ' . sin"ß g . x . u «:

was schließlich auch geschr ieben werden kann:

IxX. tg a - z . tg a' < . ' . (178)
. V G ( 2 sm a . COS a + ctg a )

. . o .cos'a' . sin? ß F

Es ist wohl zu beachten , daß der eben besprochene Typ keine
S chw anzflosse besitzt. Den Einflu ß einer solchen k ann man natür
lich auch verfolgen; aber es war in diesem einfachs te n Fall nicht
r atsam, sie einzubeziehen, zumal der nächste Abschnitt zu ähnlichen
Entwicklungen führt . Die Möglichkeit, durch negativen Anstell
winkel der Klappen zu stabilisieren, ist von Interesse im Hinblick
a uf Veröffentlichungen üb er den Dunne-Zweidecker.

Theorie des Antoinette-Typ.
98. Die Behandlung dieses Gegenstandes er folgte durch

MI'. E. H. Harp er. E s soll unter dem Antoinette-Typ ein einfach
tragendes System mit aufgebo genem Tragflügel und einer vertikal en
Schwanzflosse verstanden werden. Bei derartiger Anordnung ergibt
si ch die Notwendigkeit , den Schwerpunkt unter den Winkelscheitel
des Tragflügels zu legen. Die Schwanzflosse möge jedoch auf
gleicher Höhe mit dem Sc hwerpunkt liegen. Den Einfluß einer
horizontalen Schwanzflosse, der wesentlich der L ängsstabilität gilt,
blieb außer Acht.

Bedeutet P (in Fig. 37) einen Punkt des Flügels mit dem
Koordinaten x, y, z, so sei e der Abstand der Flügelnormalen in P
vom Winkelscheitel und e+ E von der x-Achse. Dann ist

I! = Z : cosfl und I! + E = Z • cos fl - y . sin fl,
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die Druckpunktsordinaten der Flosse sind .r, 0, 0; x ist negativ,
wenn die Flosse hinter dem Tragflügel liegt.

- - z- -
---------,---~

!I
Fig. 37.

----~z

I
G.A.' + O

Di e Gleichung für Ä! = .il. : (r . x . UD) läßt sich herleit en aus
der Determinante:

G . cos :f . g 1 _~ _ G. sin ,'f .g 1
( • ;e2 • uo2 .il.' r.x 1' 2 • ",2 • u0

2 J:
+ J sin? ß· dF', - f Ce+ E). sin fI .d P , + 2fp,. Qsin fl.cosfl·dP -x.o,

-J((!+E).sinfl.dP, - 1 . 1' -Wl'
+ J (Q+ Er· d P , -2J",. Q(Q+E) .cosfldP,

f ,I), .Q.sinfl . cosfldP - W .l' - j. J.! + x 2 • 0
- x 0 , -f p, .Q(Q+E).cosfl.dP, + 2 f ",2 . Q2. cos?fI .d P,

= O. (179)

Gemäß den Annahmen bei Definition der "schmalen " Flügel
(Abschnitt 76) sind die Werte der Integrale zutreffend, selbst wenn
cc und fI beliebige, aber bekannte Funktionen im Raum sind (Vogel.
flügel) . Für ein allgemeines Urteil eignen sich jedoch nur die ein
fachsten Voraussetzungen, nach denen a, fI und E unveränderlich sind.

'ViI' schreiben dann:
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Darin bedeutet ersichtlich (f!o+ 13) den Abstand der Resul
tierenden einer Fliigelhälfte von der .r-Achse und (1 den Trägheits
radius der Fliigelhälfte um ihr e ~Iittellin ie parallel der x-y
Ebene. Dann ist n. a. :

J f!~ . d P . J . d P - er f! . d Pf = P~ . o ~.

Alle anderen Unter de terminanten vereinfach en sich in ähn
li cher Weise. Lediglich mit dieser Substitution bekommen wir die
Koeffizie nten in der Form:

A = G (1 . J - W~).

B: (y .x . 1I0 ) = G.[21. !t ~ J (/. cos" fI .dP- :3 W.!d e(e+f)eos fl. dP

+JJ(f! +fr ·dP] + (/. J -- W~) .P . sin" fJ+O [(1. J-W~)

+ G .1 . x~J.

C: (y. x . lI o)~ = P~ . (1~ [(2 1 . ,II ~ • cos? fI- 30 . !t . COS fJ+JJ.sin"fI

G " , G . sin fI [1 /:) ' d F W+ 2 . fC • ftc . cos> fJJ + '. u . COS I-' J o , " -
y.x "

J((l + 13) , dP] + 0 [G ..'\"~ f (f! +Er · dP + 1 J (2e~ . !t~ . eos2f1
+ 3 ft . f! . .r . sin fJ . cos p'+ x~ . sin"fI) . dP - W J (B ,11 • e.eos fI

+ 2 .r . sin fI) . (e + li ) . d P +J i (e+ s)". d P - y~x . 1 . xj.

D . (. ~ - - ~ . " ß P~ ~ ~ . sin fI · ~. y . x . 110) - y . )( li . ,IL . Sill . eosfJ . . (1 + y~ . x~ . uo~

. [(1. sin [) - W . eos .?-) . ,11 . eos(Jf f! .d P +U . cos :J- - W. sin [})
f (f! + 13) . dP ] + 0 . [(2 f~ . ,u~ . cos'' fJ - :) x . e · ft . sin fJ .eos ß

+ ., " > fJ) F "' " G . J' ( + )" d F' + G .x .gx- . Slll - . - . (J" - -- • X n 13 - . -.-> - .-> - .
Y .x" Y" . w . u«

. (W . eos[) - I . sin .?-)].

E: (y . x , uo)4 = ---:~?--,- . (2 11 • eos :J- . eos fJ - sin :J-) . P~ . ()"2.ft
y- .X".1Io" r

. + G . O .g [ .,> Cl ' fJ' ( + ) dF'+2. sm !J. eos Q - .-, - .>-- -:;- ' .\ - . eos LI • Sill .I e f . x-
I' y- . )(- . U u "

· ft · eos [} .eosfJJe · (e +13) . d P - x . sin.'} J (e+ Er . d P J. (180)

99. Fall I. - Keine Kiel flosse: 0 = O.

In A, Bund E sin d alle Glieder positiv bis a uf einige, die
W' in ers ter Potenz en t halten. Unter diesen sind di e doppelt unter
strichenen auch noch von untergeordneter Bed eutung. .Jedenfalls
ist Ver schwinden oder gar ein negativer Wert von W vorteilhaft,
au ch in Hinsicht der K oeffizienten C und D .
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(181)

(182)Ist

Wir setzen W = O. E ist größer als Null, wenn für () = 0
E . sin fI > O. D > 0 fordert sin {J > 0, also muß auch E positiv
sein; in Worten : die Flügel müssen herauf-, nicht heruntergebogen
werden. Ihr Scheitel muß über dem Schwerpunkt, nicht darunter,
liegen. Aus der Gleichung für E entnehmen wir, daß

tg .()< 2 tg a . COS {J
sein muß, aus der für D:

}. cos (} +1 . fJ, • cos {J . sin ()
r . (!o

_ . x. uo2

g

[
}. COS (} . g 2 ' )+ E • ., - F. (1 • sm a . COSa . cos{J > o.r .x . uo-

}. cos(}.g-'------'., > F. (12 • sin a . cos a . cos {J,r .x . Uo·

Fig. 38. Antoinette-Typ. Tiefe Schwerpunktslage.
Flugzeugbau Friedrichshafen. (Kob er.)

so ist in (181) der Faktor von E positiv und D >0 ist mit beliebigen
positiven Werten von E genügt.

(182) kann auch, wenn wir uns der Gleichgewichtsbestimmung

G = ; . x . uo2 • F . sin (X • cos a . cos ß entsinnen, heißen:

J >G.(12.
Haben die Flügelhälften rechtwinkliches Format und klaftern

je b Längeneinheiten (also ganze Breite des Flugzeugs 2 b), so ist
b2

(12 = 12 und damit
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D >°vermittelt, für den Fall, daß diese Bedingung nicht
erfüllt wird, einen oberen Grenzwert für e.

Die strenge Form der Stabilitätsbedingung Q > 0, für die
CD > E B zu setzen meist statthaft sein wird, gibt eine weitere
Grenze für s. Es ist klar, daß, wenn E verschwindet (wie für
s = 0), (CD - E B) positiv, und wenn D = ° wird, negativ ist-

Während also, um E einen positiven Wert zu geben , es sich
nötig erwies, den Schwerpunkt unter den Flügelscheitel zu legen,
kann eine unmäßig ti efe Lage desselben der Ungleichung Q>°
wid ersprechen. Einget r et ene Gleichgewichtsstörungen würden dann
ni cht gedämpft, sondern vergrößert.

Das Ergebnis steht in Einklang mit Erfahrungen, die nach
Angabe von aeronautischen Zeitschriften und Büchern vorliegen;

Fig. 39. Antolnette-Typ. Schwerpunkt Im Winkelsch ett el , KIelflosse.
Deutsche Flug zeugwerke,

freilich werden meist diese Erscheinungen infolge Unkenntnis ihrer
Gesetzm äßigkeit anderen Ursachen zugeschrieben, nicht der seitlichen .
Instabilität.

100. Fall 11. Der Schwerpunkt liege auf dem W inkelscheitel
des Tragflügels (s = 0), die Kielflosse hinten (x < 0).

Dann sind alle Glieder, mit Ausnahme weniger, die Went
halten, in A, B, C, D positiv. Auch E wird positiv für [} = 0, wenn

2 tg a fe (e + s) . d F'
(-x» tgf/f(e+s) .dF' (18;{)

Für rechteckigen Tragflügel und Flugzeugbreite 2 b heißt dies,

daß (- x)>~ . tg a sein soll. Die Kielflosse muß demnach
3 tg fI

mindestens -i- .b, also zwei Drittel der Breite hinter dem Schwer
D

punkt liegen, da a und ß von ähnlicher Größe sein werden.
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In diesem Fall ist es auch nicht schwer, der letzten Stabilitäts
bedingung Q >0 zu genügen. Denn aus (180) entnehmen wir,
daß für kleine Werte 0 und {I, B :(y . x . 110 ) auf den einfach unter
strichenen Ausdruck zurückgeführt werden darf, und daß der positive
(einfach unterstrichene) Teil von E im Produkt mit jenem durch
Glieder im Produkt CD (einfach unterstrichen) aufgehoben wird.
Der Rest von CD - E B ist wesentlich positiv, zum mindesten mit
dem angenäherten Wert von B .

101. Wir sahen, daß es vorteilhaft ist, den Winkelscheitel
über den Schwerpunkt zu legen. Dieser Bedingung E > 0 wider
sprechen in gewissem Umfang D >0 und Q> O. Letztere sind
leichter zu befriedigen durch Anwendung einer Kielflosse , für
die durch E>0 wieder ein geringster Abstand vom Schwerpunkt
vorgeschrieben ist. Die Vereinigung der beiden konstruktiven J\IaLl
nahmen verspricht günstige Stabilität.

Von Bedeutung ist noch der Fall, wo dem aufgebogenen Trag
flügel zwei Kielflossen beigeordnet werden, derart, daß ihr resul
tierender Druckpunkt über dem Schwerpunkt und dieser im Winkel
scheitel des Tragflügels liegt. Dann ist D>0 und E> 0 verbürgt.

Grad der Stabilität.

Soweit 8 in Frage kommt, wirkt Absteigen, soweit 0 , An
steigen auf E nachteilig. Geeignete Wahl beider Größen kann
zum Ausgleich führen, so daß E unabhängig von der Elugrichtung
,'t wird.

E enthält im Produkt mit sin J- (die .\nderungen von cos 3
sind geringfügig) den Klammerausdruck :

- 8 P2 . (12 . •u . sin {I . cosfJ- O .x f ((1 + 8)2. d P (184)

und dieser wird zu Null, wenn :
(12

o .(- x ) = 8. F . sin a . cos a . sin fJ · cos fJ ((10+ 8)2 + (12 ' (18&)

Für rechtwinklige 'Tragflügel und kleines 8:

O. (- x) = +.e . F . sin a . COS a . sin fJ· cos {I.

Wenn auch der Faktor von sin 3- nicht ganz verschwindet,
so wird doch durch Innehaltung dieses Gesichtspunktes es gelingen,
die Grenzen für J-, die durch die Stabilität bestimmt sind, zu er
weitern.
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102. Nach alledem darf es als erwiesen ge lten, daß ein Flng
zeug konstruiert werden kann, das gleichermaßen Längs- wie Seiten
stabili tät besitzt. Zunächst nur bei horizontal em Fluge, dann aber
auch bei An- und Abstieg innerhalb gewisser Grenze n des Wink els ,'f.
Di ese Grenzen dürfen noch überschrit ten werden unter bestimmten
Voraussetzungen, die zum T eil in die Hand des K onstruk teurs ge
ge ben sind. Für den Gle itflug gelingt es sogar, durch bestimmte
Maßnahmen, sie ganz zu beseitigen.

Ein Flugzeug, das un ter diesen Gesichtsp unk ten gebaut wird,
weist selbst gegenübe r den erfolgreichsten Type n der Gegenwart
Abw eichungen auf j es läß t sich aber auch nicht leu gn en, daß dort
Inst abilität beobachtet wird. Immerhin besteht Meinungsverschieden
hei t über Vorteil und Nachteil inhärenter Stabilität ; wir können
un s mit unserem Urteil auf die Er gebnisse der vorstehenden Unter
suchungen berufen.

Hilfsflächen für di e Längsstabilisierun g zu fordern, stößt
schwerlich auf Widerstand. Denn die Anwendung eines Schwanzes
bei fast allen neueren Typen zeigt die Erk enntnis seiner Unent
behrli chkeit. J a einige derselben sind mit Schwanz und Kopffl osse
versehen; es wurde aus den Gleichungen ersich t lich, daß hiermit
die Längsstabilität gesteigert wird, was für den Anstieg von be
sonderem Vort eil ist. De r ursprüngliche Wright-Zweidecker besaß
nur eine Kopfflosse. Diese muß dann steiler angestellt werden als
die Tragfläche, wodurch der Schwerpunkt nach vorn rückt . Freilich
wächst dann der aerody namische Rücktri eb. Sei t dem erschienen nur
Flugzeuge mit Schwan zflosse auf dem lIIarkt.

t ber die Seitenst abilität werden star k abweichende Ansichten
lau t. Einige Stimmen vo n Gewicht rat en von der Verwendung
aufgebogener Fliigel ab un d wollen vertikale F lächen nur in dem
Umfang zulassen, als di es für die Seitensteue r ung unbedingt er
ford erlich ist ; mit andern 'Vorten heißt das auf inhä rente Seiten
stabilität überhaupt verzichten. Unter anderem führt man an, daß
Flossen oder aufgebogene F lügel sehr unsicher in der Wi rkung
seien ; daß durch sie Schwing ungen hervorgerufen werden können;
daß sie bei einer seitlichen Boe bedenkliche Neig ungen herbeiführen.

Tatsä chlich ist das P rob lem der Seitenstabil ität außerordentlich
schwer zu überblicken ; besonders wenn die Tragflügel anfgebogen
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sind. Aber Versuche, die nicht unter Gesichtspunkten, wie sie die
Theo r ie liefert, durchgeführ t werden, können nur unsichere Ergebnisse
z eitigen, denn die Stabilität for dert für bestimmte W erte Grenzen.
Wird eine Flosse vor dem Schwerpunkt angeordnet, so wird eine
Bedingung erfüllt, eine weite re nicht und umgekehrt.

Treten andererseits Schwing ungen auf, so ist das Flugzeug
als in stabil zu bezeichnen. Wir können mit unseren B emühungen
um Stabilität diese in andere r F orm wieder verliere n. Den Nach
weis hi erfür hat der Antoine t te-'I'yp erbracht.

Man hat festgestellt , daß der Schwerpunkt unt er dem Winkel
scheitel des Tragflügels liegen muß, daß aber bei einer all zu tiefen
Lage Schwingungen einsetzen. Di ese Tatsachen stehen in Einklan g
mit den Rechnungen von MI'. H arper , die Grenzwer te für die
Tiefenlage festlegten, die mit gleichzeitiger Erfüllun g aller Stabi
litätsbedingungen eben noch verträglich waren.

10 3. Die Art, wie ein Flugzeug auf Böen reagi ert, hängt
wesentlich von seiner inhärenten Stabilität ab.

Ein plötzlicher Windstoß von sehr kurzer Dau er bringt das
Flugzeug aus seiner Gleichgewichts lage und es ist zu for dern, daß
es schne ll diese wieder aufs uch t, d. h. daß es stabil se i. Andern
falls ver größert sich der Ausschlag oder es setzt eine Schwi ngung
mit wachsender Amplitude ein.

E ine bleibende Windgeschwindigkeitsänderung bringt eine
Änder ung des Gleichgewichts mit sich; der Erfolg ist derselbe, als
hät t e sich aus irgend einem Grunde die gleichfö r mige Flug
geschwindigkeit 110 um einen Betrag 11 geändert

Regelmäßige Windstöße geben Anlaß zu erzwungene n Schwing
ungen, die zu untersuchen für den Mathematiker von Interesse ist.
Wir h ab en lediglich die fre ien Schwingungen betrach tet. Fallen
beide der Dauer nach zusamm en, so tritt Resonanz ein, die sehr
ge fähr lich sein kann. Sind jedo ch die Eigenschwingungen gedämpft,
110 können auch die erzwunge ne n nicht ins Ungemessene wa chsen,
woraus sich abermals der Vorteil inhärenter Stabilisie r ung ergibt.

104. Wir haben ausschli eßlich "unendlich" kleine Schwingungen
betrachtet, d. h. die Stör ungen 11, v und r dürfen bestimmte
Gre nzen nicht überschreiten, ohne daß die dargelegten Beziehungen
sich ändern .

Untersuchungen über g rö bere Störungen, wie sie das Flug
z eug durch die innere Unruhe des Wind es tatsächlich er fä hr t, wären
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über die Festigkeitsbeanspruchungen im
Andere Anreguugen in dieser Richtung

sehr erwünscht. Ebenso
Fachwerk der Flugzeuge.
gebe ich in Kapitel XI.

Am schlimmsten ist es, wenn das Flugzeug seine Steuerbar
keit verliert, sei es auch nur auf Augenblicke. Aus diesem Grunde
sind Drehungen überhaupt möglichst hintanzuhalteu. Es ist leicht,
dieser Forderung gleichzeitig mit denen der Stabilität gerecht zu
werden. Ein seitlicher Windstoß (etwa) dreht ein Flugzeug, das
mit nur einer Kielflosse versehen ist, in seine Richtung, wenn diese
Flosse vor dem Schwerpunkt, sich entgegen, wenn sie dahinter liegt.
Sind jedoch zwei Flossen vorhanden, deren resultierender Druck
punkt im Schwerpunkt liegt, so hat der Stoß nur eine Verschiebung
(Rücken), aber keine Drehung zur Folge.

Liegen die Flossen über dem Schwerpunkt, so sucht ein seit
licher Wind das Flugzeug auf die Seite zu legen; dem setzt sich
aber ein bedeutender Drehungswiderstand (proportional V') entgegen.
Jedenfalls ist deshalb eine nicht zu bedeutende Erhöhung der Flossen
geboten, wie dies auch die Stabilitätsbedingungen zeigen.

Andererseits hatten wir stabile Verhältnisse erhalten, indem
wir den resultierenden Druckpunkt ein wenig vor dem Schwerpunkt
anordnen . Hierfür lieferte eine weitere Stabilitätsbedingung eine
Grenze. Es ist also auch ein derartiges Flugzeug gegen allzu
bedeutende Richtungsänderungen durch seitliche Windstöße geschützt.

Die horizontalen Flossen für Längsstabilisierung erfordern
schon ein Fachwerk, mit dem dann auch leicht die Kielflossen
zwecks Seitenstabilisierung in Verbindung gebracht werden können.
Der Curtiß-Zweidecker weist bereits vorn eine dreieckige Kielflosse
und hinten ein Seitensteuer auf.

Zwei Flossen über dem Schwerpunkt brachte schon 1894
Lanchester mit Erfolg an seinen Modellen an.

Langleys "Aerodrom" bestand aus zwei aufgebogenen Trag
flügeln hintereinander und einer vertikalen Schwanzflosse. Ver
mutlich ist ein solcher Typ unserem mit zwei hohen Kielftossen in
bezug auf die Seitenstabilität ähnlich. Jedenfalls erwies er sich in
dieser Hinsicht als vorzüglich. Indessen verdiente er wohl ein
gehende Beachtung und es tat uns leid, daß diese ihm im Rahmen
des vorliegenden Buches nicht zuteil werden konnte.
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x. Vergleich mit anderen Theorien.
105. Es unterlagen lediglich die Teile der nachfolgend an

gegebenen Arbeiten der Beurteilung, die unmittelbar den gleichen
Gegenstand behandelten wie dies Buch.

Bryan.Williams. (1903, Lit. 6.)

Die Widerstandsableitungen waren hier im Verhältnis zur
Masse des Äroplans gegeben . In C fehlt versehentlich ein Glied,
was in der gegenwärtigen Schreibweise NI' (Xl! + X v) hieße.

Hauptmann Ferber. (1905, Lit . 10.)

106. Hauptmann Ferber nimmt zunächst an, daß die Flügel
eines Flugzeugs durch drei "fiktive" Ebenen unter rechten 'Winkeln
ersetzt werden dürfen. Das ist in bestimmten Fällen richtig, aber
nicht in dem Umfang, wie er in der Anmerkung andeutet, daß eine
Fläche ohne beträchtlichen Fehler durch ihre Projektionen vertreten
werden könne. Denn wenn der 'Wind immer der Erde parallel
wirkt, so resultiert dann senkrecht dazu keine Kraft, wie sie doch
tatsächlich an dem Tragflügel auftritt.

Ferbers Hypothese kann jedoch in einem anderen Sinne zu
Recht bestehen. Wir setzen voraus, daß die Drucke auf die einzelnen
Flächenelemente sich nicht beeinflussen, also für alle Einfallwinkel
dem Sinus-Gesetz entsprechen. Dann können für reine Translationen,
mit Hilfe ähnlicher Transformationen, wie sie in der Festigkeitslehre
oder der Dynamik gebräuchlich sind, drei Flächen in drei bestimmten
zueinander senkrechten Ebenen so gewählt werden, daß ihr Luft
widerstand nach Größe und Richtung der gleiche ist, wie im ge
gebenen System. Die Lage der Ersatzflächen in ihren Ebenen ist
durch die Gleichheit der Momente bedingt; die Lage der Ebenen
selbst durch die Windrichtungen, die kein lUoment des Luftwider
standes um diese Richtung zur Folge haben. Für Systeme mit einer
Symmetrieebene (Gegenteil: die Luftschrauben) ist dies ohne weiteres
immer möglich.

Werden Drehungen einbezogen, so ist der Ersatz nicht mehr
gleichwertig, wie wir schon daraus ersahen, daß durch eine Kielflosse
keine Seitenstabilität erreicht wurde, wohl aber durch zwei. So
gelangt Ferber dahin, Größen von außerordentlicher Bedeutung
für die Seitenstabilität (die Momente des Drehungswiderstands V')
ausser Acht zu lassen. Er erhält so eine kubische, an Stelle einer
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biquadratischen Gleichung, oder wie er es nennt, eine Gleichung
fünften Grades mit zwei verschwindenden Wurzeln (A. = 0). Die fünfte
Potenz erscheint, weil er den Azimut als weitere Veränderliche ein
führt, während dieser doch ganz ohne Einfluß auf die Stabilität ist.
Daß auch die vierte 'Wurzel entfällt, deutet auf einen Fehler. Und
in der 'rat ist die Vernachlässigung des Drehungswiderstands für
die gebräuchlichen Flugzeug-Typen von beträchtlicher Breite nicht
statthaft.

Die Verwendung der Eu 1ersehen Winkel ist, wie ich schon
andeutete (Anmerkung 2 des Abschnittes 13) unvorteilhaft ; wirklich
versagen denn auch die Gleichungen von F erb e r , sobald:t ver
schwindet, also für horizontalen Flug.

Lauehester. (1908, Lit. 7.)

107. Alle unsre Folgerungen von Bedeutung stehen in Über
einstimmung mit denen von Lanchester. Die Unterschiede be
treffen lediglich den Gang und die Art der Rechnung.

Lanchesters Bedingung der Längs-Stabilität beruht wesentlich
auf der Annahme "schmaler Flügel unter kleinen Winkeln" und ist
der unsrigen gleich im einfachsten Fall für horizontalen Flug. Immer
hin darf man sich nicht verhehlen. daß sein Ansatz der erwünschten
Strenge ermangelt. Er setzt voraus, daß wir es mit einfachen
harmonischen Schwingungen zu tun haben, und nimmt daher Mittel
werte, wo allein die Differentialgleichung zureicht. Die Arbeit be
ginnt mit der Berechnung der Flugbahn (phugoid) eines "idealen"
Flügels, der sich der Bewegungsrichtung von selbst tangential an
schmiegt. Rücktrieb und Trägheitsmoment werden dann erst durch
Korrekturen berücksichtigt. Gleichzeitig damit zieht er die Wirkung
eines Schwanzes in Rechnung. Daß Lanchesters Vorgehen zu
richtigen Ergebnissen führte, machte unsre Erörterung der langen
Schwingungen (Abschnitt 52 und 53) wahrscheinlich.

Wir mußten auch Näherungen verwenden, um die beiden
Schwingungsarten zu scheiden. Die erste betraf die Dauer, und die
Flugbahn wies dann denselben Charakter auf wie die "Phugoide"
L anchesters. Um die Dämpfung zu bestimmen, bedurften wir
einer zweiten Näherung, die aber nicht mehr das Trägheitsmoment
unbeachtet lassen durfte. Der Dämpfungsfaktor ergab sich als klein
gegenüber der Frequenz und rechtfertigte somit die Annahme VOll

Lanchester. Auf der anderen Seite fielen in deren Folge die
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kurzen Schwingungen ganz außer Betracht. Daß die Bedingung
der Längsstabilität dennoch zureicht, entspricht der T atsache, daß
di e lan gen Schwingungen ihre Erfüllung ebenso for der n wie die
kurzen.

Für die Seiten- und Richtungsstabilität stell t L an cheste r
ni cht die drei Bewegungsgle ichungen auf. Aber er we ist mit Nach
druck darauf hin, daß die drei Arten der Bewegung nicht für sich,
sondern nur im Zusammenh an g betr achtet werden dürfen . Er betont
di e Notwendigkeit von Ki elflossen bezw. der Aufbiegung der Trag
flügel. Mit der "Flossenzer legung" kommt er zu gle ichen Schlüssen,
wie wir mit der Achsenverschiebung in den resultier end en Druck
punkt der Flossen. Auch er weist auf die grundsätzlich verschie
dene Wirkung einer einzelnen Kielflosse und eines Flossenpaares
hin. Die Einführung des "aer odramischen" und "aer ody namischen"
Radius in Ausdrücke, wo wir V zu setzen hatt en, wurde schon er
wähnt (Abschnitt 77 und 93) . L an ch ester beschränkt seine Rech
nungen auf den horizontalen F lug. Es wird aber ein Versuch be
schr ieben, bei dem an bestimmten Punkten der Flugbahn das Modell
sich plötzlich auf die Seite zu legen begann. Offenbar überschritt
di e Flugrichtung (:t) gegen die Verti kale an diesen P unkten infolge
der Längsschwingungen den mit der Seitenstabilität verträglichen
Grenzwert.

Üb die Bezeichnung Lanc hesters: "Drehungsst abili tät" oder
un sere : "Unsymmetrische Stabilität" zu wählen sei, ist Sache der
T erminologie.

Brillouin. (1909, Lit. 8.)

108. Prof. Marcel B r i llo u in nimmt die Fr age des Gleich
gewichts und der Stabili tät an einer anderen Stelle auf . Seine
Untersuchungen betreffen die "statische" Stabilitä t. Er betr achtet
mit Hilfe metazentr ischer Kurven die Bedingungen, unter denen ein
Flugz eug seine Gleichgewich tslage wieder aufsucht. Er geht dann
zum P roblem der Steuer ung über, wodurch er das von uns um
grenzte Gebiet verläßt.

Belßner, (1910, Lit. 9.)

109. Die erste der beiden sehr interessant en Abh andlungen
Dr . H . R eißn er s behandelt die Seitensteuerung der F lugzeuge auf
siche rer, einwandfreier Gr undlage. Die zweite macht darauf auf
merksam, daß die vorher vorgeschlagenen Seite n-Stabilitäts-Be-
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dingungen nicht hinreichen, sondern noch eine weitere erfüllt
werden muß.

Oroceo, (1907, Lit. 1\.)

110. Leutnant Croccos erster Aufsatz befaßte sich mit Luft
schiffeu, nicht mit Flugzeugen. Für die Längs stabilität erhält er
eine kubische statt einer biquadr atischen Gleichung auf Grund der
Annahme, daß "die horizontale Geschwindigkeit innerhalb der be
trachteten Zeit unveränderlich sei". So kommt nur Drehung und
Höh enschwankung in Frage. L an che st er s und un sere Unter
suchungen zeigen aber, daß die Geschwindigkeitsschwankungen in
der Flugrichtung eine bedeutende Rolle spielen; ja, daß die Stabili
tät in höherem Maße von den langen als von den kurzen Schwing
ungen abhängt, derart, daß die Erfüllung der Stabilitätsbedingung
für jene im allgemeinen au ch für diese gilt . Jedenfalls ist die
Vorau ssetzung für Flugzeuge nicht zulässig, für Luftschiffe sehr
fr agwürdig. Für die Richtungsstabilität erhält Crocco ebenfalls
eine Gleichung dritten Gr ades, die auf Flugzeuge si cher auch nicht
zutrifft. In einer weiteren Arbeit wird darauf hingewiesen, daß
die Stabilität eines Flugzeugs dadurch bedingt ist, daß der horizon
tale Hilfsflügel hinten liegt und weniger stark als der Tr agflügel
angestellt wird.

Soreau. (1908, Lit. 12.)

111. Soreau gelangt für die Längsstabilität zu einer
Gleichung vierten Grades und leitet daraus Stabilitätsbedingungen
ab , die den unseren entsprechen. In betreff der Seit enstabilität
verfällt er aber wieder in den Fehler, die Verkoppelung von Rollen,
Gier en und Rücken außer Acht zu lassen; so bezeichnet er mit
Seitenstabilität ihren engsten Begriff und gelangt zu Ergebnissen,
die mit den hier gegebenen völlig im Widerspruch st ehen, ja schon
der Richtung zuwiderlaufen , in der Lan ch ester in diesem Falle
vorgeht. Sore au verwirft die Verwendung von Ki elflossen und
au fgebogenen Tragflügeln, im besonderen erhöhte Flossen. Daraus
folgt der Verlust inhärenter, und die Notwendigkeit automatischer
Stabilität.

Lecornu, (1909, Lit. 13.)

112. Das ~ Government BIue Book 1909-1910" berichtet
über eine Arbeit L e cornus über graphische Statik der Kräfte am
Flugzeug. Das Sinusgesetz des Widerstandes wird dab ei als gültig
angenommen.

Rl'yan. Ba der, Stabili t ä t . 9
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XI. Probleme.
11 3. Die folgenden P robleme liegen teils jenseits der Auf

g abe dieses Buches, teils k onnten sie darin nicht die gebührende
B ehandlung erfahren. Einige sind ziemlich einfach und können
einem St udierenden von angemessener Fähigkeit zur Übung oder
Unt ersuchung dienen. Andere bedürfen zu ihrer L ösung eines
r ei chlicheren Aufwandes mathematischer oder exper ime nte ller lIitt el.

1. Eine rein mathematische Aufgabe bedeutet di e B estimmung
der Gr öße und Lage gle ich we r tiger Flächen in drei zu einander
se nkr echten Ebenen für ein ganz beliebiges symmet r isches Flügel
system. (Siehe Abschnitt 106.)

2. Steuerung eines Flugzeuges im horizontalen Kreis. Die
Arbeit von Dr.lng. H. R eißn er kann hierzu Anleitung geben.
(Abschnit t lOH.)

3. Stabilität der Luftschiffe. In Verbindung hi ermit Er
örterung von Formeln, die am besten Trägheits- und Stirnwider
stand gleichzeitig berücksichtige n; unter Beobach tung der Tat
sache, daß die Hydrodyn amik mit einer unverdichtbaren , reibungs
freie n Flüssigkeit rechn et. E s müssen die sechs Bewegungs
g le ichungen aufgestellt werden und auf ihre gegense it ige Abhängig
k ei t geprüft werden.

4. Bestimmung der Beweg ungen eines F lugze uges nach
Stör ung durch einen Windstoß von vorn (bezw. hinten), von unten
(bez w. oben) oder von der Seite.

5. Berechnung der :Materialbeanspruchungen in einem der
a r t igen Fal l.

6. Experimentelle Untersuchung der Drehungen breiter Flügel.
A ufstell ung von Formeln .

7. Versuche über die St r ömungsablenkung durch eine vor
gelager te Fläche bezw. durch die Luft schraube.

8. Einfluß einer ni edrigen Schwerpunktslage auf die Längs
stabilität. (Siehe Abschnitt 69 .)

9. Versuche über den Einfluß der Flugrichtung (,'f) gegen den
Horizont auf die Stabili tät .

10 . Eingehende P r üfung des Einflusses des Zentrifugal
momentes W auf die Seite ns t.abilität, Wir haben zwecks Verein
fachung meist angenommen, daß W verschwinde; a lso die x-Achse
H aupt trägheitsachse sei. )Ian kann mit Hilfe der voll ständig ge-
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gebenen Gleichungen die Bedeutung eines beträchtlichen W ab
werten.

11. Seitenstabili t ä t eines Systems von zwei aufgebogenen
'I'ragflügeln (Langleys Aerodrome). Die Rechnung wird ziemlich
umständlich.

12. Ausführliche Besc hre ibung der Art der unsymmetrischen
Schwingungen und Bewegungen.

13. Untersuchung er zwungener Schwingungen infolge perio
discher Windstöße, mit besonderer Berücksichti gung der Resonanz
und der Dämpfung.

14. Die jlöglichkeit einer schraubenförmig eu stetigen Be
wegung eines symmetr ischen F lugzeugs ist zu erörter n, besonders
für den Fall seitlicher Instabilität.

15. Eingehende B esprechung des Einflusses der W ölbung auf
L än gs- und Seitenstabilität .

16. Vollständige mathematische Unters uchung der Stabilität
und der Schwingungen eines Dr achens. Erörter ung da rüb er, inwie
w eit die Widerstandsableitungen und die Stabilität eines Flugzeugs
durch Versuche mit einem Modell als Drachen beurteilt werden dürfen.

17. Bestimmung der Drehungsableitungen von Modellen durch
Versuch und Verg leich mit der Rechnung. Methoden siehe Ab
schnitt 28 und 29. Beobachtung derselben l Iodelle im freien Flug
und Vergleich ihres Verhaltens mit den Ergebniss en der Rechnung.

18. Photographisch e Bestimmung der Flugbahn von Modellen
mit Gummizugantrieb ode r im Gleitflug unter b esonderer Berück
sichtig ung der seitlichen Schwingungen.

19. Graphische Statik des Längsgleichgewicht s dreier oder
mehrerer Flügel mit ver schiedenen Abszissen. Einfluß veränderter
Schr änkung.

20. Schließlich ist di e Diskussion der Bew egu ngsgleichungen
in ihrer allgemeinste n F orm und die Bestimmun g der Fälle, in
denen sie genaue Integra t ionen zulassen, wahrscheinlich ein mathe
matisches Problem, das di e Aufmerksamkeit der Mathematik er für
das nächste halbe Jah r hun der t zu fesseln imst ande sein wird, wie
se inerzeit das Problem der dr ei Körper.

Beispiele.
114. Einzelheiten und Abmessungen der ueueren Flugzeuge

k ann man leicht in Zeitschrift en und Jahrbüche r n finden. So erhält
()*
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man Überfluß an Beispielen, um den Rechnungen dieses Buchs im
Einzelf all nachzug-ehen: Näh erungslösungen der Gleichungen vierten
Grades . Dauer und Dekre ment der Schwingungen.

Anhang.
Kreiselwirkung der Schraube.

115. Die Kreiselwirkung infolge des Dralls der Schraube be
einflußt nicht nur, wie bekannt ist, die Steuerung, sond ern bringt
auch noch Drehungen um die y- und a-Achse zu einander in Be
ziehung, so daß für eine genaue Untersnchung alle sechs Gleichungen
al s simultan zu betrachten sind.

Von Vorteil ist es zw eif ellos, die Kreiselwirkung durch Ver
wendung zweier gegenläufige r Schrauben aufzuheben oder, wie eine
französische Erfindung besagt, durch Zahnräder den Drehsinn des
Motor s für die Schraube umzukehren. Geeignete Dimensionierung
sorg t dann für die Beseitig ung der Störung.

Anderenfalls schreibt man zur angenäherten E r mittlung des
Einflusses zunächst die Bewegungsgleichungen in ihrer ge wöhnlichen
For m getrennt an, und berechnet die Seitenschwingungen, welche
di e Kreiselwirkung bei den bekannten Längsschwingungen hervor
ruft und umgekehrt. Stimmen diese "erzwungenen" Schwingungen
der Dauer nach mit den " freien " überein, so tr itt Resonanz in Er
scheinung, die wegen der Unannehmlichkeiten für den F lieger ver
mieden werden muß.

Automatische Stabilisierung.

11 6. Automatische Stabilisierung streben Versuche an, mit
Kreiseln oder anderen mechanischen Vorrichtungen unmittelbar auf
das Gleichgewicht des F lugzeugs einzuwirken, demg egenüber gilt
es auf den Satz hinzuweisen:

Ein Flugzeug mit ebe nen Flügeln ohne Kielflossen und ohne
Aufbiegung kann man durch Kr eisel oder Pendel allein nicht
seitenst abil machen.

Dies gilt sogar, wenn man sich des Kreisels zur Flächen
verwindung oder Klappenverstellung bedient.

Beweis. - Damit di e Sy mmetrieebene des Flugz eugs sich
nach Störungen wieder vertikal zu stellen sucht, muß der Kreisel
gegen Schwankungen des Apparats gegenüber der R ichtung der
Schwere empfindlich sein.
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Nun möge etwa eine seitliche Drehung aus der horizontalen
Gleichgewichtslage stattgehabt haben. Dann setzt wegen des vor
ausgesetzten Mangels jeglichen Tangentialwiderstandes (Zw = 0)
ein seitliches Abrutschen mit der Beschleunigung g. sin lJ! ein.
Dann vermag der Kreisel höchstens eine Schwankung in der Größe
der Gravitationsbeschleunigung von g nach g . cos p anzuzeigen, da
dies nun ihre Komponente parallel der Symmetrieebene des Flug
zeugs ist; dieses in seine alte Lage zurückzubringen, zeigt der
Kreisel kein Bestreben.

Es gilt vor allem also die Beschleunigung g. sin lJ! herab
zusetzen oder auch nur sie auf irgend eine Weise zur Kenntnis zu
bringen. Dies kann allein dadurch geschehen, daß man das Flugzeug
selbst oder den Kreisel mit Flossen, Klappen oder anderen Hilfs
flächen in Verbindung bringt. Der Kreisel muß dann empfindlich
gegen Geschwindigkeitsschwankungen sein. Wenn man diese aber
zuläßt, so ist es wohl günstiger, auf den Kreisel überhaupt zu ver
zichten und starren Flossen die Stabilisierung ganz zu überlassen.

Hingegenkann man wohl Hilfsflächen vorsehen, die geeignet sind,
die seitliche Instabilität zu vergrößern, und dann Kreisel so anordnen,
daß sie diese Instabilität in Stabilität verkehren, wie es z. B. bei
der Einschienenbahn geschieht (Brennen). Diese Art der Stabilisierung
hat jedoch nur Aussicht auf Erfolg, wenn das Flugzeug an sich
schon ausgesprochen stabil oder instabil ist; wenn anders, spricht
der Kreisel auch auf Störungen nicht an und die Verwendung von
Hilfsflächen wird unumgänglich.

Kritische Flugrichtungen.

117. Bei der Erörterung des Einflusses der Flugrichtung be
kamen wir für diese zwei Grenzwerte, für die Längsstabilität
3-= arc tg ( 2 . tg a) und für die Seitenstabilität [)- = arc tg (+ 2 . tg a).
:Man kann sich diese Gesetzmäßigkeit durch die folgende Überlegung
veranschaulichen.

Betrachten wir einen ebenen Flügel, so ist der Druck nach

dem Widerstandsgesetz : R = L . x . F . uo~ . sin a unveränderlich
g

für uo2 • sin a ~ konst. Zeichnen wir in Polarkoordinaten diese
Kurve, so ändert sich der Druck nicht für Geschwindigkeits
änderungen, die dieser Funktion entsprechen, also in Richtung der
Tangente verlaufen. Ändert sich die Geschwindigkeit in dieser
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Richtung stark, so nimmt der Druck ab, falls die Tangente inner
halb der Kurve verläuft und umgekehrt. Die 'I'angente schließt
mit dem Radiusvektor U o den Winkel arc tg (2 tg a) ~ 2 a ein.

Ist der Flügel ein Drachen in horizontalem Wind mit Anstell
winkel a und wird er durch eine Schnur gehalten, deren Neigung
gegen die Vertikale kleiner ist als ~ 2 a, so hat eine geringe Ge
schwindigkeitszunahme senkrecht zur Schnur wachsenden, eine Ab
nahme sinkenden Druck zur Folge. Das bedeutet Instabilität. Um
diese zu beseitigen, ist also der Schnur eine stärkere Neigung gegen
die Vertikale zu geben als 2 a . Zu vervollständigen wäre diese
Überlegung durch Diskussion der Bewegungsgleichungen.

-

1'111:. 40.

Ähnlich ließe sich nach den Annahmen des Abschnitt 76
zeigen, daß, wenn ein Flügel eine kleine Drehung in einer Ebene,
die unter arc tg (2. tg a) gegen die Flugrichtung liegt, erfährt,
keine Drehmomente entstehen. Somit entspricht die Grenzsetzung
tg:J = 2 tg a für die Seitenstabilität der Tatsache, daß für einen
unter diesem Winkel gleitenden Flügel eine Drehung um eine
vertikale Achse keine .l\Iomente wachruft. Das ist auch aus den
Koeffizientengleichuungen (2:3) des Abschnitt 20 ersichtlich. Die
Gleichung E = 0 lautet in Determinantenform :
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- sin:J
L q = 0,
ill'j

d. h. die Gleichungen :

p . cos :f - q . sin :J= 0,
w . L", + P . L p --I. q . L.j = 0,
w. M". + P .MI'+ q . M,/ = 0

müssen verträglich sein ; mit anderen Worten : diejenige Bewegungs
form w, p, q, bei der keine Momente auftreten (L = 0; M = 0),
ist eine Drehung um eine vertikale Achse P/q = tg,'}.

Der Grenzwert ,'f = arc tg (- 2 tg a) für Längsstabilität, der
aus der Koeffizientengleichung für D folgt, ist schwieriger zu deuten .
Kehren wir zu den Gleichungen (18 a) zurück, so wird die Bedingung
G . sin :J +Uo • X" = 0 oder G . sin :J+2 X; = O. FUr Stabilität
muß also der Widerstand durch die Wirkung der Schwere in der
Flugrichtung kleiner sein, als der doppelte Luftwiderstand. Stirn
widerstand vergrößert diesen, gestattet somit steileren Anstieg.

Definitionen.
Anstellwinkel heißt der 'Winkel zwischen Flügel-Ebene

(bezw. Sehnenebene gewölbter Flügel) und Richtung des gleich
förmigen Flugs.

"Au fbi egu n g " besitzt ein Tragflügel, der von vorn V-förmig
gesehen wird.

Die Bewegungen eines Flugzeugs nach einer Störung be
zeichnet man wie folgt (s. Fig. 1):

x-Achse
y-Achse
a-Achse

Bewegungen
in Richtung der:

Stoßen u
\Vogen v
R ücken w

Drehungen
um die :

Schlingern p
Gieren q
Stampfen I'

"E i nfach tr-agend" ist ein Flügelsystem, bei dem das ganze
Gewicht von einem Flügel aufgenommen wird; doppelt oder mehrfach
tragend eines, bei dem es sich auf zwei oder mehr Tragflügel verteilt.

Flieger ist der Insasse bezw, Führer eines Flugzeugs;
wie Fahrer, der eines Fahrzeugs.
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Flossen sind mit dem Flugzeug in starre Verbindung ge
brachte Flächen (eben oder gewölbt), die der Stabilisierung dienen.
Der engere Begriff: vertikal oder horizontal, ergibt sich aus dem
Zusammenhang; gewöhnlich bezeichnet Schwanz- oder Kopfflosse
eine horizontale Hilfsfläche, Kielflosse eine vertikale.

Flügelsind große horizontale, ebene oder gewölbte Flächen,
die zum Tragen dienen.

Klappen sind an den Enden der Flügel drehbar oder fest
angebracht. Ihr Anstellwinkel kann verschieden von dem des Flügels
sein. Sie stehen zur Symmetrieebene nicht senkrecht.

"Kleine Winkel" a, sind solche, für die das Sinusgesetz
des Luftwiderstandes zutrifft.

"Neutral" ist ein Schwanz, der bei gleichförmigem Flug
keinen Auftrieb besitzt ; also in der Flugrichtung liegt.

"Schmale Fl üg el" sind von so geringer Tiefe, daß Unter
schiede der Umfangsgeschwindigkeit beim Stampfen vernachlässigt
werden dürfen.

Stabilität.
Autom atisch e Stabilität strebt man mit beweglichen mecha

nischen Vorrichtungen (Kreiseln, Pendeln) an.
Inhärente Stabilität kann man durch geeignete Anordnung

unbeweglicher Flächen (Flossen) erreichen.
Symmetrische oder Längsstabilität betrifft Bewegungen, bei

denen die Symmetrieebene des Flugzeugs ihre Lage im Raum nicht
ändert.

Unsymm etris che Stabilität faßt Seiten- und Richtungs
Stabilität unter einen Begriff zusammen. Lanchester nennt sie
RotaHonsstabilität. Wir gebrauchten vielfach die Bezeichnung
Seitenstabilität im umfassenden Sinne : w, p und q.

A
B
C
D
E
F
G
H

w
w. sec- 1

W • sec- 2

(JJ • sec- 3

os , sec r !

m2

kg
m

Symbole.
1Koeffizienten der Gleichung vierten Grades
l für 2. ta ist eine beliebige physikalischer Dimension. (Abschnitt 20 für Seiten-
J stabilität Index s.)

Flächeninhalt der Flügel.
Gewicht des Flugzeugs.
Amplitude der Abszissenschwankungen der

Flugbahn.
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J X-I Achsen-
1~~ richtung.

1 kg . 1ll2
J kg .1ll2

K kg .1ll2

L kg .m
M kg.lll
N kg .lll
o m2

P 1114

Q WS . sec- 6

R kg
5 kg
T m4

V m4

W kg i m?

X kg
Y kg
Z kg

a III

b III

C kg . m- 1 . sec
C III

d m
d
e m

e

/
g m . sec- 2

h m
i m
i m
k m
I m
I
m
11

f
"T r ägheitsmomente" des F lug - {X- f

Yz-- Achse.zeuges um die

IDrehmomente der Luftkräfte {;z--- fAchse.f um die

Flächeninhalt der Flossen.
Zentrifugalmoment der Flossen.
D eterminante der Gleichung vier ten Grades.
R esultierende des Luftwiderstands.
Sch ub der Luftschraube.
Trägheit smoment der Flossen .
Trägheit smoment des Flügels.
Zen trifugalmoment des symmetrischen Flug-

zeugs.

}
Kräfte des Luftwiderstandes

entgegen der

I 1 Tiefe 1
IHalbe l Breite J des Flügels.

P r odukt vts Uo . F.
Radius der Flügelwölbung.
Halber Abstand zweier Sch w anzflossen.
Differential.
Druckpunktsentfernung vom Flächenmittel-

punkt.
Natürliche Zahl : 2,7182 .
F unktion.
E r dbeschleunigung: 9,81 m/sec2•

Geschwindigkeitshöhe: u o
2 : 2 g.

f
Trägheit sradius des Flugzeu gs {X-I A Iy- c ise,

für die
z-

Abstand zweier Flügel. X l - x 2 ; Schwanzlänge.

lRichtungskosinus der Resultie - Ix- ~ A I

1
v- c ise,I r enden mit der z-
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p
q
r
s
t
1t

V

W

X

Y
Z

a

E

E

I '

TC

p

X

sec- 1

sec- 1

sec- 1

m
sec

m. sec- 1

m . sec- 1

m . sec- 1

m
m
m

k g . m- 3

m

m

secr !

sec r !

sec- 1

m

m

m

Probleme.

IWiukelgeschwindigkeitenum dle l~:IAchse,

Abstand des Schubs vom Schwer punkt.
Zeit.

f
Geschwindigk eiten in Richtung 1x-. }

Y Achse.
der z-

fOrdinaten im System des Flugzeugs.

Anstellwinkel.
Neigung aufgebogener Flügel.
Spezifisches Gewicht der Lu ft .
Differenz der Anstellwinkel a 1 - a2'

Änderungen der Flugrichtung :f = S o+ E.

Korrektur von verschiedener, j eweil s ersicht-
li cher Bedeutung.

"Aerodynamischer" bezw. "Aer odromischer"
Radius .

Flugrichtung gegen den Horizont.
Ordinate der Flugbahn bei L ängsschwingungen.
Tangente der Funktion f (a) = x , sin a.
Wurzel der Gleichung vierten Gr ades.
deren r eeller Teil ; bezw. fJ.. = tg a.
der en im aginär er Teil. i = y- -l.
Abszisse der Flugbahn bei Längsschwingungen.

Kr eiskonstante.
Hebelarm der Result ierenden R für den Schwer-

punkt.
Neigung des Schubs gegen die x -Achse.
Flächenverhältnis F 2 : F 1•

Seitliche Neigung des Flugzeugs.
Entfernung der Druckpunktsn ormalen der

Klappen vom Schwerpunkt.
Kursrichtung.

s,p,~Wink elgeschwindigkeiten umdieAchsen Z I, x I ,Y I des stetig
fortschreitenden Koordinatensystems. ~ hat in Abschnitt 87, eund rJ

in 98 ff., I, m, n in den Abschnitten 14 und 19 abweichen de Bedeutung.



Literaturnachweis.

Literaturnachweis.

139

1. Dr exl e r, F ra n z, Zur F rage der automatischen Flu gmaschinen
steuerung, ~Iotorwagen 1912.

2. Kutta , W. U., Über eine mit den Grundlagen des Flugproblems in
Beziehung stehende zweidim ensionale Strömung (Sitz. -Ber. der Kgl.
Bayr. Akademie der Wissensch., mathem.-physikal. Klasse 1910).

3. Kutta , W. iU., Über ebene Zirkulationsströmung en nebst flugtech
nischenAnwendungen (Sitz.-Ber. der Kgl. Bayr. Ak ade mie d. Wissensch.
mathem-physikal . Klasse 1911).

4. E ille l , G., Der Luftwiderstand und der Flug. (Übersetzt von Dr.
Fritz Hnth , Berlin 1912.)

5. Eöppl , 0 ., Windkräfte an ebenen und gewölbte n Platten. Dissertation
Aachen, Berlin 1911.

6. Br yan , G. H. and \Villi am s , \V. E., The Longitudinalstability of
Aerial Gliders. Proceedings of the Royal Society of L ondon. Iune 1903.

7. L anchest er , F . W., Aerodynamik, ein Gesamtwerk über das Fliegen.
Übersetzt von C. und A. Runge. I. Band , Berlin 1909. H. Band,
Berlin 1911.

8. Bri 11 0 u in , 111. , Stahilite des Aeroplanes , su rface metacentrique .
Revue de Mecanique 1909.

9. R eißn er , H., Die Seitensteuerung der Flugmaschinen. Zeitschrift
für Flugtechnik und Jllotorluftschiffahrt 1910.

10. F erbe r , Revue d 'Artilleri e 67. I, H. Oktob er und November 1905.
11. Cro cco , Bolletino della Societa aeronautica it a l iana . April 1907,

Juni 1907. Government Blue Book 1909/10, S. 41 , 161.
12. Sor ea u , Etat actuel et I'Avenir de I'Aviation. (Memoires de la

Societe des Ingenieurs civiles de France, 1908 , n . Blu e Book 1909/10,
S. 54. 154.)

13. L ec ornu , Sur la stat ique graphique de l'aeroplane, (Comptes rendus,
22. Februar 1909 .)

14. Wi es elsberg er , K ., Über die statische Lärursstahilität der Drachen
flugzeuge. Disse rtation München. Berlin 191 3.



Verlag von Julius Springer in Berlin.

Leitfaden der Flugtechnik.
Für In gen i e ure, Tee h ni k erun d S t u die ren de.

Von

Professor Siegmund Huppert,
Ingenieur, Direktor des Kyffhäuaer-I'echuikums Frankenhausen a, Kytfb.

Mit 235 Abbildungen.

In Leinwand gebunden Preis lL 12,-.

Dieses Buch bringt alles Wissenswerte aus dem Gebiete der Flug
technik in einer für technische Kreise nutzbringenden Bearbeitung.
Wohl ist die deutsche Literatur reich an beschreibenden Werken über
Flugtechnik, doch fehlte es noch an einem umfassenden, den Techniker
und Ingenieur , den Konstrukteur befriedigenden Leitfaden der Flug
technik. Dieser neue Leitfaden soll nun zugleich dem Lehrer der
technischen Lehranstalten einen Behelf bieten und dem Studierenden
Gelegenheit geben, sich in die einzelnen Gebiete zu vertiefen. Vor
allem auch dem in der Praxis stehenden Ingenieur, der sich über das
von seinem Spezialfach abseits liegende Gebiet Kenntnisse erwerben
will, wird das Buch von Nutzen sein.

Die

Gesetze des Wasser· und Luftwiderstandes
un d ihre An wen dung in der FI u gtechnik.

Von

Dr. Oscar llartienssen, Kiel.

Mit 75 Textfiguren.

Preis lL 5,40; in Leinwand gebunden 1\1. 6,-.

Beitrag zur Berechnung der Luftschrauben
unter Zugrundelegung der Rateausehen Theorie.

Von

Dipl.-Ing. Claude Dornier,
Ingenieur der Luftschilfbau Zeppelin G. m. b, H. Friedricbsbafen.

l\1it 66 Textfiguren.

Preis lL 5,-.

Zu beziehen durch jede Buchhandlung.



Verlag von Jutius Springer in Berlin.

L u f t fa h r tun d W iss e n s c h a f t.
In freier Folge herausgegeben

von

Joseph Sticker.
Schriftleitung und Verwaltung der Stiftungen:

P rofessor A. Berson, Dipl-Ing. C. Eberhardt,
Gerichtsassessor J. Sticker, Professor Dr. R. Siiring,

Wirk!. Geh. Oberb aurat Dr. H. Zimmermann.

Bisher erschienen:
1. Heft : Luftfahrtrecht. Von Dr. jur. josef Kohler, Geh. Justizrat,

ord entlicher Professor der Rechte an der Universität Berlin. Preis 11. 1.20.
2. H eft : Experimentelle Untersuchungen aus dem Grenzgebiet

zwischen drahtloser Telegraphie und Luftelektrizität. Von
Dr. M. Dieckmann, Privatdozent für reine und angewandte Physik
an der Kzl. Technischen Hochschule j\Iünchen. 1. Teil : Die
Empfan gss t örun g. Mit 56 Textfiguren. Preis :\1. 3,- .

3. Heft: Zur Physiologie und Hygiene der Luftfahrt. Von Dr. med
N. Zuntz, Geh. Regierungsrat , Professor der Physiologie an der
Landwirtsehaltl. Hochschul e Berlin. j\lit 11 Textfigur en . Preis!1. 2.-.

4. H eft: Stoffdehnung und Formänderung der Hülle von PralI
Luftschiffen. Untersuchungen im Luftschiffbau der Siemens-Schuckert
W erke, Von Dr.-Ing. Rudolf Haas und Dlpl .vSoh iffbauingenieur
Alexander Dietzius, Privatdozent für Luftschiffbau an der Kg!.
Technischen Hochschule zu Berlin. lIIit138 Textfigur en. Preis äl . 0,-.

5. H eft : Die Erforschung des tropischen Luftozeans in Nieder
ländisch-Ost-Indien. Von Dr. W. van Bemmelen, Direktor des
Königlichen :iHagnetischen lind J\Ieteorologischen Observ ato riums in
Batavia. lIIit 13 'J.'extfiguren. P reis ]11. 2,40.

6. H eft : Versuche an Doppeldeckern zur Bestimmung ihrer Eigen
geschwindigkeit und Flugwinkel. Von Dr-Ing . Wilhelm Hoff,
Leiter der Flugzeugabteilung der Deutschen Versuchsanstalt für Luft
fahrt E. V. in Berlin-Adlershof. :J\Iit 32 Textfiguren. Preis 1IL 4,-.

7. H eft: Tafeln zur astronomischen Ortsbestimmung. VonDr. Arnold
Kohlschütter, Astronom am Mount WilsonSolar Observatory, Pasadena,
Cal. lIlit einer Sternkar te . In Leinwand gebunden Preis 111. 8,- .

Demnächst erscheinen :
Experimentelle Untersuchungen aus dem Grenzgebiet zwischen

drahtloser Telegraphie und Luftelektrizität. Von Dr, M. Dieck
mann, Privatdozent für reine und augewandte Physik an der König!.
Te chni schen Hochschule München. 2. 'feil: Di e R ei chw eiten
ä n de r ung.

Synthetische Untersuchung von Luftschraubentypen. Unte rsuchungen
der König!. Italienischen JHilitäranstalt für aeronautische F orschungen
und Bauten, Rom. Von Kapitän Giulio Constanzi.

Die Stabilität der flugmaschine. Von Dr.-Ing. H. Reissner, Professor
an der König!. Technischen H ochschule Charlottenburg.

Zu beziehen durch jede Buchhandlung.



Verlag von julius Springer in Berlin.

Denkschrift der 1. Internationalen Luftsehlffahrt-äus
stelluug ([LA) zu Frankfurt a, M. 1909. Offizieller Bericht,
herausgegeben von P rof. Dr. Bernhard Lepsius, Vorsitz ender des
Wiss.-Techn. Ausschusses und Prof. Dr. Richard Wachsmuth, Vor
sitzender der Wissenschaf tlichen Kommission. In zwei Bänden.
Ba nd J: Wissenschaftliche Vorträge. lIlit 247 Textf iguren und

5 Bildnissen. Preis :\[. 6,-, in Leinwand geb. J\L 8,-.
Band II : Ergebnisse der Ausstellung. ~1it 21 6 Textfiguren.

Preis 3L 8,- , in Leinwa nd gebunden l\I. 10,- .

Jahrbuch der Wissenschaftlichen Gesellschaft für Flug·
technik. Erst er Band . 1912/13. 2 Lieferung en . Preis je 111. 5,-.

Jahrbuch der Lurt-Pahrzeug-Gesellsehart (früher Motorluft
schiff-Studiengesellschaft). Sec hst er Ba nd. 1!:l12 /13. Mit 91 Text
figuren und 1 'I'afe l, In Leinwand gebunden P reis ca. Jl1. 6,- .

Gleicbgang und Massenkrät'te der Fahr- und Flugzeug
maschinen. Eine Untersuchung über Zylinderzahl und Zylinder
anordnung. Von ~r .~Il g . Otto Köls ch , Assistent für )Iaschinenbau
an der Technischen Hochschu le zu München. Mit 66 Textfiguren.

Preis 111. 5,- .

Tecbnische Hydrodynamik. Von Dr. Franz Prä sil, Professor an
der Eidgenössischen Technischen Hochschule in Zürich. 3Iit 81 Text
figuren. In Leinwand gebunden Preis JlL 9,- .

Technische Schwingungslehre. Einführun g in die Untersuchung
der für den Ingenieur wichtigsten periodischen Vorgä nge aus der
3Iechanik starrer, e lastischer , flüssiger und gasförmiger Körper sowie
aus der Elektrizitäts lehre. Von Dr. Wilhelm Hort, Dipl.-Ing. 11it
87 Textfiguren. Preis lIL 5,60; in Leinwand gebunden 1\I. .6,40.

Elastizität und P estdakelt, Die für die Technik wichtigsten Sätze
und deren erfahrungsm äßige Grundlage. Von Prof. Dr.-Ing. C. v. Bach,
Stuttgurt, Sec h s te ve rmehrte Auflage. 3Iit T extabbildungen und
20 Lichtdrucktafe ln. In Leinwand ge bunden Preis Jl1. 20,- .

Ingenieur-Mathematik. Lehrbuch der höheren Mathematik für die
technischen Berufe. Von Dr.-Ing. Dr phil. Heinz Egerer, Diplom
Ingenieur, vorm. P rofessor für Ing enieur-Mechanik und Materia l-Prüfung
an der Technischen Hochschule Drontheim.
E rster Band: Niedere Algebra und Analysis. - Lineare Gebilde

der Ebene und des Raumes in analytischer und vektorielle r
Behandlung. - Kegelschnitte. lIIit 320 T ex tabbildungen und
575 vollständig gelös te n Beispielen und Aufg aben .

In Leinwand ge bunden Preis Jl1. 12,- .

Zu beziehen durch jede Buchhandlung.



Verlag von Julius Springer in Berlin.

Aufgaben aus der technlsehen Mechanik. Von Professor
Ferdinand Wittenbauer, Graz.

1. Allgemeiner Teil. 773 Aufgaben nebst Lösungen. Zwei t e
vollständig umgearbeitete Auflage. lIIit 572 Textfiguren. '

. . Preis :\1. 5,-; in Leinwa nd geb unden M. 5,80.
II . Teil. Fest igkeitslehre. 591 Aufgaben nebst Lösungen und

einer Formelsammlung . Zweite, verbesserte Auflage. l Iit
490 Textfiguren P reis 11. 6,- ; in Leinwand gebunden M. 680.

In. Teil. . Flüssigkeiten und Oas.e. 504 Au~gaben nebst Lösungen
und einer Formelsammlung. :\ht 347 Textfiguren . .

Preis 11. 6,-; in Leinwan d gebunden 11. 6,80.

Einzelkonstruktionen aus dem Maschinenban. Herausgegeben
von Ingenieur C. Volk, Berli n.
Erstes Heft: Die Zylinder ortsfester Dampfmaschinen. Von

Oberingenieur H. Frey, Berlin, ]Im 109 Textfiguren.
Steif brosch iert Preis M. 2,40.

Zweites Heft: Kolben . 1. Dampfmaschinen- und Gebläsekolben. Von
Ingenieur C. Volk, Berlin. n. Gasmaschinen- un d Pumpenkolben.
Von A. Eckardt, Betriebsingenieur der Gasmotor enfabrik Deutz.
Mit 247 Textfiguren . Steif broschiert Preis lI1. 4,-.

Drittes Heft: Zahnräder. 1. Teil. Stirn- und Ke gelräder mit geraden
Zähnen. Von Dr . A. Schiebei, o. Ö. Professor d. k. k. deutschen
technischen Hochschule zu Prag. lIlit 110 T extfiguren.

Steif broschiert Preis JlI. 3,-.
ViertesHeft: Die Kugellager und ihre Verwendung im Maschinen

bau. Von Werner Ahrens, Winterthur . Mit 148 Textfiguren.
Steif broschiert Preis lI1. 4,40.

Fü nftes Heft: Zahnräder. n . Teil. Räder mit schrägen Zähnen.
Von Dr. A. Schiebei, o. Ö. Professor der k. k. deutschen tech
nischen Hochschule zu Prag. lIIit 116 Textfiguren.

Steif broschiert Preis lI1. 4,-.

Das Entwerfen und Berechnen der Verbrennungskraft
maschinen nnd Kraftgasanla~en. Von Hugo Güldner,
1l1aschinenbaudirektor, Vors tand der Güldner-Motoren-Gesellschaft in
Aschaffenburg. Dri t te , neubearbeitete undbedeutend erweiterte Auflage.
Mit 1~85 Textfiguren, 35 Konstruktionstafeln und 200 Zahlentafeln.

In Leinwand gebunden P reis ca. lI1. 32,-.

Das Maschinen-Zeichnen. Begründung und Veranschaulichung der
sachlich notwendigen zeichnerischenDarstellungen und ihres Zusammen
hanges mit der praktischen Ausführung. Von A. Riedler, Professor
an der Kgl. Technischen Hochschule zu Berlin . Z w e i t e , neubear
beitete Auflage. Mit 436 1'extfiguren. In Leinwand goeb . Preis M. 10,-.

Hflfsbueh für den Maschinenbau. Für JlIaschinentechniker sowie
für den Unterricht an technischen Lehranstalten. Von Fr. Freytag,
Professor, Lehrer an den technischen Staatslehranstalte n in Ch~mnitz.
Vierte , erweiterte und verb esserte Auflage. Mit 1108 Textfiguren,
10 Tafeln und einer Be ilage für Osterreich.
In Leinwand geb. Preis 111. 10,- ; in Ganzleder ge b. Preis lI1. 12,-.

Zu beziehen durch jede Buchhandlung.




