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Yorwort des Verfassers.

Bis heute hat man dem Problem der Stabilitit beim Fliegen
nicht die gebiihrende Aufmerksamkeit zugewendet. Vom Standpunkt
des Fliegers aus kann man sich freilich nicht dariiber wundern.
Denn so lange Erfolg oder Miflerfolg von dem Namen der Stidte
abhingen, wo Start und Landung zu erfolgen hat — und diese
Behauptung ist nicht fibertrieben — so lange hat es keinen Sinn
fiir ihn, Monate eifriger Arbeit langwierigen Stabilititsuntersuchungen
zu widmen. Wenn ein Preis fiir 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 schlieflich den Preis davontrigt.

Es steht zu hoffen, daB die folgende Arbeit Anlaf geben
wird, das Stabilitdtsproblem beim Fluge mit mehr Eifer und Geduld
als bisher zu behandeln. Die allgemeinen Ergebnisse der vorliegenden
Untersuchungen sind in der Kinleitung enthalten, die daher mit
Vorteil vor Behandlung besonderer Fille zu lesen ist. Die allge-
meinen Schluffolgerungen zeigen, daf inhidrente Stabilitdt moglich
ist, sowohl Lings- wie Seiten-Stabilitit; daf man sich ihrer ver-
sichern kann durch geeignet angeordnete Hilfs-Flichen, die am
Flugzeug starr befestigt sind; doch wird der Erfolg nur durch
duBerste Sorgfalt der Berechnung gewihrleistet. Dabei miissen
verschiedene Umstéinde, so die Neigung der Flugbahn und andere,
Beriicksichtigung finden, wenn anders das Resultat nicht in Frage
gestellt werden soll.

In den Berichten iiber Unfille, wie sie alle paar Tage in den
Zeitungen erscheinen, offenbart sich ein Bestreben, die Gefahren
mangelhafter oder gar mangelnder Stabilitit geringfligig erscheinen
zu lassen und andere Umstiinde fiir das Ereignis verantwortlich zu
machen. Indef kommt man bei folgerichtiger Betrachtung der mit-
geteilten Tatsachen fast unfehlbar zu dem Schluf, daf viel Verlust an
Leben und Gut durch systematisches Studium der Stabilitit vermieden
werden konnte. Hierzu versucht dies Buch Amnleitung zu geben.

Dem Mathematiker, der imstande ist, eigner Forschungsarbeit
Zeit zuzuwenden, ervffnet sich ein weites unerforschtes Gebiet, das
in diesen Zeilen mehrfach, aber nur ganz flichtig, beriihrt werden
konnte. Diesem Gebiet eignet eine frische Anschaulichkeit, wie sie
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schwerlich in Untersuchungen iiber integrable, aber noch nicht
integrierte Differentialgleichungen, iiber hohe Primzahlen oder {iiber
noch unbekannte Eigenschaften des Dreiecks und des Kreises gefunden
wird. Jedenfalls wird ein Mathematiker, der diesen Gegenstand
ergreift, kaum auf solche Schwierigkeiten stofen, wie sie die Vor-
arbeiten zu diesem Buch zu iiberwinden hatten.

Der Studierende, der zum Zweck wissenschaftlicher Selbst-
erziehung eine Arbeit vorzunehmen wiinscht, findet Uberfluff an
Problemen. ,Die Stabilitit der Flugzeuge® scheint mir ein frucht-
barer Zweig angewandter Mathematik, wie sie jetzt an unsern Hoch-
schulen gelehrt wird.

In jiingster Zeit hat man sehr viel iiber die sogenannte
yautomatische Stabilitit“, die durch Kreisel, Pendel und andere be-
wegte Vorrichtungen angestrebt wird, gelesen. [Lit. 1] Ich nehme
bestimmt an, daf der Erfolg in Zukunft auf Seiten der ,inhdrent“,
nicht der ,automatisch® stabilen Flugzeuge sein wird. Nicht nur
wird bei automatischer Stabilisierung die Zahl der bewegten Teile
erhoht, die bei inhiirenter Stabilitédt lediglich der Steuerung dienen
und die doch ganz allgemein leicht Storungen ausgesetzt sind; es
wichst auch die Zahl der Freiheitsgrade des Apparats und damit die
Zahl der Stabilititsbedingungen, die doch wahrlich schon grofi genug ist.

Die Neuheit des Gegenstandes bedeutete die grifte Schwierig-
keit bei der Abfassung dieses Buches; weiterhin aber auch die Tat-
sache, daB mit dem Vorriicken in dies noch unerforschte Gebiet sich
immer weitere erdffnen. In einem Buch, das die Auslese bestehender
Literatur zu einigen unternimmt, wiirde die Trcnnung und Ordnung
des Stoffes nicht so viel Milhe gemacht haben wie hier. Unter-
suchungen, deren Ergebnisse nur theoretisches Interesse besafen,
blieben moglichst ganz weg; dies Bestreben minderte die Schwierig-
keit der Stoffwahl nur um ein Geringes. Zum Beispiel stand die
Transformation des Abschnitts 80, die natiirlich den besonderen
Fall einer allgemeineren darstellt, schon im Verzeichnis des Aus-
geschlossenen, als ihre Anwendbarkeit auf den Pendelversuch ihre
Wiedereinfiigung veranlalite.

Ich muB mich noch der angenehmen Aufgabe entledigen,
meiner Verpflichtung gegeniiber Mr. E. H. Harper fiir seine wert-
vollen Hilfen Ausdruck zu geben, die er mir bei diesen Unter-
suchungen geleistet hat, und Prioritiit fiir manches Resultat fiir ihn
zu beanspruchen. Mr. Harper lenkte zuerst meine Aufmerksamkeit
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auf den bedeutenden Einfluf, den die Flugbahnneigung auf die
Stabilitdt ausiibt, und die Untersuchungen iiber Seitenstabilitit des
Antoinette-Typs und einiger anderer Formen stammen ausschlieflich
von ihm. Alle Formeln in diesem Buch wurden in unabhingiger
Arbeit von Mr. Harper und mir errechnet und sind, wie ich hoffe,
fehlerfrei. Auferdem haben die Herren Harper, A. Ferguson
und Robert Jones die Druckbogen durchgesehen und verbessert.
Man kann ja nicht vorsichtig genug bei diesen Rechnungen ver-
fahren, wo die Verwechselung eines einzigen Vorzeichens Stabilitit
in ihr Gegenteil verkehren kann. Daher erscheint es erwiinscht,
daBl der Leser, wenn irgend moglich, die Formeln nochmals durch-
sieht, trotz der schon aufgewandten Vorsicht.

,Last but not least® habe ich Prof. R. A. Gregory fir
giitigen Rat und Beistand bei der Vorbereitung des Textes zu
danken, wie auch fiir sein Anerbieten, der Reihe wissenschaftlicher
Monographien, die er herausgibt, einen Band iiber Stabilitdtsunter-
suchungen einzufiigen. Verschiedene Umstinde machen es wahr-
scheinlich, da8 ein Buch dieser Art sich besser fiir die Veroffent-
lichung einer TIntersuchung eignet als die , Mitteilungen“ (proceedings)
oder ,, Verhandlungen“ (transactions) einer wissenschaftlichen Gesell-
schaft. So wiirde ich die Stabilitdtstheorie nicht so eingehend ent-
wickelt haben als es nun geschehen ist, wenn nicht Prof. Gregory
mich seinerzeit dazu aufgefordert hitte.

G. H. Bryan.

Vorwort des Ubersetzers.

Der erste Versuch, das Problem der Stabilitit mathematisch
zu behandeln, wurde vor einem Dezennium unternommen. Im
Juni 1903 verdffentlichten Bryan und Williams in den Mit-
teilungen der Royal Society zu London eine Theorie der unendlich
kleinen Schwingungen fiir Flugzeuge. Das geschichtliche Verdienst
um die Entwicklung der Flugtechnik zur Wissenschaft, das in jener
ersten Abhandlung erkannt werden muf, legt ohne weiteres der
vorliegenden neuen Arbeit Bryans die Bedeutung bei, die imstande
ist, eine Ubersetzung zu rechtfertigen.

Die Ubertragung erhebt Anspruch, sinngemi8 zu sein; im Sinne
des Verfassers und im Sinne deutscher Leser. Der grifere Abstand
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vom Werk gestattete dem Ubersetzer die algebraischen Symbole
noch mehr zu vereinheitlichen, so dafl fast ausnahmslos jeder Buch-
stabe nur eine Bedeutung hat. In der Tafel der Symbole sind zu-
dem die Dimensionen beigefiigt, da diese hiufig einen Anhalt zur
Beurteilung der Richtigkeit von Gleichungen geben. AuBerdem
wurde, um die Koeffizienten des Luftwiderstandes unabhingig vom
Mafisystem zu halten, die Luftdichte y : g eingefiihrt.

Das ,homogene* MaBsystem, das in der Ubersetzung bei-
behalten wurde, bezeichnet mit , Trigheitsmoment“ das Produkt von
Gewicht und Quadrat des Trigheitsradius. Es bedeutet dies die
letzte Folge des technischen Systems, insofern auch fir Momente
eine den Kréften

. ) Beschleunigung
Kraft = Gewicht - Erdbeschleunigung
analoge Beziehung gilt:
‘Winkelbeschleunigung

Kriftepaar = ,Trigheitsmoment* - Erdbeschleumigung

Auf die Abweichung der Definition von der iiblichen weisen An-
fihrungsstriche hin,

Das Interesse deutscher Leser erforderte weiterhin, statt einer
ghnlichen Arbeit von Sir George Greenhill die Abhandlungen
Kuttas zu nennen; ferner wurden dem Literaturnachweis (Verweise
darauf mit Lit. ... die Nummern 1, 4, 5 und 14 zugefiigt. Fir
die Figuren 9—16, 18 und 19 waren die des Originals vorbildlich;
die ibrigen wurden umgezeichnet, in der Absicht, sie wirklichen
Verhiltnissen ein wenig niher zu bringen. Fiir die Abbildungen
bin ich Herrn Professor Dr.-Ing. Bendemann zu Dank verpflichtet.
Die Bilder zu seinem Vortrag ,Der jetzige Stand der Flugmaschinen-
Konstruktionen®, der im Jahrbuch 1913/14 der Wissenschaftlichen
Gesellschaft fiir Flugtechnik erscheinen wird, standen mir zur Aus-
wahl zur Verfiigung.

Alle diese MaBnahmen, die der Ubersetzer einer strengeren
Auffassung seiner Aufgabe angemessen erachtete, betreffen aus-
schlieflich die Form und beriihren in keiner Weise Anspruch und
Verantwortung des Verfassers.

Dresden, Oktober 1913.
H. G. Bader.
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I. Einfiithrung und Ubersicht.

1. Die Entwicklung der Flugtechnik bringt eine Menge an-
regender Probleme mit sich, Probleme der theoretischen, ebenso wie
der experimentellen Mechanik.

Eines dieser Probleme ist die Untersuchung iiber die Driicke,
die eine geometrisch bestimmt gestaltete Fliche bei ihrer Bewegung
durch eine Fliissigkeit erfihrt. Dies Problem lenkte die Aufmerksam-
keit der Mathematiker auf sich, lange bevor es fiir die Luftschiffahrt
hervorragende praktische Bedeutung gewann. Der erste Versuch einer
Losung geht auf Newton zuriick, der annahm, der Druck kdnne ge-
messen werden durch die Bewegungsgrofie, welche die Flidche den
Luftteilchen erteilt, mit welchen sie in der Zeiteinheit in Beriihrung
kommt. Diese Annahme filhrte zu dem sog. Sinus-Quadrat-Gesetz;
dies besagt, daf der Druck auf die Fldche proportional dem Quadrat
der Normalkomponente (normal zur Fliche) ihrer Relativgeschwindig-
keit gegeniiber der Fliissigkeit ist. Nach der kinetischen Gastheorie
trifft Newtons Annahme zu fiir den Fall eines verdiinnten Gases, in
dem die mittlere Weglinge der Molekiile grof im Verh#ltnis zur
Breite der Fliche ist. Einen zweiten Losungsversuch bedeutet die
Theorie der unstetigen Fliissigkeitshewegung von Helmholtz und
Kirchhoff, deren weitgehende Anwendbarkeit auf Probleme der
Flugtechnik neuerdings Kutta erwiesen hat. (Lit. 2 und 3).

Abweichungen der Ergebnisse einer Theorie von der Beobach-
tung gehen notwendig aus den vereinfachenden Annahmen analy-
tischer Methoden hervor. Die Mingel von Newtons Gesetz sind so
bedeutend, daB seine Anwendung obne Beriicksichtigung der durch
die Bewegung der Fliche eingeleiteten Stromungsvorgidnge aus-
geschlossen ist.

Dennoch begegnet man gerade in jiingster Zeit Versuchen,
Formeln zu ermitteln, auf Grundlagen, die von Newtons Annahme
wenig abweichen; derartigen Angaben ist mit grofer Vorsicht zu
begegnen. Sie sind wie empirische Formeln zu behandeln, die mit
neuen Erfahrungen fallen oder sich festigen.

Bryan-Bader, Stabilitit. 1
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Die Theorie der unstetigen Stromung ist durch mathematische
Schwierigkeiten auf die Betrachtung einer vollkommen unverdicht-
baren Fliissigkeit beschrinkt. Hier riihrt also die Unzuldnglich-
keit der Theorie her von den Eigenschaften der Luft, bezw.
iiberhaupt der wirklichen Fliissigkeit, die von den vorausgesetzten
abweichen. Awuferdem gelten die Losungen fast durchweg fiir zwei-
dimensionale Stromungen, so daB die Voraussetzungen hinreichend
nur fir Platten mit grofem Seitenverhiltnis (Breite zu Tiefe)
zutreffen, da das angenommene Stromungsbild in der N#he der
Enden keinesfalls eintritt.

Bevor es der Theorie nicht gelingt, den wirklichen Verhélt-
nissen in hoherem Mafe gerecht zu werden, muf man sich also an
Versuchsergebnisse halten, wie sie neuerdings unter anderen Eiffel
und Foppl veroffentlicht haben. (Lit. 4 und 5.

2. Bei dem Problem der Flugzeug-Stabilitit, wie es uns vor-
liegt, handelt es sich um Bewegungen und Bewegungséinderungen
des Flugzeugs, die durch Luftdruck und andre Kriifte nach Stérung
des stetigen Flugs hervorgerufen werden. Dies Problem gehort, im
Gegensatz zum vorhergehenden, ins Gebiet der reinen Mechanik.
Die Gleichungen, die zur Losung fithren, beruhen auf den Grund-
gesetzen der Dynamik starrer Korper. Annahmen sind lediglich
fiir den Lunftdruck auf Fliigel und Flossen des Flugzeugs zu machen.
Die Unzulédnglichkeit der hierzu bendtigten Daten ist einzige Ursache
der Unstimmigkeit zwischen Rechnung und Erfahrung.

Das vorliegende Problem hat bis jetzt nicht das Interesse er-
fahren, das ihm zukommt. Zun#chst schreckt die Kompliziertheit
der Formeln des dynamischen Ansatzes. Und schlieflich hatten ja
Apparate Erfolg, deren Stabilitit in keiner Weise beriicksichtigt
war. Als die Briider Wright ihre ersten Fliige machten, ging die
Tendenz bei der Konstruktion lediglich auf grifite Motorkraft, kleinstes
Gewicht und geringen Stirnwiderstand; Gesichtspunkte, von denen
aus jede Hilfsfliche als schddlich galt. Was dabei an Stabilitét
verloren ging, mufte durch Geschicklichkeit und Ubung des Fiihrers
wett gemacht werden. Dem Schlingern und Gieren begegnete die
Flichenverwindung. Seit der Zeit galt alle Aufmerksamkeit der
Konstrukteure der Umgehung der Wright-Patente und ging so der
Aufgabe einer inhirenten Seitenstabilisierung verloren.

Die Arbeit von Bryan und Williams (Lit. 6) ist meines
Erachtens der erste Versuch, die mathematische Behandlung der
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Frage aufzunehmen. Dabei ging die Absicht mehr dahin, anzuregen,
als die Losung bis zu einem gewissen Abschlufl zu bringen. Bald
danach wurden Arbeiten des jiingst verstorbenen Kapitins Ferber
verdffentlicht, in denen er selbstidndig das Problem aufgenommen
und mit der Theorie der unendlich kleinen Schwingungen Seiten-
und Léngsstabilitit erdrtert hatte. Leider ist jedoch dieser erste
Versuch einer Theorie der Seitenstabilitit in mehrfacher Hinsicht
mangelhaft. Fiir Flugzeuge von betrichtlicher Spannweite, die doch
allein in Frage kommen, sind die Fehler der Ergebnisse vermutlich
von Betracht.

Bei Lanchester (Lit. 71I) werden beide Probleme, Seiten-
und Léngsstabilitit, von auferordentlichem Gesichtspunkt behandelt,
so dafl der Ansatz gegeniiber den Gleichungen der Dynamik an
Umfang zuriicksteht.

Von neueren Arbeiten sind die von Prof. Marcel Brillouin
und Dr. H. Reifiner zu nennen, der Seiten-Steuerung und Stabilitét
gemeinsam betrachtet. Weiterhin bringt das ,Government Blue
Book“ (Cd. 5282) Ausziige aus Aufsitzen des Leutnants Crocco
iiber Steuerung und Stabilitit der Luftschiffe, und einer Abhandlung
von M. Soreau iiber gleiche Probleme der Flugzeuge, unter beson-
derer Beriicksichtigung der Lingsstabilitdt. Diese Arbeiten konnten
nur fliichtig beriicksichtigt werden, da sie erst nach Vollendung der
Untersuchungen in meine Hinde gelangten.

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

Es bestand zunichst die Absicht, physikalische Mafeinheiten
zur Vereinfachung der Gleichungen einzufithren. Dem Konstrukteur
ist jedoch das technische MaBsystem geldufiger, an dessen Grundformel

Beschleunigung in m/sec?

Kraft in kg = Gewicht in kg - T 981 mjsec®

hier kurz erinnert werden moge.

Besitzt das Flugzeug eine Symmetrieebene, die bei stetiger
Bewegung vertikal ist, so zerfallen die Bewegungsgleichungen in
2 Gruppen zu je 8. Eine weitere Trennung von vornherein ist
nicht moglich.

Die erste Gruppe umfafit Bewegungen in einer Vertikalebene:
StoBen, Wogen und Stampfen (d. h. Geschwindigkeits- und Hohen-

1*
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schwankungen und Schwingungen um eine Achse | zur Symmetrie-
ebene). Sie betreffen die Longitudinalstabilitit und werden am besten
unter dem Begriff ,symmetrische Schwingungen zusammengefafit,
da sie von jedem korrespondierenden Element der beiden symme-
trischen Hé#lften in gleicher Weise durchgemacht werden. '

Die zweite Gruppe bestimmt Riicken, Schlingern und Gieren
(d. h. Seitenverschiebung, Schwingung um die Lings- und die
Vertikalachse). Von der Art dieser Bewegungen hingt die Seiten-
stabilitdt ab. Es ist bisweilen angestrebt worden, diese 3 Bewegungen
zu trennen; Schlingern und Gieren einzeln zu betrachten; ein Fehler,
den Lanchester durch Gebranch des Ausdrucks ,rotative stability“
meidet. Es kann jedoch nicht eindringlich genug darauf hingewiesen
werden, daf nicht allein die beiden Drehungsschwingungen unter-
einander, sondern auch die Seitenschwingungen des Schwerpunkts
mit jenen verkoppelt sind. Nur durch Quer-Translation kann die
Schwere Einfluf auf die Lage des Flugzeugs gewinnen; nur hierdurch
kann eine Seitenneigung des Apparats wieder aufgehoben werden.
Andern Falles besteht die Moglichkeit seitlichen Gleitens mit gleich-
formiger Beschleunigung. Letztgenannter Tendenz wird bei den
meisten Konstruktionen durch Fliigelverwindung entgegengewirkt;
jedoch ist daraus, daf diese Anordnung sich zweckmifiig gezeigt
hat, noch nicht zu folgern, daf sie die einzig mogliche oder gar die
beste sei.

Fir die zweite Art der Stabilitét ist das Attribut ,unsym-
metrisch® zur Kennzeichnung wohl am geeignetsten. Bisweilen mag
jedoch der bequemeren Herkommlichkeit halber von ,Seitenstabilitdt
gesprochen werden, wenngleich der Ausdruck von anderen oft in
einem engeren Sinn als zuldssig gebraucht worden ist.

4. Die Wirkung des Luftwiderstands wird in jeder Gleichungs-
gruppe durch 9 Koeffizienten dargestellt (im ganzen also 18), die
als ,Widerstands-Ableitungen“ bezeichnet werden konnen. Nach
Eliminationen erscheinen Schwingungsdauer und Dekrement (bezw.
Inkrement fiir Instabilitit) der ,symmetrischen® Schwingungen be-
stimmt durch eine Gleichung vierten Grades fiir 4, wobei die Ampli-
tuden proportional ¢** angenommen sind. Diese Gleichung schlieBt
die ,symmetrischen“ ,Widerstands-Ableitungen“ ein. Nach Routh
ist das Gleichgewicht stabil, wenn die Koeffizienten der bigquadra-
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* umfaft und das gleiche
Stabilitits-Kriterium liefert.

Absolute Lage des Schwerpunkts und Azimut der Symmetrie-
ebene gehen nicht in die Gleichung ein, obwohl ihre Anderungen dies
tun. Denn offenbar ist fiir 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, zerfillt nach dem Voraus-
gehenden in 4 Teile: 1. Bestimmung der Widerstandsableitungen
auf Grund geeigneter Formeln und Daten fiir den Luftwiderstand.
2. Auswertung und Vereinfachung der fiinf Koeffizienten der bi-
quadratischen Gleichung und ihrer Diskriminante. 3. Analyse des
Schwingungscharakters. 4. Diskussion des Einflusses verschiedener
konstruktiver Mafnahmen auf die Stabilitit.

Das Hauptaugenmerk ist zunéchst zu richten auf eine Ent-
wirrung des Chaos algebraischer Symbole, das sich eingangs der
Untersuchung zeigt. Am besten geschieht dies durch allm#hlichen
Aufbau auf vereinfachenden Voraussetzungen, die jedoch in hervor-
ragendem Mafe Verinderungen zugunsten einer Anndherung an
wirkliche Verhéltnisse zulassen. Dennoch galt meine Arbeit wesent-
lich der mathematischen Behandlung des Problems. Denn man kann
hochstens schwanken, diese aufzunehmen oder ganz abzulehnen;
ein Mittelweg muf zu falschen Schluffolgerungen fiithren. Doch
legt es die komplizierte Gestalt der Formeln, zu denen man selbst
in den einfachsten Féllen gelangt, nahe, da ohne mathematische
Theorie dem Problem nicht beizukommen ist. Ferner haben sich
die Konstrukteure so einseitig praktischen Fragen zugewandt, dal
zum notwendigen Vergleich zwischen Theorie und Praxis, auf der
andern Seite nicht genug Gewicht auf mathematische Klédrung ein-
schligiger Aufgaben gelegt werden konnte. Schlieflich steht zu
hoffen, daf der vorliegende Stoff aut Einfihrung als Lehrgegenstand
an unsern Hochschulen nicht mehr lange zu warten haben wird,
als Zweig angewandter Mathematik und der Mechanik der Fliissig-
keiten (Hydrodynamik) und starren Korper.

5. Fiir die symmetrische Stabilitit kommen in erster Linie
Daten iiber GroBe und Richtung des Luftwiderstands und iiber
die Lage des Druckmittelpunkts fiir Fliigel bei stetiger geradliniger
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Bewegung in Betracht. Der Einfluf einer der Translation iiber-
gelagerten Rotation des Stampfens ist noch unerforscht. Man hat
ihn in allen bisherigen Stabilitéitstheorien vernachldssigt, und seine
experimentelle Erforschung steht noch nicht in Aussicht.l) FEr
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 fiir den
Flieger, den eine Drehung seines Apparats, zumal beim Landen,
in eine lieikle Lage bringen kann. Die experimentelle Erforschung
mag sich darauf beschréinken, zwei Punkte auf der Bezugsgeraden
des Fligelquerschnitts (meist die Sehne) anzugeben, deren einer
als Drehpunkt unverinderten Druck, der andere unverdnderte
Druckpunktslage ermitteln 146t. HEs werden spiter noch zwei
Methoden fiir die Untersuchung zum Vorschlag gebracht.

Fiir den Awugenblick ist die Schwierigkeit umgangen durch
die Anwendung von Fliigeln geringer Tiefe, fiir welche die Ande-
rungen von Widerstandsgrife, Richtung und Lage bei einer Drehung
vernachldssigt werden konnen. Stabilitdit wird erreicht durch Hilfs-
flichen, z. B. einen Schwanz. Hierfiir wird die Lageninderung des
Druckpunkts verhiltnismifig klein sein. Diese Vereinfachung fiihrt
zur ,Theorie des schmalen Fliigels unter kleinem Winkel“. Von
da aus wird am besten das systematische Studium seinen Ausgang
nehmen, #hnlich wie die Hydrodynamik von der vollkommenen
Fliissigkeit, die Brechnungstheorie der geometrischen Optik von
dem Strahlenbiischel mit kleinem Einfallswinkel oder die kosmische
Dynamik von der elliptischen Planetenbewegung. Demgemil werden
also die Drehungsableitungen und die Anderungen der Druck-
punktslage vernachlissigt, und der Druck proportional dem Sinus
des Anstellwinkels gesetzt oder was dasselbe bedeutet, dem Pro-
dukt aus der relativen Geschwindigkeit und ihrer Normalkomponente.
Eine abschlieBende Uberlegung (,Satz der Unabhingigkeit von der
Hohe*) zeigt, daB die Stabilitit nur in sehr geringem Mafie
(natfirlich immer unter bestimmten Voraussetzungen) von der
hoheren oder tieferen Lage der Fliigel abhingig ist. Die Wahl
zwischen Ein- und Doppeldecker betrifft danach nicht die Stabilitit.

1) Bryan beschrinkt sich mit dieser Behauptung auf das ,,Govern-
ment Laboratory“. Dem Ubersetzer ist aber iiberhaupt keine dahinzielende
Versuchsanordnung bekannt.



Einfithrung und Uhersicht. 7

6. Der Abschnitt iiber ,graphische Statik des Lingsgleich-
gewichts“ nimmt eine Sonderstellung ein. Eine Klirung der Be-
ziehungen zwischen Gleichgewicht und Verdndernng in Antrieb und
Anstellwinkel, durch geometrische Veranschaulichung wird hoffent-
lich dadurch erreicht. Hier bietet sich ausgezeichneter Unterrichts-
stoff fiir die Hochschulen.

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

Das Stabilitdtskriterium hierfiir steht in Einklang mit dem
von Lanchester. Durch Einfiihrung der Gleichgewichts-Beding-
ungen kann dies Kriterium auf verschiedene Form gebracht werden,
worunter eine sich unabhingig 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
fiihrt nur zu den langen Schwingungen, die jedoch fast aus-
schlieflich fiir die Stabilitit von Bedeutung sind.

Die Stabilitdt ist in hohem MaBe abhingig von der Neigung
der Flugbahn gegen den Horizont. Diese bedeutsame GesetzmiBig-
keit ist™ eine Entdeckung von Mr. E. H. Harper; sie gilt fiir
,Symmetrische* und ,unsymmetrische* Stabilitit. Beim Gleitflug
hat dasselbe Flugzeug hohere Stabilitit als bei horizontalem An-
trieb; und vollends beim Steigen geht die Stabilitdt betréchtlich
zuriick; ja sie verschwindet, wenn der Tangens des Anstiegswinkels
den doppelten Wert des Tangens fiir den Anstellwinkel noch nicht
erreicht hat.

Im allgemeinen wichst die Lingsstabilitit mit dem Stirn-
widerstand, und wenn der Schraubenschub eine Funktion der Ge-
schwindigkeit ist, die mit einem Anwachsen derselben abnimmt.
Beide Einfliisse pflegt man zu charakterisieren durch zahlenmifige
Angabe einer hypothetischen Vergrioferung des natiirlichen Gleit-
winkels. Damit wird ein Steigen ohne Verlust der Stabilitdt unter
groferem Winkel moglich.

Unter einem ,doppelt tragenden System“ wird im folgenden
Tandemanordnung von zwei Fliigeln oder ein Fligel mit tragendem
(statt wie vorhin mit neutralem) Schwanz verstanden. Fiir die
Stabilitdtsuntersuchung von Mehrdeckern werden ,Flichen iiber-
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einander“ durch eine von gleichem Inhalt ersetzt.!) Es wird gezeigt,
daB, unbeschadet der Richtigkeit der Rechnung nach dem ,,Prinzip
der gleichwertigen Systeme“, es gelingt, ein ,doppelt tragendes
System“ durch einen Fliigel mit neutralem Schwanz zu ersetzen, wo-
bei beide Systeme gleiche Stabilitits- und Gleichgewichtsbedingungen,
ja sogar gleichen gesamten Fldcheninhalt haben.

Ohne diese Vereinfachung bringt die Stabilititsrechnung des
doppelt tragenden Systems aulierordentlich schwerfillige Formeln
mit sich. — Fir den angehenden Mathematiker liefern die Ver-
hiltnisse der gleichwertigen Systeme und ihrer Unverdnderlichen
interessante Anwendungen der Determinanten.

Vom konstruktiven Standpunkt hat der neutrale Schwanz dem
tragenden gegeniiber den Nachteil, daf er in grioBerem Abstande
vom Fliigel angebracht werden mufBl. Auf der anderen Seite hat
vermutlich das Flugzeug mit neutralem Schwanz die griBere Trag-
fihigkeit, weil in Wirklichkeit der Druck auf die Schwanzfiliche
vom Strémungsbild um das Tragdeck abhingt. In den folgenden
Abschnitten haben andere Umstinde Beurteilung gefunden: Schub-
richtung, die nicht durch den Schwerpunkt geht, Druckpunkts-
verschiebung bei Anderung des Anstellwinkels, Fligelwolbung, Zihig-
keits- und Reibungswiderstand, Flichenrauhigkeit, Abweichung vom
Sinusgesetz des Widerstands, Einfluf des Tragfliigels 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 Erdrterungen, die der Gegenstand schon
erfahren hat, mdchte ich kurz die Wirkung der Druckpunkts-
Verschiebung besprechen. Es sind zwei Fille zu unterscheiden:
Wenn die Stabilitit 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 beriick-
sichtigen. Die Stabilitit eines einzelnen Fliigels ist jedoch davon
vollstindig abhiingig.

Werden Stabilitits- und Gleichgewichtsbedingungen in Be-
ziehung gesetzt, so erweist sich die Stabilitit des Flugzeugs mit

1) Eiffel zeigt a. a. 0. (Lit. 4), daB diese Substitution nicht ganz
richtig ist, dafi vielmehr infolge der gegenseitigen Beeinflussung iiber-
einander befindlicher Tragdecks mit einem ,Flichenverlust“ gerechnet
werden muB. Der Ubersetzer.
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Schwanz unabhingig von der Geschwindigkeit; die des schwanzlosen
Fliigels sinkt mit steigender Geschwindigkeit. Die Anordnung eines
Schwanzes wird somit als wirksamstes Mittel zur Sicherung in-
hdrenter Lingsstabilitit bestéitigt.

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

Es wird weiterhin dargetan, daB ein Dreiflichen-System, z. B.
ein Tragdeck mit flacher Schwanz- und Kopfflosse, unter Umstéinden,
besonders beim Steigen, héhere Stabilitit zeigt, als ein Zwei-
flichen-System.

Somit erscheint die mathematische Theorie keineswegs auf die
einfachsten Formen des Flugzeugs beschrinkt, vielmehr kann sie
auf jede mogliche konstruktive Anordnung angewendet werden,
sobald verldfliche Daten zur Hand sind. Ohne Ausnahme gestattet
sie zu beurteilen, ob eine MaBnahme zur Erhohung der Stabilitat
beitrdgt oder nicht. Eingangs der Untersuchung ergiebt sich, daf
eine gewisse Determinante verschwindet, und die zun#chst sehr
verwickelte Rechnung gestaltet sich dadurch wesentlich einfacher.
Bei der Erorterung des Dreiflichen-Systems wird nachgewiesen, daf
die Determinante nicht mehr verschwindet und damit die Stabilitit
wichst.

8. Die ,unsymmetrische® Stabilitit bietet schwierige Probleme
in allerhand interessanten Formen. Die Kriiftepaare, die hier bei
Drehungen auftreten, hingen von der Breite der Fliigel, nicht von
ihrer Tiefe ab. Sie sind im Gegensatz zu vorhin nicht vernach-
lassigbar, sondern von betrdchtlicher Bedeutung. Um hinreichend
genaue Ausdriicke dafir zu erhalten, ist eine Annahme iiber die
Druckverteilung zu treffen, die noch zur Definition des einfachsten
Falles: ,schmale Fliigel unter kleinem Winkel“ gehort. Die
Storung des Gleichgewichts riihrt von den hinlinglich bekannten
Kippmomenten her und wird durch Flichenverwindung oder Hilfs-
fligel (Klappen) anfgehoben. Die Wirkung der Fliigel, der Kiel-
flossen, der Hilfsfliigel oder Klappen und schlieflich einer \/-formigen
Anordnung der beiden Tragdeckhilften 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 Lingsstabilisierung dient, spielt fiir die
Seitenstabilitdt keine Rolle; sie sei denn von betrichtlicher Breite.

Wird nur eine Kielflosse angeordnet, so sind zwei der Stabili-
titsbedingungen nur sehr schwer zu befriedigen. DBefindet sie sich
vor und in fast gleicher Hohe mit dem Schwerpunkt, so ist eine
Bedingung erfiillt und die andere nicht; umgekehrt, wenn sie sich
in derselben Hohe hinter dem Schwerpunkt befindet. Die Stabili-
sierung gelingt durch Anordnung der Flosse ein wenig vor und
weit iiber dem Schwerpunkt; aber schon eine geringe Bewegungs-
dnderung ist fahig, die Stabilitit aunfzuheben, so daf die angegebene
MaBnahme anfechtbar erscheint. Jedenfalls erhellt aus der Erodrte-
rung, daf die meisten ausgefiihrten Flugzeuge nicht seitenstabil sind.

Doch ist die Aufgabe leicht durch Anordnung zweier Flossen
zu losen. Hier ist der Unterschied zu besprechen, der zwischen
der Wirkung mehrerer Flossen und ihres Ersatzes durch eine Fléiche
von gleichem Iphalt im resultierenden Druckpunkt besteht; dabei
wird die Verinderung des Trigheitsmoments beriicksichtigt. Der
horizontale Abstand zweier Flossen ist von hoherem EinfluB als der
vertikale.

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

Befinden sich die Flossen in dem Niveau des Schwerpunkts,
so muf ihr resultierender Druckpunkt vor diesem liegen; doch nur um
ein geringes, indef der Abstand beider Flossen tunlichst groffi zu
wihlen ist. In dieser Form wird das Flugzeug beim Anstieg in
horizontalem Flug und bei mifiigem Abstieg stabil sein; es vierliert
jedoch die Stabilitdt und kommt in Gefahr zu kippen, beim Gleit-
flug unter doppeltem, natiirlichem Gleitwinkel oder gar noch steilerem
Abstieg.

Ein dritter Typ, den gleich dem obengenannten zuerst Mr.
Harper untersucht hat, hat eine senkrechte Schwanzflosse und eine
Kielflosse direkt iiber dem Schwerpunkt. Der Abstand des Schwanzes
darf dann nicht zu klein sein. Es zeigt sich Abnahme der Stabili-
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tit beim Anstieg, so daf hierbei wiederum ein bestimmter Winkel
nicht tiberschritten werden darf. Weiterhin werden die ,, unsymmetri-
schen“ Schwingungen charakterisiert und der Einflu von Stirn-
widerstand, Doppelschrauben-Antrieb, Reibung und Fliigelwilbung
besprochen.

Dann werden Hilfsfliigel, Klappen oder drehbare Fliigelenden
der Betrachtung unterzogen, und schlieflich \/-formig aufgebogene
Fliigel: Antoinette-Typ. Man neigt dazu, ein Klappenpaar mit einer
Kielflosse fiir gleichwertig zu halten; das ist jedoch nur unter be-
stimmten Bedingungen zuldssig, z. B. wenn die Klappen in der
Flugrichtung liegen oder in gleicher Tiefe mit dem Schwerpunkt.
Die zwei folgenden Betrachtungen hat Mr. Harper beigesteuert.
Die eine betrifft ein Flugzeug mit Klappen. die andere den Antoi-
nette-Typ mit seinem \/-férmig angeordneten Tragdeck und einer
senkrechten Schwanzflosse. Es ergab sich Stabilitit auf zwei Arten.
L&t man den Schwanz aufier Acht, so geniigt es, den Winkel-
scheitel des Fliigels iiber den Schwerpunkt zu legen (ohne dabei
ein bestimmtes MaB zu iiberschreiten). Geschieht dies nicht, so hat
man dem Schwanz eine gewisse kleinste Linge zu geben. Auf die
eine Art nimmt die Stabilitdt beim Abstieg, auf die andere beim
Anstieg ab, so daf durch geeignete Kombination beider MaBnahmen
die Stabilitéit unabhéingig von der Bahnneigung gemacht werden kann.

9. Die Schlufbetrachtung gibt keine Ubersicht des Werks, da
diese schon jetzt vorweggenommen ist, sondern beschidftigt sich mit
der Frage vom Vor- oder Nachteil inhérenter Stabilitéit, deren Be-
handlung ja am Tage ist.

Indessen stehen aber immer noch Beitrige aus, die die Losung
des Problems zu einer endgiiltigen gestalten konnten. Stoff fiir
diesbezligliche Untersuchungen wird im letzten Kapitel geboten.
Wihrend auf der einen Seite Versuche erforderlich sind, erhellt
andrerseits, daf noch viel rein mathematische Arbeit zu leisten ist,
lediglich in dem Sinne, die Schlufifolgerungen der Rechnung unter
bestimmten Voraussetzungen zu ziehen. Noch immer ist ja der
Glaube verbreitet, die Methoden exakter Wissenschaft seien fiir den
vorliegenden Gegenstand unzulinglich wegen der Unsicherheit der
notwendigen Grundannahmen. Jedoch hat wohl diese allgemeine
Unsicherheit ihren Grund eher darin, daf die Mathematiker diesem
Problem noch nicht so viel Interesse, wie anderen #hnlicher Art,
entgegengebracht haben.
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10. Im vorletzten Kapitel werden einschligige Untersuchungen
anderer Autoren mitgeteilt und besprochen. In einigen Féllen haben
zu weitgehende Voraussetzungen zu falschen Schluffolgerungn Anlaf
gegeben. So begegnet man mehrfach der Anschauung, seitliche und
Richtungsstabilitit gesondert behandeln zu kinnen. 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 Klirung, die das Problem der Stabilitit
in diesem Buch durch die mathematische Behandlung erfihrt, konnte
schwerlich bei der Mannigfaltigkeit der Erscheinungen durch noch
so zahlreiche Frfahrungen erreicht werden. In gleicher Weise wie
etwa ein Versuch, die Planetenbewegungen ohne die Grundgleichungen
der Dynamik und das Gravitationsgesetz zu erkldren, auf fast un-
iiberwindliche Schwierigkeiten stoBen wiirde. Aus einfachen Uber-
legungen den Einfluf der Bahnneigung auf die Stabilitit abzuleiten,
diirfte nicht leicht sein. Immerhin wurde ein Versuch dazu ge-
macht.

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

Als Zweig hoherer angewandter Mathematik ist die Lehre
von den DBewegungen der Flugzeuge hinlinglich vernachléssigt
worden.

Vage Behauptungen beherrschen immer noch die Ansichten
iber Stabilitit. Das Problem erfordert dringend systematisches
Studium wund eine Entwicklung parallel den Richtlinien anderer
Zweige der Mechanik und mathematischen Physik. Nur durch Mit-
arbeit der Hochschullehrer kénnen die unerfreulichen Verh#ltnisse
gebessert werden. Auch fiir pidagogische Zwecke eignet sich der
Stoff ausgezeichnet; er bietet Anwendung von Determinanten, von
Niherungsverfahren, Bestimmung gleichwertiger Systeme. Schliefi-
lich werden, Schritt fiir Schritt, Verbesserungen eingefiilhrt, bei
denen man sich nicht aus praktischen Uberlegungen beschrinken zu
lassen braucht; ja die vielleicht einen Genanigkeitsgrad zu erreichen
gestatten, der iiber den konstruktiv erforderlichen hinausgeht.

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

‘Wen der Ehrgeiz treibt, ein Jahr oder gar noch lidngere Zeit
dem systematischen Studium der Hydrodynamik zu widmen, wird
wenig Aussicht haben, auf ein Problem zu stofien, selbst wenn er
auf seine praktische Bedeutung keinen Wert legt, das nicht schon
einmal erirtert worden wire, so dafi er sich ihm, in der Hoffnung,
eine bemerkenswerte Losung zu finden, nidhern diirfte. Das vor-
liegende Buch hingegen bietet eine Menge Aufgaben, bei denen nicht
die Unmdglichkeit, sondern hochstens Umfang und Eintonigkeit der
Losung zu fiirchten sind. Es ist daher dringend zu wiinschen, da8
die Zahl derer, die sich mit dem Problem beschiftigen, bald nicht
mehr an den Fingern abzuzihlen sei.

12. Man wird vielleicht Beispiele vermissen. Durch Anwendung
der Formeln und Methoden auf ausgefiihrte Flugzeuge, deren Dimen-
sionen ja aus Verdffentlichungen in Zeitschriften und Handbiichern
entnommen werden konnen, lieflen sich eine Unzahl bilden. Es
wire sicher von manchem Leser begriifit worden, wenn hier einige
durchgerechnet worden wiren. Die Rechnung ist indessen so einfach
und schon mit geringen Kenntnissen durchzufiithren, daf man sich
nicht auf die Bestimmung des Stabilitéitskriteriums zu beschrénken
braucht.  Vielmehr sind die Xoeffizienten 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
Stabilititsbedingung auffer Acht zu lassen, so wird er sich von dem
Einfluf dieser Mafnahme zahlenmifBig Rechenschaft geben konnen.
— Jeder neue Apparat bietet ein neues Beispiel; so wiirde irgend
eines aus diesen Tagen bald sein Interesse verlieren. Fiir Lings-
stabilitit hat seiner Zeit Mr. Williams in unsrer gemeinsamen
(oben angefiihrten) Arbeit aus dem Jahre 1903 einige Fille durch-
gerechnet,
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I1. Elementare Beziehungen.

Die allgemeinen Bewegungsgleichungen.
13. Bei der Untersuchung der Bewegungen des Flugzeugs gehen
wir von den Grundgleichungen der Dynamik starrer Korper aus.

Mit dem Ursprung im Schwerpunkt bringen wir ein rdumliches
rechtwinkliges Koordinatensystem mit dem Flugzeug in starre Ver-
bindung (siehe Fig. 1 und die Anmerkung 1 des Ubersetzers); ein

5 Da von der Wahl des Koordinatensystems in hohem Mafle An-
schaulichkeit und Einfachheit der Bewegungsgleichungen abhingt, erscheint
es dem Ubersetzer nicht iiberfliissig, die getroffene Wahl zu begriinden.
Die einzige Voraussetzung, die keine Beschrinkung der allgemeinen
Gilltigkeit der Theorie zur Folge hat, ist die Annahme, daf das Flugzeug
eine Symmetrieebene besitze. Dafl diese mit der x-, y-Ebene des im
Flugzeug festen Koordinatensystems x, ¥, & zusammen zu fallen und die
x-Achse in der Flugrichtung zu liegen habe, dariiber besteht wohl kein
Zweifel. Die y-Achse wurde nach unten, statt wie in der analytischen
Geometrie der KEbene nach oben gerichtet, damit die Komponenten des
Luftwiderstandes — Stirnwiderstand X und Auftrieb ¥ — mit gleichem
— als verzdgernde Krifte also negativem — Vorzeichen in die Gleichungen
eingehen. Die Beschleunigung der Schwere wirkt somit in positiver
Richtung. Fiir die Wahl der Richtung der z-Achse nach links (Backbord)
war es in erster Linie entscheidend, daf dadurch ein rechtshéindiges
Koordinatensystem entstand, das jetzt fast allgemein bevorzugt wird. Daf
Winkel ¢, w, 9 mit positiver Tangente iiz[—— dar  dyr

o dy, ds dx
(dabei ist das Koordinatensystem ay, ¥7, 2y zum Unterschied mit dem im
Flugzeug festen Koordinatensystem x, ¥, = nur sich selbst parallel zu
verschieben), ist Voraussetzung der analytischen Geometrie. Daraus folgt
bei Gebrauch eines rechtshindigen Koordinatensystems, daf Winkel,
Winkelgeschwindigkeiten und Winkelbeschleunigungen entgegen dem
Uhrzeigersinn positiv zu zihlen sind. Gleichgiiltig ob Linkssystem oder
Rechtssystem gewihlt und damit der Uhrzeigersinn als positiv oder negativ
bezeichnet wird, immer sind Drehmomente positiv, deren Buchstabenfolge
mit der gebriuchlichen Formel ,Kraft > Hebelarm“ nicht alphabetisch
(also im Produkt ,Hebelarm X Kraft“ alphabetisch) ist; also positiv (Winkel
vergrofernd) X .z, Y.x, Z.y; negativ: X.y, Y.z, Z.x.

Die Symmetrie hat zur Folge, daf die Zentrifugalmomente, deren
Ordinatenprodukte 2 enthalten, verschwinden und somit ist die &-Achse

positiv seien
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zweites Koordinatensystem mit dem Ursprung im Schwerpunkt ist
nur bei horizontalem stetigem Flug mit dem ersten in Deckung
und bleibt seiner ersten Lage im Raum immer parallel. Das erste
System wird mit x, ¥, 5, das zweite mit x;, ¥, 2; bezeichnet.

Fig. 1.

Nach Drehungen des starren Kirpers um die Winkel g, &, ¢1)
und um die Achse y,, 2;, x; sind die neuen Ordinaten x;, ¥,, 2; eines
Punktes mit den Ordinaten x, v, 2z bestimmt durch das folgende
Schema: 1)

freie oder Haupttrigheitsachse; gelingt es auch noch, das dritte ,Zentrifugal-
moment“ W= [dG.x.y zu Null zu machen, so sind auch x und y freie
Achsen und die Gleichungen fiir die unsymmetrischen Schwingungen ver-
einfachen sich in hervorragendem MaBe. Es erscheint jedoch nicht von
Vorteil, die x und y durch Drehung um z, mit den freien Achsen zur
Deckung zu bringen, da dies erneute Projektionen von Geschwindigkeit
und Kriften verursacht.

1) Die genannten Winkel sind nicht mit den gewdhnlich in gleicher
Weise bezeichneten ,Kulerschen Winkeln“ zu verwechseln. Denn diese
entsprechen Drehungen zuerst um die z-Achse, dann um die x-Achse und
schlieflich um die so erhaltene neue 2-Achse. Verfasser hat diesen Gebrauch
verlassen, da sich kleine Drehungen um y nicht durch kleine Werte der
,Eulerschen Winkel“ darstellen lassen; [fiir die Reihenfolge der Drehungen
(zuerst um die y;-, dann um die 27, schlieBlich um die xr-Achse) war es
offenbar mafgebend, daB die Ordinaten der zuerst benutzten Drchachse
sich besonders einfach transtormieren lassen. In diesem Fall war es von
Bedeutung, fir die Komponenten des Gewichts zu cinfachen Ausdriicken
zu gelangen. Der Ubersetzer).
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Elementare Beziehungen.

Y

xr | cos.cos$

sin ¢ . ginyp
—Cco8¢g.co8 1y .8inY

cos ¢ . 8in g
+4sing.cosa.8in g

r sin ¢

co8 J.cos ¢

—co8 §.8in ¢

2 |—siny. cosY

sin ¢ . cosp
+-cosp.8in y . 8in 9

C0S ¢ . CO8 Y
—sging.siny .s8in &

Andert sich der Kurs nicht, so wird mit ¢ =0 (cos @ =1,

gin ¢ == 0) die Transformation viel einfacher: 2
x y ¥
xr cos 9 —sing.cos ¢ sin$.sin ¢
Ir sin & cos8 & . Cos ¢ —cos §.8in ¢
2y 0 sin ¢ €08 @

Es ist ohne weiteres einleuchtend, daf die Winkelgeschwindig-

ay

. dy 3
keiten -d?! 72‘7 W

Fig. 2.

des Kérpers um die x;-, y,-, z-Achsen zu

den Winkelgeschwindigkei-
ten um die am Flugzeug
festen Achsen p, ¢, » in den
gleichen Beziehungen stehen,
wie Ordinaten xy, ¥;, 2y zu
entsprechenden Ordinaten x,
Y 2

14. Bezeichnen /, m, n fiir
den Augenblick das statische
Moment der Bewegungsgrofe
(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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G- (gd2t+u~1g—v) = Summe der Kriifte in Richtung der
x-Achse (3)

entsprechend fiir ¥ und s.
Fiir die Berechnung der Drehungen miissen zuniichst die
Ausdriicke fiir /, m, » angegeben werden, die wegen des Verschwindens

der beiden Zentrifugalmomente ungleich in der Form sind.

I=1.p—W.q
m=J.q—W.p 4)
n=K.r
\Tunist
g.n_r.m_ —
z. dt+ Tz Drehmoment um die x-Achse (5)

entsprechend fur y und 2.

15. Unter Beriicksichtigung des negativen Vorzeichens der
vom Luftwiderstand herrithrenden Krifte von der absoluten Grife
XY Z und Drehmomente L M IV, die einer eingeleiteten Drehung
entgegenwirken, mit den Komponenten des Flugzeuggewichtes, die
nach der oben gegebenen Transformation berechenbar sind, und mit
der Voraussetzung, daf der Schraubenschub S in der Richtung x
am Hebelarm y = s wirke, konnen die Bewegungsgleichungen unter
Elimination von /, m, # geschrieben werden:

G(g dt+——%’)= G .sin 9 —X+S5
G(g 77 ——P;_Tw)= G.cosd.cosp—Y (6)
G <g dt+%}—%)=—G.cos&.sin¢-Z

IE% gdt+(1{ ner ’+W% -7

I w0 T L -y )

K%:ﬁ +(]—1)%—W-@;—9"—)=—N—s.s

Dabei ist, wie ersichtlich, die Kreiselwirkung der Trieb-
schraube und die Reaktion des Antriebsmoments nicht berticksichtigt;
Wirkungen von Bedeutung, die in spéiteren Untersuchungen zu er-
drtern wiiren, die sich jedloch durch Anordnung zweier gegenldufiger
Schrauben aufheben lassen.

Bryan-Bader, Stabilitit. 2
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Stetige Bewegung und kleine Schwingungen.

16. Das Flugzeug gleite mit gleichformiger Geschwindigkeit u,
unter dem unverinderlichen Winkel 9, mit konstantem Schub S,.
Besteht Gleichgewicht, so sind #, v, w, p, ¢, » gleich Null, und die
Bedingungen des Gleichgewichts lauten:

0=G.Sin30—X0+So
O=G.cos %, —Y,

O= — Z,

O= ___Lo (8)
0= -~ M,

0= —No— S,.5

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

Schlieit der Schub mit der x-Achse den Winkel ¢ ein, so wird
S, in der ersten Gleichung mit cos ¢ reduziert und auf die rechte
Seite der zweiten Gleichung tritt ein Glied 4 S, .sin ¢ hinzu.

Beginnt nun infolge irgend einer Stérung das Flugzeug kleine
Schwingungen zu vollfiihren, so wird die vordem stetige Geschwindig-
keit #, um kleine Betréige #» ab- und zunehmen nach einer bestimmten
Gesetzméfigkeit in der Zeit und ebenso werden v, w, p, g, » und
damit ¢, y, 9 periodischen Anderungen unterliegen. Nach der
Theorie der unendlich kleinen Schwingungen sind Produkte und
Quadrate der kleinen Anderungen u, v, w, p, ¢, r von hoherer
Ordnung klein und somit zu vernachlissigen.

Die Grifien X, Y, Z, L, M, N sind Funktionen von #, - #,
v, w, p, q, v und konnen fiir kleine Schwingungen als lineare
Funktionen ihrer Unverdnderlichen und der Ableitungen (Differential-
quotienten) nach diesen geschrieben werden:

X=Xo+uXu+v.Xo+w. Xp+p. X, +¢.X;+7. X (9

Diese allgemein gebrduchliche Annahme bedeutet eine Kin-
schrinkung, deren Erérterung jedoch zu weit fiihren wiirde.

Periodische Stérungen durch Béen und Wirbel kénnten durch
Einfithrung weiterer Variabeln als Funktion der Zeit in die Bewegungs-
gleichungen zur Berechnung erzwungener Schwingungen Anlag§ 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 Verinderlichen XY ZL M N nach jeder der
6 Geschwindigkeiten # v w p g 7 (zum Zwecke einer ersten Ann#herung
durch eine lineare Funktion) zu differenzieren (abzuleiten) sind, gibe
es 36 Ableitungen. Wegen der Symmetrie des Flugzeugs zur
x-y-Ebene 1ifit sich diese Zahl jedoch auf die Hilfte vermindern:
denn XY IV sind offenbar unabhingig von w, p, ¢; und ZL M
von #, v, . Andernfalls hitte ein kleines Riicken w von rechts
nach links, wenn X, z. B. positiv wire, ein Anwachsen w . X, des
Stirnwiderstandes, eine Bewegung von links nach rechts jedoch ein
Abnehmen — w . X,, zur Folge. Oder wenn Z, von Null verschieden
wire, wiirde bei einer Drehung um die z-Achse ein seitlicher Luft-
widerstand 7 .Z, wachgerufen, der bei einer Umkehrung des Dreh-
sinns natiirlich sein Vorzeichen dnderte. Es mige dem Leser anheim
gestellt werden, sich die Richtigkeit der Behauptung noch fiir andere
Fille zu veranschaulichen.

Schlieflich konnen fiir kleine Winkel die Sinus diesem selbst,
die Cosinus der Einheit gleich gesetzt werden. Wenn der ver-
inderliche Betrag von 4 mit & bezeichnet wird, ist daher:

sin J = sin Jy + &. cos Py, €S J = cos F, — &.8in Fo.

‘Wenn wir dann noch den variabeln Betrag des Schrauben-
schubs S mit ¢ S benennen, wiihrend Lage und Richtung unver-
dndert bleiben, nehmen die Gleichungen (2) bis (7) die Form an:

d
G 2 =G .(sin Fo+¢.co8s%)+ So+JS
g —Xo—uXu—v. X, —r X,

dv 7. Up
G.(/ff-}- >=G.(c0s&o—s.sin30)
g.at & —Yo—uYi—0v.Y,—rY, (10)
G . <,d7w_z;f@)=_g_¢_cow,,
g.dt g
—Zo—wZv—p.Zy—q.2Z,

ETt— g"'d'}=—Lo—w.Lw'_p.Lp'_q.Lq
dq ap
8y P M, —w My—p.My—q. M,
K-g_;t =—(So+095).s

—No—u.N,—v.Ny—r N,
2*
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Setzen wir die Gleichgewichtsbedingungen ein und beachten
das Vorkommen der Variabeln #, v, » und auf der anderen Seite
von w, p, ¢, so ergeben sich von selbst zwei Gruppen:

du

G-—g’% =G.s.co0sP+0S—u.X,—v. Xy —7r.X»
d U

G. —'%Z—‘%)=—G.S.Sin\9'o"‘—u,xl—y‘Yv_r.Yr (12)

KQL:Z;‘ =_‘S.d\S —M-NN_W.NU'—?',N,.
Und:

G(Qa%—q%) =—G.p.cosS—w.Zy—p.Zp—q.2Z4
dp dg

]EW—W g.di —w.Le—p.Ly—q.L,(13)
dq dp

j'ﬁ_ edtT —w.Mo—p.My—q.M,

Die erste Gruppe umfaft die symmetrischen oder Léngs-
schwingungen: Stofen #, Wogen v und Stampfen ». Die zweite Gruppe
lift die Gesetze der Quer- oder Seitenschwingungen ermitteln, die
den iibrigen Freiheitsgraden entsprechen: Riicken w, Schlingern p
und Gieren g. Da keines der gebrduchlichen Beiworte die Untrenn-
barkeit dieser drei Bewegungen eindeutig wiedergibt, und, wie gesagt,
dieser Umstand unbedingt zu beachten ist, kam schon oben die
Bezeichnung , unsymmetrische“ Schwingungen zum Vorschlag. Wenn
dennoch das Wort Seitenschwingungen im folgenden der Kiirze
halber bisweilen gebraucht wird, so ist es nur in diesem umfassenden
Sinne zu verstehen.

Symmetrische Schwingungen.
Kriterium der Liingsstabilitit.
18. Zwecks Untersuchung der symmetrischen Schwingungen
setzen wir #, v, r und ¢ proportional e*t; dann wird:
du d dr dy ds

v
AW‘:Z‘M’ —d7=lv, W=l.1’, 1’=‘37=W=)~8 (14)

Die letzte Gleichung besagt 7 = A.¢; der folgende Ansatz
gestaltet sich jedoch einheitlicher, wenn wir fiir ¢ #/A setzen. Da-
mit kommen die Gleichungen (12) auf die Form:
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(G.é—{—Xu).z/t—{—Xu.vﬁ—(‘—l—Gwcos{}o—i—Xr).r =dS

Yu.u—{—(G . %—i—Yu).v—l—(% - sin Jy + G - ?—FY,~>.7=O 15)
S \

Nu.st+ No.v +(K-£—+N,-).r — —s.8S

‘Wenn wir zunichst den Schub S als unabhingig von der
Marschgeschwindigkeit voraussetzen, so haben wir den einfachsten
Fall vor uns; spiter wird auch noch dieser Einfluf zu erdrtern sein.

Mit d.S werden die rechten Seiten der Gleichungen zu Null
und die Koexistenzbedingung der 8 Gleichungen mit 3 Unbekannten
und ohne absolutes Glied (gleichwertig 3 Gleichungen mit 2 Un-
bekannten) ist das Verschwinden der Determinante ihrer Koeffizienten:

A G
G - g—|— X, Xo, D o + X
Y G- Ay, O osmgt6 L4y, | =0 6
iy g vy 7 0 g r J
A
N, N, K-2 N,
g +

‘Wenn wir noch eine Zeile oder Kolonne (am besten die letzte
Kolonne) mit A multiplizieren und die Determinante entwickeln,
ergibt sich eine Gleichung vierten Grades fiir A:

AM+B.B+C.22+D.A+E=0 a7
worin :
A=K.G?
B:g=K.G.(Xu+Y)+ G2 N,
C:g2=K.(Xu.Y}~XU.Yu)+G.[(YU.NT—Y,-.N,,)

+ (Xu. No— X . N —Gr%-m
D:igt=X,.Yy.No—Y, . N)+ X, . (Y. N =Y. N,)

X (VN Yo  N)+G -2 (X Ve (18)

— Xu. N+ % - (NVu . cos Sy — NV, . sin 3)

E:g4=% “[—cos o . Y. Vo — Yo . Ny) — sin %
(XuNu_XuNu)]
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Nennen wir die Determinante:

X. X X,
Yu Yv Yr } = ./
N. N, N,

und die Unterdeterminante von X, #x, Y, ry usf. und geben ihnen
das entsprechende Vorzeichen derart, daf

Xu.ux + Xy . vx + Xo . rx = 4,

so vereinfacht sich (18) zu:
A = K.G%
B:g =K.GXut Y)+ G N,
Cig*=K.ry+Gux+oy)— G- 2. N,
o G g (182)
D:gb=4d+6G- ra rY_I-E (Vi - cos Fo— Ny - sinFo),

E 1 gt= —g—(rx-cos{)a— TYSin&o)-

19. Bedingung der Stabilitit ist es, daf alle vier Wurzeln
der biquadratischen Gleichung fiir A im reellen Teil negatives Vor-
zeichen haben, was ohne weiteres aus der Annahme der Pro-
portionalitit von u, v, » mit *¢ folgt. Sind 4,, 4,, 4, 4, die Wurzeln,
so erscheinen #, v, » in der Form

l.ehtt . ekt 4 [, ekt [, . el

Dabei sind die Konstanten /Z;, Z, /5, /, durch Anfangsbedingungen
bestimmt.

Wiire eine Wurzel reell und positiv, so wirde ¢*¢ mit der
Zeit wachsen, die Storung sich also vergrdfern und den Flug
instabil gestalten.

Umgekehrt nimmt fiir reelles negatives A die Storung
aperiodisch ab.

Existiert jedoch ein Paar komplexer Wurzeln:

h=p+v. 4 Ao=pu—v.1,
so handelt es sich um eine periodische Bewegung, deren Amplitude

zu- oder abnimmt, je nachdem g positiv oder negativ ist. Die Kon-
. mt+n.t
stanten / sind dann ebenfalls komplex; setzen wir /; = — 3

1

m—in.1 .
y 80 ist
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t.eht ekt =] ety Dt =)t
— bt ([, . ev it ], g—r.ity
evit_l_e—-r.it Loev.it — grilt
=ett \m-—-y——tu-i-
2 + 2
=ett (m.cosv.t—n.sinv.t).

?

Die Bedingung, daf der reelle Teil der Wurzeln der biquadratischen
Gleichung negativ ist und damit Stabilitit anzeigt, hat Routh be-
stimmt. (Die Dynamik der Systeme starrer Korper. Ubersetzt von
Schepp. Teubner 1898. II. Band. Seite 223) Es wird gefordert,
daB 4 B CD E und die Determinante () von gleichem Vorzeichen
sind, wobei Q definiert ist durch:

1 24 B C)
=5 B C D ;,=BCD~-EB— 4D 19)
C DZE[

Der Beweis moge a. a. O. nachgesehen werden; eine teilweise
Priifung gelingt uns jedoch schon hier, wenn wir den Fall betrachten,
wo der reelle Teil eines Wurzelpaares gerade verschwindet. Mit
=4 v.4 ly=—wv.7 wird A2=—>% und durch Trennung der
imagindren und reellen Teile der Gleichung (17) gibt diese zwei
Gleichungen:

AM+C.2+E=0 wd B.23+D.A==0.

D
Die letzte liefert 12 = -5 und durch Einsetzen in die erste:

D2 D
oder: BCD—FE.B*—A4D*=0.

Womit ja eben durch Q = 0 der duBlerste Fall charakterisiert ist,
da positives 4 auch positives O erfordert. Das Stabilititskriterium
darf somit auf die Form gebracht werden:

B D :

C-—E-E—A-B>O. (19a)

Wie ersichtlich, muf fir positive Werte 4 B D E auch C positiv
sein.

Unsymmetrische Schwingungen.
Bedingung der Seitenstabilitiit.

d .
20. Die Winkelgeschwindigkeit 79; ergibt sich nach Gleichung (1)

aus p, g, r wie folgt:
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%=p.cosw.cos0+q.sinq).sinw—q.cosgp.cosw.sinﬁ

+r.cosgp.sin(/)—}—r.sinq).cosw.sin{).
Fiir kleine Winkel ¢ und y:
d
d—q; =p.co8d+qg. 9. Yy—gq.sinId+r. Y4 r.¢.sin Y.

Unter Vernachlissigung der Glieder, die von hoherer Ordnung klein
sind, mit G = I, + &:

d
79;=p.cos30 — g . sinJ.1)

Wir setzen wieder w, p, ¢ und ¢ proportional ¢* und erhalten ¢
als Funktion von p und ¢ aus:

d
~?=l.q)=p.cos&o—q.sin{}o. (20)
Die Gleichung (13) liefert

yl G
(G-§+Zu,)w+<7 - €08 Fo? - Zp)p

+(—G-?—%-sin&o.cos00+Zq).q=O
Lw.w+< 1-£+Lp)p +(—W-i-+1:q)q=o
i i (21)
Mv.w+<—W~§+Mp).p+< g —{—Mq)q=0.
Die Koexistenzbedingung ist ausgesprochen durch:
G-é-i—Zw, G .. cos 32+ 7, —G-?—%~sin&o.cosﬁo+Zq (22)
i i —
+Lu'7 I E"‘Lp, —W§+Lq -
A i
+ M., —VV-‘—é;-I—Mp7 j-§+Mq

Nach Multiplikation (am besten der ersten Zeile) mit 1 ergibt sich
abermals eine Gleichung vierten Grades in A, deren Koeffizienten
zum Unterschied von denen der LiAngsschwingungen durch den
Index s (Seitenstabilitit) bezeichnet werden.

1) Verfasser ist an dieser Stelle ein Fehler untergelaufen. der vom
Ubersetzer durchgehends verbessert wurde.



Unsymmetrische Schwingungen. 25

A, =G ([J—W?
Boig = Zo(. ]~ W)+ G (L. My+] L+ W(Ly + My)]
Cs 3g2=ZW[[MQ"{‘j-LP"i"W(LQ‘f‘M?)]"'G(LP~M1—Lq~Mp)

— Z, V. M+ ] L) — (z,l-—c;-?‘g W L + 1. M)

Dy: g8 =Zu(Ly- Mo—Lq. M)+ Zp (Lo Mo =My L) (23

Uy

+<zq—c . E) (L . My — L, My)
—}—g W Lo+ 1. M) sinG,.co8%, — (] . L+ . M,)
€08 %]
Es :g4 == %[(Lq . MU _i‘ MI . Lw) 00521()'0 - (.Lw . Mp i MLC . Lp)
sin 9, . cos Y.
Bezeichnen wie frither in der Determinante:
Zu Zp Z, I
Ly L, L,
Mv Mp Mq
wz, pr u.s. i die Unterdeterminanten von L, Z,, so erhalten wir
fir die Koeffizienten die einfacheren Ausdriicke:
As=G.(I.[~0m

Bs:g=ZW.(I.]—W'Z)—I—G.[1.M1+j.Lp—{—W.(Lq

dg=

+ My)]
Uo
Cs: ‘-’=[.]§L+j.qM—W.(qL+p31)+G.ZUZ+G'E
(.M. +W. Ly (28a)
Ds:g3=4/s—(}-1§-qz+§-cos&o [(1.sin 3 — W,

€08 o) My + (W sin %o — J cos o) L]
E;: gt = g €08, (pz.cos o — gz .sin ).

Bedeutet wie vorher
Os=B;.C;.Ds — A, . D2 — E,. B2, (24)
so ist es Bedingung der Seitenstabilitit, daf
As Bs Cs Ds Eg und Qs

positives Vorzeichen filhren, da A4s nach Lehre der elementaren
Dynamik notwendig positiv ist.
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Betrachtung iiber die Widerstandsableitungen.

21. Aus dem Vorstehenden geht hervor, daf bei Kenntnis der
18 Koeffizienten X, . . . . NV, und der dynamischen Konstanten des
Flugzeugs: Gewicht, Haupttrigheitsmomente und Lage der Haupt-
trigheitsachsen, die Stabilitit beurteilt werden kanp. Ferner zeigt
die numerische Losung der biquadratischen Gleichung den Charakter
der durch eine kleine Storung eingeleiteten Bewegungen; ob sie
periodisch oder aperiodisch, zu- oder abnehmend verlaufen.

Setzen wir den Widerstand proportional dem Quadrat der
Relativgeschwindigkeit gegeniiber der Luft — eine Annahme, die

die Erfahrung fiir normale Verh#ltnisse bewahrheitet hat?) — so
sind die 6 Krifte und Kriftepaare XY Z und L M N quadratische
Funktionen von #, + u, v, w, p, g, » und die Ableitungen X, . . .. N,

sind proportional #,, da in erster Annidherung Quadrate und Produkte
von #, v, w, p, q, r vernachlissigt werden sollen. Die Quotienten
Xuftto . . . . Nru, sind fir ein gegebenes Flugzeug auf gegebener
stetiger Bahn Konstante. Sie sind abhingig von Form, Abmessung
und Anordnung der Fliigel und der Gesamtheit der konstruktiven
Einzelheiten, die natiirlich auch Luftwiderstand hervorrufen, und
sind daher Funktion des Anstellwinkels. Wiren diese Funktionen
alle bekannt, so wiirde das Stabilitdtsproblem auf arithmetische
Rechnung zuriickgefiihrt. Diese gestaltet sich jedoch, selbst wenn
die notigen Daten zur Hand wéiren, auBerordentlich umfangreich,
und um auf einfachere Form selbst fiir nur angeniherte Lisungen
zu kommen, wire der Rechnungsgang noch algebraisch zu behandeln.

Zundchst konnen wir nun, da bei gradliniger Bewegung in
der Richtung der x-Achse X, Y, /V mit (u, 4+ #)? wachsen, schreiben:

X, = %&” Yo = 2 X‘Zy N, = 2,1\5’

Uo U

(25)

0
X,, Y,, N, entsprechen den Gleichgewichtsbedingungen
Xo=G6G.sin%+S, Yo=0G.cos% No=—S,.s.
Fiir den besonderen Fall, daB die Schubrichtung durch den
Schwerpunkt geht, wird mit V, auch N,=0.

Da die Ableitungen proportional #, sind, finden- wir folgende
Abhéngigkeit der Koeffizienten der biquadratischen Gleichungen

1) Abgesehen von sehr kleinen Geschwindigkeiten, ist dem Uber-
setzer nur noch die Ausnahme bekannt, die Eiffel a.a. 0., 8. 177 anfiihrt.
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von #, in durchaus gleicher Weise fiir die Seiten- wie fiir die
Léngsstabilitit:

A unabhiéngig von u,

B proportional #,

C ” M02

D ist von der Form a.u+ b u,

E proportional #,2.

Wir konnen auch die Gleichung vierten Grades fiir A mit

(g . uo)* dividieren:

A\ B A\ C A o\? D
A(g%) +g.uo'(g.u,,> +g2.ugé'(g.uo) +g3.uo3

) o

gowo) gt
dann zeigen die Koeffizienten der neuen Gleichung fiir ﬁ
B C o
y =, —5 5 als unverinderlich,
g.u’ g% .1,
. —2
&P in der Form a4 &.u,
a E tional u,
un gt proportional #, .

Die Diskriminante
2,_,@ CD—AD*—EB?

#oS "8

zeigt die Form
4

a+b.u Ao

wobei a, 6, ¢ Konstante sind. Die Stabilititshedingung liefert somit
einen Grenzwert fiir die Geschwindigkeitshohe.

Es ist von Vorteil, sich jetzt daran zu erinnern, daf die Er-
fiilllung der Bedingung der Stabilitiit ohne die des Gleichgewichts
keinen Sinn hat und daf somit ihre Kombination statthaft und
geeignet ist, die verwickelten Stabilititskriterien auf einfachere
Form zu bringen. Wir unterscheiden daher zwischen den zuerst
entwickelten ,primitiven® Stabilitéitsbedingungen und den auf diese
Weise ,modifizierten“. Wenn sich herausstellt, daf ein Flugzeug.
nur nach Uberschreiten einer gewissen Geschwindigkeit stabil wird,
so muff auf der andern Seite in Betracht gestellt werden, daf damit
sich die Gleichgewichtsbedingungen #ndern. KEs gelingt unter
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anderem, die Stabilititsbedingung so zu modifizieren, daf die Ge-
schwindigkeit aus den Gleichungen verschwindet.

Bisweilen ist es dann wieder vorteilhaft, Stabilitit und Gleich-
gewicht getrennt zu betrachten.

So kann Seitenstabilitit bestehen, auch wenn das Lings-
gleichgewicht gestort ist. Freilich sind in diesem Fall die Wider-
standsableitungen Funktion der Zeit, so daf sich der Charakter der
unendlich kleinen Schwingungen der Untersuchung schwer erdffnet.
Wenn nur die Stabilititshedingung fiir stetige Bewegung erfiillt
ist, bietet die Rechnung fiir jede Art der Bewegung eine gewisse
Gewdhr fiir Sicherheit.

Stabilitit der Luftschiffe.

22. Wiinscht man den vorstehenden Rechnungsgang auf Luft-
schiffe anzuwenden, so sind einige Verdnderungen vorzunehmen.

Zuniichst ist die Trigheit der verdringten Luft zu beriick-
sichtigen. Tm Fall der Bewegung einer Kugel in einer vollkommenen
Flissigkeit ist diese Gesetzmifigkeit bekannt: es ist zur Masse der
Kugel die halbe Masse der verdringten Fliissigkeit hinzuzufiigen.
Das Gleichgewicht der Luftschiffe fordert gleiches Gewicht des ver-
dringenden XKorpers und der verdridngten Luft; daher denn eine
betrichtliche Zusatzmasse in die Rechnung einzufiihren ist. Selbst-
verstindlich ist das Gewicht des Traggases fiir die Beschleunigungs-
vorginge auch nicht aufer Acht zu lassen. Fir ein Ellipsoid in
unverdichtbarer Fliissigkeit gibt die Hydrodynamik Gleichungen
fiir die lebendige Energie. Diese erscheinen als zwei homogene
quadratische Funktionen, in denen wegen der Symmetrie des Luft-
schiffs zur vertikalen Mittelebene 2, 2, v ,» einerseits und w, p, ¢
andererseits getrennt erscheinen. Daraus lassen sich die Bewegungs-
gleichungen ableiten.

Weiterhin hat die Gravitation einen durchaus andern Einfluf.
Im Gleichge wichtszustand liegen Schwerpunkt und Auftriebsmittel-
punkt auf derselben Vertikalen. Ist ¢ der Abstand der beiden
Punkte und wird das Luftschiff um die 2-Achse um den Winkel &
und dann um die x-Achse um ¢ gedreht, so entstehen Drehmomente

—¢.G.cosd.sin @ um die x-Achse und
—¢.G.sind um die z-Achse.
Also an Stelle der Komponenten in Richtung der Achsen wie
beim Flugzeug, liefert die Schwere nach Drehungen gegen die Lage
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der stetigen Bewegung beim Luftschiff Kréiftepaare, womit der
Schwingungscharakter sich wesentlich &ndert.

Das Haupthindernis fiir eine genugtuende Behandlung des
Problems liegt jedoch in der Schwierigkeit, zutreffende Annahmen
iiber den Luftwiderstand zu machen. Wir konnen natiirlich wie
beim Flugzeug in erster Anndherung setzen:

—Xo—uXyu—vXo—r X,

wo X, mit #,2, X., X., X, mit 2, proportional sind. Aber sich
hiermit und mit dem Zusatz einer Masse, zur Beriicksichtigung der
Beschleunigung der verdriingten Luft, zu begniigen, erscheint wenig
gerechtfertigt, solange nicht die Erfahrung dem Ansatz Bestétigung
hat zu Teil werden lassen.

II1. Betrachtungen iiber die Widerstands-
ableitungen fiir Lingsschwingungen.

Ebene Fliigel.

23. Es ist nun zu zeigen, wie die neun Widerstandsableitungen

(X, Y, NV)u v aus der bekannten
Abhdngigkeit des Luftwiderstandes
und der Druckpunktslage von Anstell-
winkel ez und Winkelgeschwindigkeit »
berechnet werden konnen. Wir legen
zunéchst die Annahme zugrunde, daf
die Resultierende des Luftwiderstandes
zur Flidche senkrecht steht; daf also
der Einfluf der Oberflichenreibung
(Lit. 7; I S. 41), der spiter noch zu
berticksichtigen sein wird, vernach-
lissigt werden kann.

Der zur x - y-Ebene senkrechte
Fliigel vom Inhalt F; schliefe mit x
den Anstellwinkel e ein. Der Flichen-
mittelpunkt habe die Koordinaten x
und y und sei Ursprung fiir die Fig. 3.
Funktion:
e=a.g(a). (26)
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Das ist die Lage des Druckmittelpunktes in Abhéingigkeit vom
Anstellwinkel. Bezeichnet R die Resultierende des Luftwiderstandes,
80 ist:

R=ylg . Fi. u?. f(e)?)

X=R.she Y=R.cosa N=R.p @27

und

f () und ¢ (@) sind Funktionen, die das Experiment zu
liefern hat.
Weiterhin ist:
p=x.co0sc —y.sine+e (28)

Wird die stetige Bewegung gestort, so sind #o+ 2 — 3y .7
und v + x . » die Komponenten der Geschwindigkeit fiir den Fliigel;
hinzu tritt noch eine Drehung um die Mittellinie mit der Winkel-
geschwindigkeit 7.

Vernachlissigen wir in der Gleichung fiir die resultierende
Geschwindigkeit: ;

Vtotu—y. 72+ @+x.1?
den zweiten Ausdruck unter der Wurzel, so ist die Translations-
geschwindigkeit #, +# —y.7» und ihre Richtung &ndert sich um:

v+x.7

R 7y p—

b

worin wieder # — y.7» gegeniiber 2, ohne Bedeutung sind.

Sind nun f(«) und ¢‘(e) die ersten Ableitungen der Funk-
tionen f (o) und ¢ (o) nach ihrer Unabhingigen, so ist das totale
Differential von K:

AdR=2.c.u—y.v).fe)+c.(v+x.7).f (), (29)

worin

. g
Ferner ist
v+ x.r

Uo

do=a- @ ().

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

1) o = spezifisches Gewicht der Luft; siehe Hiitte, 21. Auflage,
S. 416 u. 418. Eiffel setzt y/g = 1/8.
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GroBe und Lage beeinflussen. Hierzu wird angenommen, daf f(«)
und ¢ (&) nicht nur Funktionen von e, sondern auch von # sind.

Offenbar spielt aber nur das Verhiltnis 7:#, eine Rolle, da
Anderungen beider Geschwindigkeiten im selben Verhiltnis das
Stromungsbild nicht dndern konnen. Daher sind f(er) und ¢ (a)
Funktionen von ¢ und 7: #, und ihre sog. Drehungsableitungen sind
definiert durch:

d d
Sr(@)=1uo" 5 f (), Pr(@)=to- @ (a). (30)

Diese Substitution hat die volle Giiltigkeit des Gesetzes fiir
den Widerstand zur Voraussetzung, nach dem dieser mit dem
Quadrat der Geschwindigkeit wichst.

25. Nach alledem sind die Ableitungen von:
Xo=c.us.sine.f(a),Yo=c.to.c80.f(a),No=c.uo.0.f(a),
bestimmt zu:

Xn:c=2.sine.f(a) Xeic=sine.f' ()
Xric=sine(x. f' (@) —2y. [ () + fr ()]

Yoic=2.cose.f(x) Yyic=cose.f (o)
Yoic=cosa[x.f' (a) —2y.f(a)+ fr(a)] (81)

Noic=2.09.f(@) No:c=¢.f'(@)Fa.¢'(a). f(e)
Neic=g.[x.f'(@)— 2y . f() T fr ()]
tf@)[x.a.¢ (@) +a. g (a)]

Fiir zwei oder mehr Fliigel, deren Stromungsbilder sich nicht
gegenseitig beeinflussen, erhiilt man die resultierenden Ableitungen
durch Addition der einzelnen. Stérung der Strémung durch eine
vor- oder iibergelagerte Fliche wird vor Abschluf der Behandlung
der Lingsstabilitit kurz erdrtert werden, wiewohl endgiiltiges da-
riilber nicht ausgesagt werden kann, solange nicht umfangreiche
Untersuchungen vorliegen.

26. Von hervorragender Bedeutung fiir die einfache Ge-
staltung der Stabilititsrechnungen sind die folgenden KErgebnisse,
die leider erst zur Kenntnis des Verfassers gelangten, als schon
langwierige algebraische Arbeit geleistet war, die freilich auch die
erste Gewdhr fiir ihre Richtigkeit lieferte.

1. Fiir einzelne oder mehrere ,parallele®, ,ebene* Fliigel werden
die Unterdeterminanten 2y, vy, #x der letzten Zeile und damit
< zu Null.
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2. Wenn wir fiir den Fall von zwei ebenen Fliigeln die Tangenten
der Druckpunktskurven ¢‘(e) und ¢, («) fiir vernachlissigbar
klein halten, so verschwindet die Determinante der resul-
tierenden Ableitungen ebenfalls. Denn die Determinante

Xu, + X, X 4+ X, Xr+ X,
Y”x + Y“e Yv, + sz Yr‘ + Yrg
Nu’x + ]v“:' M‘, _‘_ Nvg ]Vr‘ + Nr2

146t sich schreiben als Summe von acht Determinanten, in
denen aufer:

Xu, X, X X, X, X,
Kt, Yv, le und Klg sz Yvr?
jvu1 Nv, er Nu, N1;2 ]Vr.z

jeweils 2 Kolonnen der einen dieser Determinanten mit der ent-
sprechenden dritten der andern erscheinen. Nun sind unter der
Voraussetzung ¢’ (a) = 0 und ¢, () = O in den beiden angeschriebenen
Determinanten je zwei Kolonnen einander proportional; damit werden
auch noch die fibrigen sechs Determinanten in der Summe der
acht zu Nulll) und damit die Determinante der resultierenden Ab-
leitungen.

3. Werden hingegen ¢’ («) und ¢- (¢) nicht vernachlissigt,
so kommen in der Determinante nur Glieder heraus, die ¢’ (ay),
@' (a5), @r(ety), @r(ey) im Produkt mit den Unterdeterminanten vy
und »y enthalten; wie leicht ersichtlich, ist

rN=2.¢1.6[[f(e)f (ar) — f(es) . [ (@))] . 521t (o) — ex3). (32)

So kann jetzt schon, da vy auf #hnliche einfache Form gebracht
werden kann, ebenfalls mit dem Faktor siz (¢; — «,), ohne weiteren
Untersuchungen vorzugreifen, festgestellt werden, dal -~/ entgegen
dem Verdacht, rechnerisch groe Anforderungen zu stellen, entweder
verschwindet oder doch leicht ermittelt werden kann; fiir die meisten
Fille wird o/ vernachlissigt werden kionnen. Eine Ausnahme werden
wir spiter zu behandeln haben, wenn zur Erhthung der Stabilitit
3 Fligel angeordnet werden, mit der ausgesprochenen Absicht, den
Wert von ./ iiber Null hinaufzutreiben.

1) Hiitte, 21. Auflage. S. 50; 6.
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4. Fiir den einzelnen ebenen Fliigel wird

G .
E:ot=—"[re.cos%, —r,.stnI|.cos%,
g g Yy | )

= — 2% <2008 Yo . cos (@—Yo).a.g' (a). [ f(ax)]?, (83)

und aus der Forderung, £ miisse positiv sein, erhellt, dali der
einzelne ebene Fliigel nur dann stabil ist, wenn ¢‘(a) negativ ist;
also der Druckpunkt mit abnehmendem Anstellwinkel vorriickt; eine
Forderung, die in der Tat erfiillt ist. Damit diese Wirkung sich
durchsetzt, darf jedoch ein gewisses Seitenverhiltnis nicht iiber-
schritten werden; andrerseits gewinnen f. (¢) und ¢, () Einfluf
auf die andern Koeffizienten der Stabilititsbedingung, wenn das
Seitenverhiltnis (Breite zu Tiefe) klein wird.

Betrachtung iiber die Drehungs-Ableitungen.

27. Im Vorstehenden wurden zwei Ableitungen /. () und ¢, ()
eingefiihrt, der Art, daf /; () ;:% und ¢, (@) —u% die Anderungen von
f() bezw. @ (a) angeben, wenn der Fliigel eine kleine Winkel-
geschwindigkeit » um die Parallele zur z-Achse durch den Punkt
x, v besitzt. Versuche, die die Abhingigkeit des Luftwiderstandes
und der Druckpunktslage von 7/u, bestimmten, wiren von Bedeutung,
besonders wenn tiefe Fliigel Verwendung finden. In Unkenntnis
dieser Funktionen sind bis jetzt die Ableitungen immer vernach-
lassigt worden; so auch in unsrer Arbeit vom Jahre 1903. Eine
derselben kann eliminiert werden, durch Wahl einer neuen Achsen-
lage in der Fliche, gegeniiber der in der Mitte, in der Weise, daf
fiir den neuen Drehpunkt x/, ¥* die Ableitung f(¢) = 0 wird, also
die Resultierende ihre Grife nicht &ndert. Die neuen Koordinaten
sind bestimmt aus der Gleichung der Schnittgeraden des Fliigels mit
der x-y-Ebene und aus

x. frle) =2y . flo)+ fr(e) =& . f@) =2y . f(x).  (39)
Bedeutet in Fig. 4 4 B den Fliigel, C seinen Mittelpunkt,

dann wird die Winkelgeschwindigkeit » um C zur Folge haben,
daB der Druck auf der Hilfte .4 C steigt, und auf der Hélfte B C
fillt. Da aber, wie aus der Lage des Druckpunkts erhellt, der
Druck auf A4 C grofer als auf B C ist, wird der resultierende
Druck steigen. Abnahme in gleichem MafBe auf B C* wie Zunahme

Bryan-Bader, Stabilitit. 3
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auf 4 C’ ist nur zu erwarten fiir einen Punkt C' in der Nihe des
Druckpunkts.

Eine &hnliche qualitative Betrachtung kinnen wir auch fiir
¢r(a) anstellen. Eine positive Winkelgeschwindigkeit um einen
Punkt auf A4 B in der Nihe von B vergrifert den mittleren An-
stellwinkel und hat somit eine Riickwanderung des Druckpunkts
zur Folge. Umgekehrt fiir einen Punkt in der Nihe von 4. Drehung
um C liefert Zuwachs vorn, Abnahme hinten, so daf der Druckpunkt

Fig. 4.

noch weiter vorriickt. Der Drehpunkt, fiir den ¢, (e) zn Null wird,
liegt also zwischen C und B, soweit die Analogie mit bekannten
Erscheinungen einen Schluf zuldBt, und fillt aller Wahrscheinlich-
keit nach nicht mit ¢’ zusammen. Auch hier sind Versuche, fiir
die im folgenden zwei Wege angegeben werden, dringend vonndten.

Yersuche am rotierenden Arm.

28. An einem um eine vertikale Achse drehbaren Arm befestigt
man mit der Breitenerstreckung vertikal den Fliigel im Mittelpunkt C
seiner Bezugsgeraden (Sehne fiir gewdlbte Flichen). Dieser hat den
Abstand / von der Drehachse, und der Fliigel schliefe, wéahrend
seine Unterseite nach aufien weist, mit der Tangente den Winkel &
ein. Fiir den zugehirigen zweiten Versuch dreht man den Fliigel
um C im Drehsinn des Apparats um den Winkel (1800 — 2 9).

/
Der Unterschied der Werte von /(&) und ¢ () mit 5 multipliziert,

ist f, () bezw. ¢, (a). Es ist von Vorteil, soweit die Fehlerquellen

der Messung gestatten, / so gro als mdglich zu machen, damit die
1

. . . . F 1
mittlere Tangente im Bereich von A bis - = -4 - die
%o / "o /

. . > . o r .
die Versuche liefern, dem Wert der Ableitung fiir = 0 mog-
0

lichst 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 hinlinglich
gleichformige ist, verlifllicher als die eben beschriebene Methode.

Zwecks Ermittlung der Drehungsableitungen bringt man die
Fliche bezw. das Modell in starre Verbindung mit einem Pendel
und beobachtet die Schwingungen. Der Eigenwiderstand des Pendels
wird eliminiert, indem man demselben die Form einer Scheibe gibt,
die teilweise hohl ist und deren Achse mit der Schwingungsachse

Fig. 5.

der Flidche zusammenfillt. Dann entsteht lediglich infolge des
Tangentialwiderstandes ein Kriiftepaar, das die Drehungen der Scheibe
proportional dem Quadrat ihrer Winkelgeschwindigkeit zu dadmpfen
sucht; das jedoch infolge seiner geringen GriéfBenordnung vernach-
lassigt werden darf,

Es moge AB die Fliche, O die Drehachse, G den gemein-
samen Schwerpunkt des ganzen schwingenden Systems bedeuten;
9 den Winkel zwischen OG und der Vertikalen, & den Anstell-
winkel der Fliche gegen die als horizontal angenommene Wind-
richtung, so daB -9—e demnach unverinderlich ist. Ist /V das
Moment des Luftwiderstandes in bezug auf die Achse O, so haben
wir nach (25) fiir die Gleichgewichtslage:

No=c.tt,.fa).[x.cosa—y.sinat+a.qp(a)]
dies Moment wird kompensiert durch das des Gewichts:

Ny=G .0 G .sind,.
3*
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Thre Anderungen nach eingeleiteter Stérung bestimmen den
Charakter der Schwingung.

Ist & die Auslenkung aus der Nulllage im BogenmaB, @ das Trig-
heitsmoment des Systems fir Achse O, so verlduft die Schwingung
nach :

g -§Z§=—d(G.U’G'.sina)+dN.

Mit & = Y + ¢ wird:

d(G.0G.smP)=¢.G.0G.cos Y

4 mit ds )

una mi 72—-7’

d]\/'=s-d7jg—%-]\f,..
Danach:
0 d ds . 4N N
‘*é*r*'gtfl+ZV,~"(Tt+£[G.OG.COS'JO—W}=O; (OO)

der Dampfungsfaktor ist also g./V,/2 &, und wenn wir noch die
Schwingungsdauer gleich 2 7z/v setzen, ergibt sich » aus:
dﬂ) Ve g*

c-8 (6 0G g, — G- &7 ;
1 2 (G.OG - €08 o — Gay - (36)

Sollte der Bewegungsvorgang zundchst nicht periodisch sein,
infolge auBerordentlich starker Ddmpfung, so gelingt es durch Ver-
groferung des Hebelarms O G, ihn dahin zu bringen.

dN
Der Wert da wird durch unmittelbare Differentiation von

N nach « gewonnen.

NV, wird nun bestimmt durch Beobachtung des Dekrements;
ist es fiir zwei verschiedene Drehachsen bei gleichem Anstellwinkel o«
beobachtet, so ist nach Gleichung (31) £ («) und ¢ (@) zu ermitteln.

Man geht in dieser Richtung vorteilhaft noch weiter und
errechnet nach Bestimmung der Werte von N, fiir etliche Lagen
der Drehachse die anderen Widerstandsableitungen, gemifi den im
folgenden gegebenen Gleichungen. Das Verfahren ist von Vorzug
fir ganze Flugzeugmodelle, deren Widerstinde durch Addition ihrer
Elemente zu gewinnen, eine derbe Niherung bedeutet.

Koordinaten-Transformation.

30. Die Bestimmung von /V, fiir verschiedene Lagen x, y der
Drehachse gestattet die Werte der anderen Ableitungen zu ermitteln.
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Bezeichnet Index ‘ die Geschwindigkeiten und Ableitungen fiir
die neue Lage x, y, so bestehen folgende Beziehungen:
uw=u—y.r v=v+x.7 v=r
X=X Y=Y N=N+y X—=x.Y.
Die Transformation fiihrt zu Ausdriicken:
1. fir (X, Y)o, 4o der Art X4 = X,
2. fiir (X, Y), der Art X' =X, +y. Xu—x. X,,
8. fiir M, der Art Ny = N, +y. Xu—x.Y,,
4. fir N auf N',-f=(;é;+y . da;:‘—x - jv) N4y . X—=x.Y)
=N —x. (Ny+Y)+y (NM+ X))
F+42. Y, —x.y. (X + V) + 5% X (37

Da Xu, Yu, N, aus 2 X,/u, u.s.f. bekannt sind, liefern vier
Gleichungen NV die Werte Yy, Xy, V, und NV, + Y,. Zur Trennung
der beiden Unbekannten NV, und Y, ist eine weitere Gleichung von-
noten; gilt 4 =0, ist diese von Vorteil.

31. Eine Drehung der Achsen x und y in der Symmetrie-
ebene um Winkel y ist ein besonderer ¥all der Transformation in
Abschnitt 14 und hat natiirlich auf NV und » keinen Einfluf. Hin-
gegen werden:

u=u'. cosy—v.siny v=u'.siny+v.cosy
X'= X .cosy+Y.siny Y'=—X.siny+Y.cos g

d d | d d , d d
T eosx " %—I—smx-%f do = TSy -ﬁ—{-cosx “do- (38)
Somit;:
X =% < Xt =Xy.cos?y + (X, +Y.).siny.cosy + Yy .sin?y.

Gewdlbte Fliigel.

32. Der Hauptunterschied zwischen ebenen und gewdlbten
Fligeln ist der, daf die Neigung e’ der Luftwiderstandsresultierenden
gegen die y-Achse bei ebenen die gleiche, bei gewdlbten eine andere
ist, als die Neigung « der Bezugsgeraden (Sehne) gegen die x-Achse.
Fiir beliebige Querschnitte (Kreisabschnitt, Sichel, verinderliche
Kriimmung) sind Erfahrungsdaten notig; ist der Fliigel jedoch nach
einem unverdinderlichen Radius ¢ gekriimmt, so lifit sich, da die
Resultierende immer durch den Kriimmungsmittelpunkt gehen mub,
eine Beziehung zwischen Lage und Richtung der Resultierenden R
aufstellen.
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Riickt der Druckpunkt um de = a.¢'(«).da vor, so dndert
sich die Richtung um do'=— de/c oder

de'=da - % = ¢ @) (39)

Wesentlich #ndert sich die Horizontal-Komponente X:
dX=R.cosa.de. (40)

Es erhellt, daf Fliigelwolbung in erster Linie durch Zusitze fiir
X, und X, beriicksichtigt werden mu8. Die Anderung dieser Aus-
driicke ist in hohem MafBe abhingig vom Verhiltnis a/c, also dem
entsprechenden Zentriwinkel oder Wolbungspfeil, nicht so sehr von
der wirklichen Tiefe des Fliigels, so daB selbst fiir schmale Fliigel
mit groBem Pfeil ihr Einfluf betrdchtlich wird. In Abschnitt 69
wird ndher darauf eingegangen.

Auch hier spielen wieder die Drehungs-Ableitungen mit, die
patiirlich Anderungen von ' bewirken; indef diese noch nicht er-
mittelt sind, ist die Stabilititstheorie ebener Fliigel auf die gewdlbten
anszudehnen, wobei man freilich Abweichungen zwischen Rechnung
und Erfahrung in Kauf zu nehmen hat.

Schmale Fliigel unter kleinen Winkeln.

33. Da die Form unserér Gleichungen uns jederzeit gestattet,
vom einfachen zum verwickelten Fall vorzugehen, wollen wir bei
Betrachtung der Fligelkombinationen mit der einfachsten beginnen:
Schmale Fliigel unter kleinen Winkeln,

Dabei besagt ,schmal“ lediglich, daf die Linge des Flugzeugs
grof sein soll im Verhiltnis zur Fliigeltiefe. Fiir eine Kkleine
Winkelgeschwindigkeit 7 sei die Geschwindigkeitsdifferenz zwischen
Vorder- und Hinterkante eines Fliigels klein gegeniiber derjenigen
zwischen den beiden Fliigeln, so daB8 also die Drehungsableitungen
aufer Acht gelassen werden diirfen. Ferner sollen die Druckpunkts-
lagendnderungen a . ¢’ () in Riicksicht auf die geringe Grofe von a
vernachléssigt werden.

‘Wir legen den Drehpunkt C des Abschnitts 27 in den Druek-
punkt fiir stetigen Flug, dessen Koordinaten & und 5 sind, Wir
haben also nach jenen Erérterungen zu erwarten, daf f- («) sehr
nahezu, ¢, (o) hingegen nur in erster Anndherung verschwindet.

Fiir f(e) hypostasieren wir ».sine. x ist hierin Funktion
des Seitenverhiltnisses. Fiir gewolbte Flichen auch des Wolbungs-



Schmale Fliigel unter kleinen Winkeln. 39

pteils, wobei dann freilich aunch der Ursprung verschoben erscheint,
derart, daB f(«) =x.sin (e - «'); abgesehen von den Richtungs-
inderungen der Resultierenden. Es wird auf die einschligige Lite-
ratur verwiesen. (Lit.: 4, S. 45ff. 5, 8.9 und 43. 7, 1. Band,
S. 159 und 189))

Da « klein ist, kann ohne weiteres fiir

fle)=2x.5in & floy=z.c

und fiir S'(e)=2x.cos e flle)==2
gesetzt werden.

Aus der Formel fir den Schraubenschub

S=Xc¢.x.u,.5n¢

geht jedoch hervor, dafi selbst sin? e« nur gegen Gréfen hoherer
Ordnung vernachlissigt werden darf; in bedeutenderem Mafie gilt
dies von sine. Mit ¢'=&.cos @« —.sin @ schreiben sich die
Formeln, wenn wir noch &.cos e —2.7.sine mit ¢” bezeichnen:

Xo=1tto.Xc.2.50%0 Xu=22%c.z.sine

Xy =Xc.z.sine.cosa Xr=2Xc.z.0" . sinex
Yo=u,.Xc.z.sihea.cosx Y,=223c.x.sine.cos e (41)
Yy=ZXc.x.cos?a Y,=2Xc.x.0".cos e
No=1u,.X¢c.2.¢'.shhea Ny=2Z%c.z.¢9' . sinex
Ny=ZXc.z.0 . cosa N, =3Xc.x.¢. 9"

Die Gleichgewichtsbedingungen sind:
S=1u.Xc.x.8in2a=y/g. u2. SF . x.sin e
G=u, Sc.x.sina.cosoe=y/g.u?. YF.x.5ine.cos e (42)

S.s=—u,.Yc.x.9g.sima=y/g. ul.XF.x.sinx.g
34. Durch eine einfache Substitution
¢'=c.cos e und u=1tga

lassen sich die Gleichungen auf die Form bringen:
Xo=uo~).'(:1.%.‘ll/2 Xu=2261.2.u2 Xv"'_",.'\:CIX.‘U
Xe=Xc' 2. u(E—2q.0)

Yo==u,Xc'.z.n Ye=2Xc.x.u Yy=2Xc¢".2
Yy=2Xc¢.2.(E—n.u)
No=1oSc 2. u(E—nq.u) Ne=2Xc .z . (& - q.u0)

No=2X¢c" 2(E—n.p) Ny=Xc x(E—n.m)(E—29.14)
und
S=wu X2 2 G=uSc'.e. 0 S.s=uXc'.z.nu(E—7q.0
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Unabhiingigkeit der Fliigelwirkung von ihrer Hohenlage.

35. Da in den Ausdriicken (x —yu) und (x —2y ) das an
sich bei ,langen” Flugzeugen schon unbetrichtliche y noch mit der
Tangente des Anstellwinkels reduziert erscheint, ist eine nur sehr
geringe Beeinflussung der Stabilitdt durch vertikale Lageninderungen
der Fliigel gegeniiber dem Schwerpunkt zu erwarten.

Werden die Fliigel senkrecht zu sich selbst verschoben, so
dndert sich ¢ fiiberhaupt nicht, hingegen reduziert sich o’ mit
y.sin @; eine Anderung, die fiir das Gleichgewicht keine, fiir die
Stabilitit eine geringe Rolle spielt. Richtung und Lage der Resul-
tierenden bleiben dieselben; ebenso die Normalkomponente der Um-
fangsgeschwindigkeit bei einer Drehung um s, nur ihre tangentiale
Komponente variiert, ist aber gegeniiber der normalen von gering-
fiigigem Einfluf, ja verschwindet fiir y = — x. tg «; eine Beziehung,
der sich die praktische Ausfiihrung oft néhert.

Diese weitgehende Unabhingigkeit der stabilisierenden Wir-
kung der Fliigel von ihrer Hohenlage (Ordinate y) erscheint im
Vergleich mit dem Pendel und dem TLuftballon merkwiirdig. Frei-
lich gilt der Schluf ja auch nur unter Vernachlissigung des
Reibungs- und Stirnwiderstands. (Lit. 5, S. 43) Der Aufhinge-
punkt des Pendels hilt jederzeit Gewicht und Fliehkraft im Gleich-
gewicht und Bewegung resultiert lediglich aus dem Moment des
Gewichts, das an dem horizontalen Abstand von Schwerpunkt
und Aufhingepunkt als Hebelarm wirkend zu denken ist. Ebenso
entsteht beim Luftballon oder Luftschiff nach Verlassen der Gleich-
gewichtslage ein Moment durch den Auftrieb, proportional dem
horizontalen Abstand des Auftriebsmittelpunktes vom Schwerpunkt.
Andererseits entsteht jedoch beim Fallschirm unter Vernachlissigung
des Tangentialwiderstandes kein solches Moment. Luftwiderstand
und Gewicht gehen in jeder beliebigen Lage immer durch einen
Punkt, den Schwerpunkt. Somit liefern die beiden Krifte nur eine
Resultierende, die eine seitliche Translation zur Folge hat, aber
kein unmittelbar riickdrehendes Moment. Wenden wir uns nun
wieder dem Flugzeug zu.

Fig. 6 zeigt ein System mit zwei schmalen ebenen Fliigeln.
Die Resultierenden R, und R, liefern R, die gleich grof und ent-
gegengesetzt gerichtet der Resultierenden aus Gewicht G und
Schraubenschub S sein muf. Eine Drehung des Flugzeugs um
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seinen Schwerpunkt wird nun zwar an Lage und Richtung von R;
und R, relativ zum Flugzeug unter unsern vereinfachenden Voraus-
setzungen nichts dndern, so daf A immer noch durch A/ geht; aber
wenn nicht R, und R, im gleichen Verhiltnis wachsen oder ab-
nehmen, wird die Rich-
tung von KR eine an-
dere, und somit ent-
steht, &hnlich dem

Kriitteplan des Pendels
oder Luftschiffs, ein
Moment.

Eine Verschie-
bung der Fliig"&l senk-
recht zu ihrer Ebene
ist jedoch ersichtlich
ohne FKinfluB auf das
Gleichgewicht, da wir
von einer Verkniipfung
der Stromungen um
beide Fliigel absehen,
die natiirlich bei einer
gegenseitigen Anndhe-
rung eine innigere
wiirde. Die Differenz

der Tangentialge-
schwindigkeit bei einer
Drehung wird selbst
bei Beriicksichtigung
der Oberflichenrei-
bung und des Stirn-
widerstandes ohne Be-
deutung sein.

Die Beriicksichtigung dieser Komponenten im Krifteplan zeigt
die Wirkung auf die Stabilitéit durch Heben und Senken der Fliigel.
Sie ist wohl imstande, dieselbe erheblich zu beeinflussen, wenn diese
Lagenidnderung bedeutend ist. Andererseits sind Erfolge mit Flug-
zeugen zu verzeichnen, bei denen die Fliigel unterhalb des Schwer-
punkts lagen. Zudem beschrinkt sich die Betrachtung auf die
Anwendung ebener Fliigel.

Fig. 6
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Ein bedeutendes Ergebnis ist die Unterschiedslosigkeit von
Eindecker und Zweidecker vor dem Kriterium der Stabilitdt. Dies
ist wesentlich bestimmt nur durch den horizontalen, nicht den verti-
kalen Abstand der Flichen. Die Bezeichnung Eindecker und Zwei-
decker ist fiir unsere Zwecke unzureichend. Wir miissen unter-
scheiden zwischen dem ,einfach® tragenden Flugzeug, bei dem das
Gewicht nur durch einen Fliigel oder doch nur durch iibereinander
angeordnete Fliigel getragen wird und die anderen Fldchen im
(leichgewichtszustand nicht belastet sind, also lediglich der Steuerung
dienen; und dem ,zwei- oder mehrfach“ tragenden Flugzeug, bei
dem zwei oder mehrere Fliigel, die hintereinander liegen, tragen.

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

IV. Graphische Statik des Liingsgleichgewichts.

Einfach tragendes System.

36. Bevor wir die Stabilitit genauerer Betrachtung unter-
werfen, ist es von Bedeutung, die Probleme des Lingsgleichgewichts
eingehend zu behandeln, besonders in Hinsicht der Hohensteuerung.
Hierzu sind graphische Methoden von Vorteil.

Wir setzen voraus, daf das Flugzeug lingsstabil ist, so dal
es bald die Gleichgewichtsstellung einnimmt, die den veriinderten
Bedingungen entspricht.

Auch wenn keine Stabilitéit besteht und nur durch geschickte
Mandver die neue Lage eingehalten werden kann, so kann ein
Stenerungseingriff dennoch auf seinen Einfluf hin untersucht werden,
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wenn auch der unmittelbare Erfolg dem gewiinschten zuwider
laufen mag.

Fall 1. Einfach tragendes System mit nentralem Schwanz oder
Hohensteuer. — Das Beiwort ,neutral® moge einen Fliigel bezeichnen,
an dem keine Luftwiderstandskréfte senkrecht zur Richtung des
relativen Windes angreifen.

In diesem einfachsten Fall haben drei Krifte im Gleich-
gewicht zu stehen:

1. Gewicht G, vertikal durch den Schwerpunkt,
2. Resultierende des Luftwiderstands R senkrecht zum Fliigel,
3. Schraubenschub S.
Bedingung des Gleichge-
wichts ist, daf alle Krdfte durch
einen Punkt gehen und sich zu
einem Dreieck zusammenschlieffen
lassen.

Schub S gehe zunichst auch
durch den Schwerpunkt; so muB
R ebenfalls nach Richtung und
Lage hindurchfiihren. Der Winkel
(e¢ + o) zwischen Schub und Fliigel
ist unverinderlich; somit Winkel
[90 — (& -+ 6)] zwischen R und S
graphisch Peripheriewinkel iiber Fig. 8.
Sehne G (Fig. 8).
Ist Schub S horizontal, so lduft die so formulierte Gleich-
gewichtsbedingung darauf hinaus, daf S =ifg (¢4 ¢) G, da ja Stirn
und Reibungswiderstand auBler Acht gelassen wurden.

Die Lage des Flugzeugs gegen den Horizont ist somit ohne
weiteres bestimmt durch die Grofe des Schubs. Wichst S, so stellt
sich der Fliigel steiler und der Apparat steigt. Die Flugrichtung
ist parallel dem (ebenen) Schwanz oder Steuer; wird dieses verstellt,
so dndert sie sich entsprechend. Denn da wir die Druckpunkts-
lagenéinderung auber Acht lassen, liefert die Resultierende auch in
der neuen Lage kein Moment; und der Schwanz darf folglich keine
Kraft senkrecht zur Stromung erfahren, damit auch hier kein Moment
entsteht.
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Die Fahrtgeschwindigkeit ergibt sich aus der Gleichung fiir
die Resultierende und deren Grofle:

R=§--F.u02.f(a).

Fiir Gleichgewicht gilt somit:

Die Steigung des Flugzeugs gegen den Horizont hingt aus-
schlieflich von der Grofe des Schubs ab. Aufstieg erfordert natiirlich
‘Wachsen, Abstieg Abnehmen desselben.

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

Die GroBe der Geschwindigkeit hingt gemif dem Widerstands-
gesetz von beiden Grofen ¢ und « ab.

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

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

‘Wird der Motor gestoppt, so geht der Apparat in Gleitflug
fiber, und & muB, damit das Steuer gemil unserer Annahme neutral
ist, durch den Schwerpunkt gehen. Léuft der Motor wieder an,
so kann weiterhin das Steuer nicht mehr unbelastet bleiben, es sei
denn, daB der Schub eben auch in Richtung auf den Schwerpunkt
zu wirkt.
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Darf man aus konstruktiven Griinden Schwanz- oder Kopf-
stener nur wenig beanspruchen, so muf die Schubrichtung so nah
als moglich am Schwerpunkt vorbeigefiihrt werden. Anders ist
das Flugzeug als zweifach tragendes zu betrachten, bei dem nur
ausnahmsweise das Steuer belastet ist. Auch ist fiir den Gleitflug
dann eine Entlastung des Steuers anzustreben.

Verlassen wir die Annahme, daf} es sich um ,schmale“ Fliigel
handle, bei denen die Druckpunktslageninderung vernachlissigt
werden darf, so entstehen bei Anderungen des Anstellwinkels
Momente, die ebenfalls das Steuer belasten. Soll dieses neutral
bleiben, so ist im Kreisdiagramm (Fig. 8) der Schub in der Weise
zu verdndern, dall er mit der ersten Lage den Winkel des An-
bezw. Abstiegs einschlieft. Fiir unverinderlichen Anstellwinkel
wird also bei festgelegtem Steuer durch Anderung der Motorleistung
die Hohennavigation bewirkt.

Bei ebenen Fliigeln bewegt sich mit Abnahme des Anstell-
winkels der Druckpunkt nach vorn. Zum Ausgleich hat dann das
Steuer Auftrieb aufzunehmen, falls es hinten liegt. Umgekehrt fiir
Zunahme des Anstellwinkels.

Doppelt tragendes System.

38. In dem allgemeinen Fall, wo das Steuer nicht neutral ist,
also auch triigt, sind vier Krifte ins Gleichgewicht zu bringen:
Gewicht G, Schub S und die beiden Resultierenden R, und R,

Zunichst mige S mit G sich im Schwerpunkt treffen. Der
Schnittpunkt von R, und R,, die nach Richtung und Lage im
Apparat fest sind, sei /. Dann muf die Resulticrende R aus R,
und R, auch durch den Schwerpunkt gehen und der Resultierenden
aus .S und G entgegengesetzt gerichtet und gleich sein. /AR kann
auch gedacht werden als Druck auf eine ebene Fliche, senkrecht
zur Verbindungslinie von A/ und Schwerpunkt C mit dem Druck-
punkt auf CM. Dann lifit sich wiederum ein Kreisdiagramm zeichnen,
tir das ohne weiteres die obigen Uberlegungen gelten. Fiir Flug
ohne Motor muB CM vertikal sein.

Es leuchtet ohne weiteres ein, daf die Neigung des Flug-
zeuges zum Horizont ganz abhingt von der Grofe des Schubes. Die
Aussage lift sich auch dahin festlegen, daf in Hinsicht des Gleich-
gewichtes ein Motorflugzeug sich ebenso verhilt 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 Uber-
legung. G und S migen nach Griofe und Richtung R bestimmen;
daraus ergeben sich R; und R,, die durch die Gleichung

R, .sinCMA=R, smhnCMB
verbunden sind und liefern mit:

Ry= T Fyuwd fla) wnd  Ry=-Fyod f(e),

weil f(er) lineare Funktion von e ist, das Verhiltnis % , da (o3 —ay)
2
als Winkel 4 M B bekannt ist, ergibt sich damit &, und e; und #,

kann aus einer der vorstehenden Gleichungen gewonnen werden.

Fig. 10.

39. Kannp einer der beiden Fliigel zu Zwecken der Steuerung
verstellt werden, so daB er gegen die Linie der Druckpunkte A
und B, auf der auch C liegen moge, die Neigung dndert, so ist es
vorteilhaft, auf die Konstruktion von Fig. 10 zuriickzugreifen, um
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sich den Einfluf der Steuerung zu veranschaulichen. Das Perpen-
dikel auf die Flugrichtung von M aus treffe 4 Bin O. Dann sind
mit &, = AMO und o= B MO fir f(e)=x.sin e
%y, £y . sin AMO .sin AMC =, . F,.sin BMO .sin BMC. (43)
‘Weiter bestehen die Beziehungen:

sinAMO=]%g~sinOAM; sinAMC=fgn§, sin C A M.
sinBMO=£fg~sinOBM; sinBMC=?—C-sinCBM

Somit:
2 K. A0 . AC sintOAM =, F,.BO.BC.sin2O B M. (44)

Fig. 11. Zweifach tragendes System. Euler.

Nennen wir noch 7, 7, die Winkel zwischen 4 B und F,
bezw. F,, so ist:

1. Fy. . A0 . AC . cos? i, =uy . F, . BO.BC.cos%i, (45)

und A0:BO="2 =Ly (BC:AC)-CE—S;—t.?—.
P O 08 7;

Dies Verhiltnis bestimmt die Lage von O und damit den
neuen Flugwinkel:
AO0:BO=(AB:BO)+1.
In erster. Anndherung kann cos?7,:cos?7, der Einheit gleich-
gesetzt werden:
_ A DO . .
AB:B()=—*~F~(BC:AC)——1. (46)
1

%y .
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40. Mit stirkerem Anstellen der Vorderfliche wichst 7, und M
wandert entlang M B nach /' (Fig. 12). Die Flugrichtung dndert sich
um Winkel MO M. Um den gleichen Betrag wichst Anstellwinkel
a,=0M B, wihrend e, als O M' 4 erkannt wird. Die Resul-
tierende /2, die nach wie vor durch C zu gehen hat, &dndert die
Richtung von M C nach M'C. Um die Neigung des Flugzeuges
gegen den Horizont zu bestimmen, ist noch nétig, von C aus das
Kriftedreieck zu konstruieren. C /) moge den unveridnderlichen
Schub darstellen; dann ist um 22 mit G im Kriftemallstab ein Kreis
zu schlagen, dessen Schnitt-
punkt mit C M bezw. C M die
dritte Kcke des Kréfteplanes
liefert. A B liegt unter Winkel
CDE bezw. CD E' gegen die
Vertikale. A4 B hat sich also
im Sinne der Uhr um Winkel
EDE' im Raum gedreht und
da die Flugrichtung sich im
selben Sinne um M O M' gegen
A B gedreht hat, ist der end-
giiltige Erfolg des vorausge-
setzten Mandvers die Flugrich-
tung gegen den Horizont um
Winkel MOM' + E D E’ herab-
zudriicken.

Steileres Anstellen einer
vorgelagerten Fliche hat Ab-
stieg, geringeres Aufstieg zur
Folge. Fuhr das Flugzeng anfangs horizontal, so ist O M parallel
DE und die Dreieccke COM, CON sind dhnlich C D £ bezw.
CD E', wenn N als Schnittpunkt des Kreises mit Radius O M um
Mittelpunkt O und der Geraden C A/’ bestimmt wurde. Die Fahrt-
richtung schlieft dann Winkel /V O M’ mit dem Horizont ein.

41. Wird der hintere Fliigel eines doppelt tragenden Systems
um Winkel M B M' aufgedreht, so ist die Anderung der relativen
Flugrichtung M O M' (Fig. 13). Die Anstellwinkel dndern sich von
OMA, OMB m OM A bezw. O M'B. OM' A4 ist ersichtlich
kleiner als O M A; , hat also abgenommen. Aber auch e, ist
trotz des entgegengesetzten Steuerungseingriffs kleiner geWorden.

Fig. 12.
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Vom geometrischen Gesichtspunkt ist von Interesse, dafi, wenn
Winkel O M B gleich O M' B wiire, die Punkte M, M’', O, B auf
einem Kreis ligen und die Peripheriewinkel # M'B und MO B
auch gleich groB sein miiten. Indessen unterscheidet sich in allen
praktischen Fillen der sehr kleine Winkel M M' B = o; — ez, sehr
von der Neigung M O B der Geraden A B gegen die Normale zur
relativen Flugrichtung.

Die Richtung von R dndert sich relativ zum Apparat um
MCM und 4 B wird somit im Sinn der Uhr um £ D £' gegen
die Vertikale gedreht.
Die relative Flugrichtung
hatte sich im entgegen-
gesetzten Sinn gegend B
gedindert um MO M, so
daB schliefilich die abso-
lute  Flugrichtung im
Sinn der Uhr um £ D F’
— MO M geindert er-
scheint. Da MO M’
grofer als EDE' ist,
hat sich die Flugrichtung
gehoben.

Fiir den besondern
Fall eines eingangs hori-
zontalen Flugs erscheint
der Anstiegwinkel nun-
mehr als VO M, wobei
N wieder auf C M' mit Radius O M um O bestimmt wird.

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

Fig. 13.

42. Nachtrag. — Vorstehende graphische Verfahren sind ver-
mutlich fiir alle praktischen Fille genau genug. L&St man jedoch
die Veriinderlichkeit des Bruches cos?7,:cos? 7, nicht aulfer Acht,
so kann durch diese Berficksichtigung der Lageninderung von O
auf 4 B die Genanigkeit gesteigert werden.

Mit 7, nimmt 4 B: B O zu und O riickt an 4 heran; O'M
schneidet O M in einem Punkt iiber 4 B. Das Perpendikel auf
die nun relative Flugrichtung wird M’ O‘ gegeniiber M/ O und die

Bryan-Bader, Stabilitit. 4
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Senkung der Fahrtrichtung gegen den Horizont wird um den sehr
kleinen Winkel O M O’ vermindert.

Andererseits liegt O’ fiir wachsendes 7, auBerhalb O und die
Hebung der Fahrtrichtung wird um O M O' geringer. In jedem
Fall ist also der Einfluf eine Minderung des Steuerungserfolgs.

Fiir eine genauere Untersuchung leistet eine Enveloppe fiir
MO gute Dienste, die entweder fiir unverinderliches 7, oder 7, zu
zeichnen ist.

43. Liegt der Schwerpunkt C nicht auf der Verbindungslinie der
beiden Druckpunkte 4 und B (Fig. 14), wie der Einfachheit halber
bis jetzt vorausgesetzt wurde, so ist fiir das vorliegende Problem (7,
zu Zwecken der Hohensteuerung zu verindern) A C zum Schnitt B’

mit B M zu bringen. Dieser Punkt
B‘ tritt bei der Bestimmung von O
an Stelle von B. In der Tat ist
ja auch eine Parallelverschiebung
eines Fliigels in Richtung seiner Nor-
malen, wie vorher auf die Stabilitit,
so hier auf das Gleichgewicht von
verschwindendem Einfluff, solange nur

7, und 7, klein sind.
Wird die Neigung von F,
variiert, so ist analog C B Basis
Fig. 14. und ein Punkt A4‘ dient der Bestim-
mung des Drehpunkts O fiir die

Normale zur relativen Flugrichtuung.

44. Druckpunktslageninderung., — Verschieben sich mit Ver-
dnderung des Anstellwinkels die Druckpunkte um 4 4 bezw. B B,
so hat dies eine weitere Anderung der relativen und der absoluten
Flugrichtung zur Folge (Fig. 15). A/ in Fig. 15 ist die neue Lage
von M, die im Krifteplan Verschiebung von £ nach £* verursacht.
A B dndert seine Lage gegen die Vertikale also um £ D £, Die
gezeichnete Vorwirtsbewegung der Druckpunkte entspricht Abnahmen
der Anstellwinkel, indef £ D E‘ eine Verinderung des Winkels
zwischen Flugzeug und Horizont entgegen der Uhr bedeutet.

Um den Einflu§ der Druckpunktsverschiebungen auf die relative
Flugrichtung zu beobachten, ist es am einfachsten, 4‘ M* B* durch
Parallelverschiebung mit 4 M B zur Deckung zu bringen; dann
muB C um ein Stick 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 4 B liegt niher an B, und da sich BO: 40
wie A4 C: B C verhilt, riickt O noch von B weg nach O’. Dies
driickt die Flugrichtung um O M O’ gegeniiber dem Apparat
herab, und da sich dieser um £ D E' gegen den Horizont auf-
gerichtet hat, sinkt
die Bahn um O M O*'—
EDE" oder steigt
um EDE — OMO,
je nachdem der eine
von beiden Einfliissen
iiberwiegt.  Hieriiber
kann man sich durch
Differentiation der

Fig. 15. Fig. 16.

Gleichung (45) Rechenschaft geben fiir den Fall, daf C C’ klein ist:

oo O
A0.BO  AC.BC'

Danach ist nach anfangs horizontalem Flug das Flugzeug im Anstieg,

wenn C C“ grifer als O O’ ist und umgekehrt. Es ist hier jedoch

kaum der Platz, noch mehr auf Einzelheiten einzugehen.

45. Brillonins metazentrische Kurven. — (Lit. 8.) Eine
vollkommenere Methode zur Ldsung der gestellten Aufgabe hat
Prof. Marcel Brillouin entwickelt. Solange die Lagenidnderung
der Luftkrifte nicht in Rechnung gezogen wird, bedeutet Punkt
M das Metazentrum des Flugzeugs, da durch ihn als Schnitt-

punkt der beiden Flichennormalen die Resultierende /A immer
4*
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gehen mufB. Bestimmt man jedoch M unter Berficksichtigung der
Druckpunktslage fiir verschiedene Anstellwinkel, so hiillen die Ge-
raden C M eine Enveloppe ein, die man als metazentrische Kurve
bezeichnet. Es mufj wohl beachtet werden, dafi diese Kurve nicht
der Ort von M ist; die Richtung von R hingt von dem Flichen-
inhalt der Fliigel ab und ist unabhingig von der Tangentenrichtung
an die Kurve der Lage des Metazentrums.

Brillouin hat Kurven fiir verschiedene Fliigelanordnungen
entworfen unter Benutzung der Formeln Rayleighs fiir Druck-
punktslage und GroBe der Windkraft; neuerdings hat Wiesels-
berger (Lit. 14) unter Benutzung zuverlissiger Daten wmeta-
zentrische Kurven gezeichnet und Betrachtungen in bezug auf
Beurteilung der statischen Stabilitdit nach ihrer Form wund Lage
unterworfen.

Die metazentrischen Kurven sind sternférmig; mit acht Spitzen,
die den besonderen Stellungen einer der beiden Flichen senkrecht

zu oder in der Windrichtung
entsprechen. Der Schnitt-
punkt der Normalen der Fli-
gel in deren geometrischem
Mittelpunkt ist Symmetrie-
zentrum der Kurve.

Ist die metazentrische
Kurve bekannt und geht
die Schubrichtung durch den
Schwerpunkt, so wird die
Lage des Flugzeugs gegen
die Vertikale mittels einer
Tangente an die Kurve
durch € im anschlieBenden

Kriftedreieck ermittelt.
46. Fihrt die Schub-
Pig. 17. richtung nicht durch den
Schwerpunkt, so muf R
durch den Schnittpunkt Z von .S und der Vertikalen durch C gehen.

Ziehe ich in Fig. 17 eine Parallele zu S, so schneidet sie
die Richtung von R in L und die Ahnlichkeit des Dreiecks CLZ
mit dem Krifteplan besagt:

S:G=CL:(CZ
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Léuft die Schubrichtung nahezu horizontal, so haben kleine Dreh-
ungen des Flugzeugs auf die Linge von CZ nur verschwindenden
Einflu. Somit dreht sich jetzt R um L, wie friher um C. Ver-
schiebt sich M nach M' unter Einfluf eines Steuerungsgriffs, so
wirkt die resultierende Windkraft nun in
Richtung L M’ und schneidet die Schub-
richtung in Z, so daf also ZCZ' die
Lagendnderung des Apparats gegen den
Horizont bedeutet.

Im allgemeinen Fall, wo die Schub-
richtung beliebig gegen den Horizont ver-
l4uft. geschieht die Drehung von Z L als Ab-
wilzung von einem Kegelschnitt mit numerischer Exzentrizitiat S: G
(Fig.18). C ist Brennpunkt und die Gerade S Leitlinie. Der Punkt P
wird erhalten als Schnitt der Senkrechten zu CZ in C und der
Tangente; um P dreht sich R bei einer kleinen Drehung einer der
beiden Fléchen.

Da S und G be-
kannt sind, geniigt es,
durch M eine Tangente
an den Kegelschnitt zu
ziehen, die die Schub-
richtung in Z schnei-
det;sogibt CZdieRich-
tung der vertikalen.

Die relative Flug-
richtung wird wie vor-
her ermittelt; es tritt
lediglich P an Stelle Fig. 19.
von C in der Gleichung fiir O.

Da das Verhiltnis S : 777 kleiner als eins ist (gewohnlich 1/,
bis 1/), ist der Kegelschnitt eine Ellipse und es kénnen von M aus
zwei Tangenten gezogen werden. Fiir die zweite Tangente ergibt
jedoch die Konstruktion des Kriifteplans, daf das Flugzeug auf dem
Riicken liegt.

47. Wird der Motor gestoppt, so muf M C mit der Verti-
kalen zusammenfallen. Geht der Schub durch den Schwerpunkt, so
kann der Einfluf dieser Anderung gegeniiber unsern letzten Voraus-
setzungen (C L > O, Fig. 17) nach Fig. 19 beurteilt werden.

Fig. 18.
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Zunéchst muf die Resultierende der Windkrifte statt durch
L wieder durch C gehen und somit dreht sich der Apparat im
Raum im Urzeigersinn um Winkel Z C Z‘, da die Richtung der
Vertikalen sich relativ von C Z nach C Z' #ndert; doch da sich R
von M Z nach M Z' bewegt, riickt O nach O, woraus eine Drehung
der absoluten Flugrichtung im Sinne der Uhr um Z C Z* — O M O!
resultiert.

Verschwindet der Schub nicht ganz, sondern wird nur redu-
ziert, so wird M Z Tangente an eine neue Ellipse mit entsprechend
kleinerer KExzentrizitit. Dabei #ndern sich die vorbesagten Gleich-
gewichtsbedingungen in gleicher Weise, aber in geringerem Mafe.
Mit wachsendem Schub liegen die Verhiltnisse natiirlich umgekehrt
und der Apparat wird steigen.

Geldnge es, ZG Z' und O M O* auf gleiche GroBe zu bringen,
so wire die Grofe des Schubs ohne Einfluf auf die Fahrtrichtung,
so daBl die Maschinen abgestellt werden konnten, ohne die bisherige
Bahn zu verlassen. So vorteilhaft eine derartige Mafnahme wire,
ist sie schwerlich je durchfiihrbar, worauf schon Brillouin hin-
gewiesen hat.

Denn M C ist grof im Verh#ltnis zu den Abmessungen des
Apparats, woraus folgt, daf Z C Z* immer viel groBer als Z M Z'
sein wird, falls nicht der Abstand C Z’ des Schwerpunkts von der
Schubrichtung so gesteigert wiirde, wie es aus anderen Griinden
keineswegs zulissig ist. Freilich liegt noch der Weg offen, O M O’
gro gegeniiber Z M Z' zu machen; er liuft aber darauf hinaus
{selbst wenn ihn die analytische Geometrie gangbar erscheinen
liefe), daB eine geringe Schwerpunktsverschiebung eine bedeutende
Anderung der Bahnrichtung zur Folge hiitte; eine MaBnahme, die
schweren Bedenken begegnet.

Dem Leser wird es leicht fallen, fiir den Fall, dag die Schub-
richtung unter dem Schwerpunkt liegt, eine Figur in Analogie von
17 und 18 zu zeichnen. In diesem Fall hat Verschwinden oder
auch nur Nachlassen des Schubs Drehungen der Linien C Z und
MO in entgegengesetztem Sinn zur Folge, so dab die Flugrichtung
gegen den Horizont um Z C Z‘+ O MO’ herabgedriickt wird.
Gleichzeitig haben aber die Anstellwinkel um O M Q' zugenommen,
so daf der Abstieg wegen der geringeren Geschwindigkeit weniger
gefihrlich erscheint. Umgekehrt bewirkt eine Zunahme der Schub-
kraft natiirlich Steigen.
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Y. Liingsstabilitit des einfach tragenden Systems.
Einfachster Fall.

Einfach tragendes Flugzeug in horizontalem Flug bei horizontaler
Schubrichtung durch den Schwerpunkt.

48, Um wenigstens eingangs umsténdlichen Formeln aus dem
Wege zu gehen, betrachten wir zunichst ein Flugzeug der Art:

Zwei Fliigel (deren jeder durch iibereinander gelagerte Doppel-
fligel ersetzt werden darf) 7, und F,, von denen der vordere /7,
der das ganze Gewicht des Flugzeugs aufzunehmen hat, unter dem
Winkel o angestellt ist, indes /7, das nur als Stabilisierungs- oder
Steuerfliiche dient, in der Flugrichtung liegt. Abstand der beiden
Druckpunkte /. . _

Die Schubrichtung geht et = e
durch den Schwerpunkt (wei- - -
terhin immer definiert mit
~Zentraler Schub®) und in i
der Flugrichtung, die hori- '
zontal sein moge. Die Re-
aktion der Windkrifte muf folglich durch den Schwerpunkt gerichtet
sein. Dieser liegt also entweder im Druckpunkt von /7 selbst oder
auf der Normalen zu F; in dessen Druckpunkt. Im ersten Fall
haben wir fiir £, ¢’ und g¢“ genau gleich Null: ebenso im zweiten
o', wihrend ¢“ eine sehr kleine endliche Grofe ist. Fiir F, ist
¢=e"=—1

Das Gleichgewicht bestimmt:

Fig. 20.

S=%-x1.F1.u02.sin2a G=é <y FL . u? . sin @ . cos e,

Vernachlissigen wir eine mogliche Verschiedenheit des Seiten-
verhiltnisses, setzen also x; = x, = %, s0 werden die neuen Wider-
standsableitungen:

Xu=2L-x.F1.uo.sin2a;
i g
Xv=§-x.]"1.uo.sina.cosa; X, =0
Y,,=2%-u.F1.uo.sina.c0sa; (47)
7 y -
Yo= oot (Fycoft et o), Yr—-——é—-x Fy. 1, .l
Nu=0: No=—"2in.u,.Fy.1 N—;~x.F2.uo 2
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Danach erhalten wir fiir:

C=y* . F, . F,. u? | K+ G.)sin?a+ G. 72
+ Gy n.u Fyl

D=y2 3 F, . Fyou?.G.2/[. sin?e

E=y2 F,.Fy u?. g.G.2].sina.cosa

A= K.G?
B=y.u.ug.G.[K.F1(1+sin2a)+F2(K+G.l2)]l
] (48)

Erinnern wir uns jetzt der Gleichgewichtsbedingung:1)
y.x. i u?=G . g:(sine.cos a),

so kénnen wir mit Einfihrung des Trigheitsradius 4:

K=G.F (49)
und des Flichenverhdltnisses:

v=1,:F (60)
durch Kiirzen die fiinf Koeffizienten auf die einfache Form bringen:

1

A=wul2 - —- - sin e . cos «

g
B fire (14 1_718{112,,)]

(1)

0

C=g-[tga.(2/e2+2l'z)+ r +u?. 1

sin & . cos &

D=u,.g.2/.tga
E=g*.2]
Die Forderung: D und £ wie A positiv, filhrt auf positives /;
danach muB die Hilfsfliche hinter der Tragfliche liegen, nicht davor;
als Schwanz, nicht als Kopfflosse.

Es ist unmittelbar ersichtlich, daf fiir die kleinen Werte e,
die ausschliefilich in Frage kommen, in der Stabilititsbedingung:

BCD—EB*— A4D*>0

AD? von hioherer Ordnung klein ist, gegeniiber den anderen Pro-
dukten; denn .4 .D? enthilt tg o bezw. sin ¢ in der dritten Potenz,

1) Dlese Umformung (50), (51), (63) wurde vom Ubersetzer vorge-
nommen, da die Erfillung der Stabilititsbedingungen, ohne die des
Gleichgewichts, keinen Sinn hat, zumal letztere schon in Abschnitt 17
eingefithrt wurden.
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wihrend B C D nur durch D im wesentlichen mit der ersten Potenz
von tg a reduziert wird.

Es erscheint daher statthaft, die Stabilititsbedingung dahin
zu vereinfachen, daf

CD>EB (52)

sein soll.

Mit der folgerichtigen weiteren Vernachlissigung von sin? e«
bezw. ~ 2sin®? o gegenilber der Hinheit, wird:

B=uo.[l'2—|— /e?-(1+l)J
Y T

C=g@+uo~/

Und die Stabilititshedingung:

2 R . 1
uo.g.2l.tga.(g~tg7+ uo? . 1) > g0 21.%0.[1-—{—/?2.(1—1-;)]
gewinnt die Form:

g.l’2+uo‘~’.l.tga>g.l‘2+g./e2.(1+%>

wt_ Fy+F, R
SR T &

(43)

Dieselbe Forderung stellt Lanchester nach Anwendung
grundsdtzlich verschiedener Rechenverfahren. Da Gebrauch von
den Gleichgewichtsbedingungen gemacht wurde, haben wir sie als
modifiziert zu betrachten.

Eine andere Modifikation gewinnen wir mit Einfithrung des
Gewichts

2

k F,
I>y.%. Fy - <1+F:)' (54 2)

Diese Form ist wahrscheinlich der ersten iiberlegen, da sie auBer
den Koeffizienten » nur GroBen enthilt, die von den Abmessungen
und dem Gewicht des Flugzeugs abhiingen.

Andert man Schub, Geschwindigkeit und Anstellwinkel unter
Einhaltung der Gleichgewichtsbedingungen, so wird dadurch die
Stabilitit in keiner Weise betroffen.

49.1

Man konnte versucht sein, mit Hilfe der Koeffizienten (51) in
die genaue Stabilititsbedingung (19) einzugehen?) Die damit er-

1) Vom Ubersetzer.
2) Bryan tut es in diesem Abschnitt.
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strebte Genauigkeit entspricht jedoch keineswegs der erreichbaren.
Denn die Vernachlissigung von sin®? ¢ gegeniiber 1 bringt einen

Fehler von 8 --29%, mit sich, da sin o« etwa 6T mit mindestens

gleicher Unsicherheit sind jedoch die Koeffizienten x nach den besten
derzeitigen Messungen behaftet. Die Abweichungen des atmo-
sphirischen Zustandes (y) vom normalen sind noch viel betréchtlicher
und die Bestimmung des Trigheitsmoments erfolgt bestenfalls mit
einem so geringfiigigen Fehler, wie er unseren Vernachldssigungen
entspricht.

Trennung der langen und kurzen Schwingungen.
50. Aus den Koeffizientengleichungen (51) ist ohne weiteres
ersichtlich, daf fiir grofe Werte 4, also kurze Schwingungen, die
beiden letzten Glieder der biquadratischen Gleichung:
AB+B.B2+C.2+D.I+E=0
fir eine Ndherungslosung aufler Acht bleiben diirfen. Dann ergibt
sich 4 aus der quadratischen Gleichung:
A2+ B.A+C=0. (55)
Andererseits konnen fiir kleine Werte A die Glieder 424
B23 und D .2 in rohester Ndherung gegeniiber C.4% und £ ver-
nachléssigt werden, so daf
. E
A==+17- \/zv-
Genauer ist die Losung, wenn wir nur 4 .A* vernachlissigen und
in BA3 die erste Niherung substituieren:

£
C.le+{D—B-—C}-A+E=O. (56)
Damit wird der reelle Teil dieses Wurzelpaars:
EB—-C.D -
T 2er 69
Kleinen Werten 4 entsprechen also langsame oder lange Schwing-
ungen, deren Dauer durch:
2 Tr\/g (58)
gegeben ist, und deren Dimpfungsfaktor:
C_ D—EB
2C*

positiv ist, sobald der Stabilititsbedingung (52) geniigt wird.
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Um die Art der Bewegungen zu beurteilen, miissen wir zu
den Bewegungsgleichungen zuriickkehren.?!)

(2 £ . sin’e +;%Luo) cu4 F| . sine.cse.v— ?xGugA =20
. G40
2F1.s1na.cosa.u+<F1.cosga+17._,—]—y.k—.Mo)y—|_ (59)
(—F._,.H— G)-r—-—
y.%
. G.R2A
0.+ —F.D.v +<F_,.1—g<)r,f;%>.,,=

Kurze Schwingungen.

51. Vernachlissigen wir die Glieder mit sin &, so gestalten
sich die Gleichungen (59) wie folgt:

2
B =0
G.1 G
(F1+F2+??ii'&;>v+('—_Fg.l"‘}_yf.; r=20 (60)
. GBI _
_Fg.l.v—l—<F‘_,,l-+7.x.%v).,,___O.

Durch Elimination der Verénderlichen v und » gewinnen wir

G2 .12 G.2
eI e e

¥ % u, y.x.u

+F1.F2.12+F2./.~YG7=0.

k2 (&% (Fy+ Fy) + 2. Fo

Diese Gleichung ist identisch mit 4.2+ B .2+ C=0;
daraus ist ersichtlich, daf wir mit den eben gemachten Vernach-
lissigungen auf die kurzen Schwingungen gefiihrt werden.

Das Verhiltnis v:# wird durch eine der beiden letzten Glei-
chungen gegeben:
v Gk
7l+7.x.uo.F2.l

1) Es dient zur hervorragenden Veranschaulichung des Einflusses der
einzelnen Faktoren, an dieser Stelle abermals die Gleichgewichtsbedingungen
einzufithren, da sich die Gleichungen dann auBerordentlich vereinfachen.
Der Ubersetzer fiihlte sich jedoch micht berechtigt, eine so weitgehende
Anderung der Vorlage vorzunehmen.
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oder, noch besser vielleicht:
v—Il.r G. R

r T Y e Fy 1)
v—17.r ist ersichtlich die Geschwindigkeit des Schwanzes normal
zur Flugrichtung. Die Gleichung gilt fir die Momente; denn sie

ist identisch mit:

G.B2 dr y
g -a,[=~é;~u.f2.uo.(v—/.r)./, (62)
# im Verhiltnis zu » ist bestimmt aus:
2 ulg—r=0. (63)

Die Vereinfachung, die zu dieser Form gefiihrt hat, beruht auf
der Annahme, dafl der Einflub des Luftwiderstands (Riicktriebs) fiir
die Bewegungsinderungen in der Flugrichtung vernachlissigt wurde:

du . . dy
G~—gra,f=G.sm $, worin —r-=7. (64)
Da jedoch # nicht mitbestimmend wirkte auf die quadratische
Gleichung fiir A, erhellt, daf die kurzen Schwingungen unabhiingig
vom Stofien lediglich in
Wogen und Stampfen in Er-

scheinung treten.

Weiterhin beobachten
wir, daB 4 nur in der Form
Aju, erscheint, also Afu,
nicht von der Geschwindig-
keit #, abhidngt.') Die
Schwingungszeiten sind da-
nach proportional 2,. Neh-
men wir statt der Zeit den
Weg als Unabhingige, so
ist ersichtlich die Flugbahn
im Raum wunabhingig von der normalen Geschwindigkeit, so daf,
wenn auch diese geindert wird, das Flugzeug doch noch die gleiche
Zahl Schwingungen ausfiihrt und diese Schwingungen dasselbe De-
krement aufweisen, nach gleichen Wegen.

Fig. 21. Léngsstabilisierung durch Kopfflosse.
Reifner,

1) Soweit nicht G schon implizit #o enthilt. (Der Ubersetzer.)
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Stabilitit fordert, so sahen wir, daf alle Koeffizienten 4 ... FE
positiv seien und damit

B(F + Fy) 4+ R2F>0, (65)
F1F2.1-3+F2.1.~y%>0. (66)

Der erste Ausdruck ist ohne weiteres positiv, der zweite nur
dann, wenn / positiv oder, falls negativ, der Zahl nach grofer als
G:ly.x.F] ist.

Im ersten Fall ist die Hilfsfliiche hinter der Tragfliche. Fiir
ein doppelt tragendes System ist die entsprechende Bedingung, daf
die vordere Fliche einen griBeren Anstellwinkel hat als die hintere,
worauf wir noch zuriickkommen werden.

Die zweite Moglichkeit ist von Interesse bei Flugzeugen mit
Kopfflosse (Wright). Wird also eine Stabilisierungsfliiche hinter
oder weit genug vor der Tragfliche angeordnet, so gelingt es, die
Stabilitdt bei kurzen Schwingungen zu wahren.

Dabei sind die
Bewegungen entweder \\

Schwingungen oder bei = \\\\V

sehr starker Dampfung S
aperiodisch, je nach-
dem die Wurzeln fir AT

Aju, komplex oder ///

reell sind oder anders

B2 — 4 AC negativ

oder positiv ist; eine Bestimmung, die gestaltet werden kann in
der Art:

(B2 (Fy 4 F) R F P dkt Fy Fy— 4k F, .0 y%<oder>0. (67)

/?/‘c/m//y des sretigen Fluges /__ e — — —

Fig. 22,

‘Woraus folgt, daB fiir negative Werte / ohne weiteres und
fiir positive Werte /, die unterhalb einer bestimmten Grenze liegen,
die Bewegung aperiodisch verlduft.

Nehmen wir den Fall, dafl A reell und negativ und / positiv
ist, so zeigt Gleichung (61), dali o —/» und » entgegengesetztes
Vorzeichen haben, somit die Winkelgeschwindigkeit in entgegen-
gesetzter Richtung verliuft, wie die Bewegung des Schwanzes. Die
Bewegung des Schwanzes ist dargestellt in Fig. 22, nach Aus-
lenkungen einmal unter, dann iiber die Flugrichtung. Andere Fille
kionnen entsprechend erirtert werden.
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Lange Schwingungen.
52. Die zweite Losung der Gleichung vierten Grades fanden
wir als:

A= 5(z + ok (68)

Der reelle Teil (Dimpfung) ist von zweiter Ordnung in e,
der imagindre von erster.

Um eine Anschauung vom Charakter der Schwingungen zu
gewinnen, wollen wir den reellen Teil vernachlissigen; also an-
nehmen, daBl es sich um eine einfache harmonische Schwingung
handelt.

Mit /7 fiir F. cos? ¢ und u = tg o werden die Hleichungen (59):

_CD—-EB \/E‘

‘ G l S Gg 1 B
(ZF +W> ”+F1-M-7/*7’_z.ua =
L e Ik Bl Y oW RO )

—F,.1 v—i—(F,, ;)+GJE';-L;%>_V___

Fiir kleine Werte pu besteht die einzige Moglichkeit, andere
Charaktere fiir die langen als fiir die kurzen Schwingungen zu
erhalten, darin, anzunehmen, daf z grof, also . u vergleichbar mit
v und 7 ist. Ja, dariiber hinaus; wie vordem die Ausdriicke mit
A in der zweiten und dritten Bewegungsgleichung mit den anderen
von gleicher Grofenordnung waren, folgt nun fiir die langen
Schwingungen, daf wir sie aufer Acht lassen diirfen.

Daraus ergibt sich,

v—Ir=0. (70)
Der Schwanz verlift also die normale Flugbahn nicht. Oder all-
gemeiner zeigt:

e G.R2.J ,
v r_y.x.FQ.uo.l"

daB die Vertikalgeschwindigkeit in jedem Fall gering ist.

Wir konnen weiter /)’ und F, eliminieren, indem wir die
erste Gleichung mit —1/u, die zweite mit 1, die dritte mit 1//
multiplizieren und addieren. Dann erhalten wir

—;i» w4 - v+< —{—uo—i—fi/ ) r=0. (71)

2
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Da F, und F, nicht vorkommen, spielen die Widerstinde
offenbar nicht herein und die Gleichung stellt die Momente in bezug
auf das Metazentrum dar. Mit der Annahme, dafl # grof und A klein
ist, gelangen wir wieder zu: # A2 =g .7. (71a)

Andrerseits filhren die zweite und dritte Gleichung unter
Elimination von F, auf:

G
2F1’.‘u.u+F1‘.v+f)7 L r=0 (72)
oder mit v=/.7: c
2F1’.Au.u+<F1’.l+—)7—x)-r=0. (73)
Aus (73) und (71a):
2u.g
2 s
A N (74)
y.x. Fy
Zur selben Form gelangen wir mit der Niherung
E
D= —
A ¢

unter Vernachlissigung der Ausdriicke mit u

53. Un die Flugbahn des Schwerpunkts aufzeichnen zu konnen,
setzen wir die Koordinaten desselben zur Zeit ¢ gleich & und 7,
wobei wie immer die x-Achse in der Richtung des stetigen Fluges
liegt. Dann ist:

d
d§+ #o = (1o + 2) cos ¢ — v .sin I,

=2, -+ u in erster Niherung, (75)
d
;/; = (o 4 2) . sin ¢ — v .cos I,

=1u,.9 -+ v in erster Niherung,
und da & g, 9 mit ¢/t variieren:
A.E=wu oder §=%
Aog=1to. I+ v=1- %-{—7} oder 5=, - {g-l——;i
Mit den Niherungen » == A%2.ujg, v=1.#:
&
=" (o . A+1.22
=g ( )
oder mit A'.i=A, wobei A’ reell: (76)
§ .
== (to. A1 — 122
=g ¢ )
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Setzt man §=H.(cos A’ . £+ ¢.sind'. )4 u,.¢ dann liefert
die Trennung der reellen und imagindren Teile

E=H.cos ). t+ uo.¢

q=—§-(uO.l‘.sinl’.l—i—l.,l"l.cos/l‘.t). D

Es sind zur Veranschaulichung der Flugbahn also lediglich
zwei Kurven zu addieren mit der Abszisse § =u,./4 H .cos i’ . L
Die Ordinaten sind dann einmal:

H.u, .l .
nN=— *lgil - sin 4‘ ¢, (78)
das andere Mal:
H./l.\A? .
ﬂ'—*'}"}i--cos,{‘.i. 79)

Die erste Kurve (Fig. 23 die obere) ist gekennzeichnet durch
steilen ,,Berg® und flaches ,Tal*; die zweite durch steilen ,, Abstieg“
und flachen ,,Anstieg®.

Fig. 23.

Die resultierende Bahn wird jedem bekannt sein, der einmal
Modelle im Flug beobachtet hat.

Im Riickblick auf die Vereinfachung: 1?.u#/g =7 und die
Beibehaltung von A im Ausdruck fiir 4, dirfen wir hervorheben,
daf die Vernachlissigungen lediglich Glieder betreffen, die von
héherer als zweiter Ordnung klein sind.

Der Weg des Druckzentrums fiir den Schwanz ist nédherungs-
weise die obere Kurve der Fig. 19, da in der Bewegungsgleichung:

Aog=uo. -+ v—1r)
(v—{7) sehr klein ist.



EinfluB der Richtung des Schubs und der Neigung der Flugbahn. 65

Einfluss der Richtung des Schubs.

54. Fillt die Richtung des Schubs nicht in die des Fluges,
so bleiben die primitiven Stabilitétsbedingungen natiirlich davon
unberiihrt; da jedoch die zweite Gleichgewichtsbedingung in

G—}—S.sino‘=£;-xl.Fl.uog.sina.cosa (80)
iibergeht, findern sich die angenidherten Stabilititsbedingungen (54)
. w1 [FyY+F, k2 S.sinco
und (54a) in:
y.x. Y [PV A+ Fy o, S.osine
!> C¥S sine [ 7R e 6l

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

Einflub der Neigung der Flughahn.

55. Daf die Stabilitiit und zwar Lings- wie Seitenstabilitit
in hohem Mafie von der Flugbahnneigung gegen den Horizont ab-
hingt, 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,
Jheutraler* Schwanz, Vernachlidssigung der Druckpunktslagen-
inderung.

Von den fiinf Koeffizienten 4 ... E 4ndern sich nur die
beiden letzten:
2 b
D:(g.u) =—g—3— syl Fy LRy Lsint e
G? C e
—}—géf%é.y.x.F.l./.st (82)
E:(g.uo)4 =g;’72 .yg.x‘l.Fl.F;_,.l.(sina.cosa
.cos & -~ sin? & . sin 3).

Mit der Gleichgewichtsbedingung:

G.cos{}=§-x.Fl.uaﬁ.sina.cosa (83)

gelangen wir zu:
Bryan-Bader, Stabilitit. 5
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G
D:(g.uo)3=§.§, y2o? F Fy. 0. (2. sin2e+sine. cos . tg 9

G
=§3.y2.x2.F1.F2.l.sina.cosa(Ztga+tg3)
2G

g:i'M‘)?
Der Koeffizient D verschwindet also, sobald das Flugzeug
unter steilerem Winkel als:

E:(g.uo)t=

P Py By sina . cos (9 — a). (84)

d=arctg (—2tga)

ansteigt. Dann wird Q = — £ B?, also der Flug ausgesprochen
unstabil. Damit ist unter sonst gleichen Umstinden eine Grenze
fiir die Vertikalgeschwindigkeit gegeben.

£ verschwindet erst, wenn 9 — o = 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 9 der
Stabilitdt forderlich, so daf ein Flugzeug, das bei horizontalem Flug
sich lidngsstabil zeigt, im Gleitflug noch grofiere Sicherheit aufweisen
wird. Umgekehrt folgt daraus freilich auch, daf Gleitflige von
Modellen nichts Endgiiltiges aussagen iiber die Stabilitdit danach
konstruierter Motor-Flugzeuge (Drachen).

56. Es bedeutet einen sehr geringfiigigen Fehler, wenn wir
statt Gleichung (84) wieder (48e) setzen, also statt cos (3 —a)
~ ¢cos . Dann betrifft der EinfluB der Flugrichtung ausschlieflich
D und die Stabilititsbedingung CD — EB > 0 liuft hinaus auf:

A§+§ cn YA Fy ot 1. (tg a4y tg. ) — [(Fy + F). K
S

+G.2 F]>0. (85)
Unter Heranziehung der Gleichgewichtsbedingungen :
uq'i>(l*'1‘ + Fy). /egth./?._tgﬁ_/%A_tgq
4 Foy l(tg a+1ytg )
In dieser Form gestattet die Bedingung einen Vergleich mit

der von Lanchester, fir verschiedene Neigung der Flugrichtung.
Unsere Formel wird fiir den besonderen Fall des Gleitflugs (3 = a):

w2 L) R

2 "
g 8 Fy.liga (67

(86)
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Die kleinste zuldssige Geschwindigkeitshdhe (u,2:2g) ist
hierfiir kleiner als ?/; derjenigen, die Lanchester fordert.
Andererseits, wenn die Maschine mit J = — o ansteigt, be-
kommen wir:
FY P Bt Ry N
Fy.l.tge (88)
Die Geschwindigkeitshthe mufl doppelt so grof sein, als sie die Er-
haltung der Stabilitdt bei horizontalem Flug erfordert.

o3
LI
8

Da A, B und C sich unabhingig von dem Betrage der
Neigung 4 zeigten und £ in erster Niherung gleichfalls, erweisen
sich auf Grund unserer vereinfachenden Voraussetzungen die kurzen
Schwingungen und die Dauer der langen von J unbeeinflufit, wihrend
die Dampfung der letzteren mit 9 stark variiert.

Einfluf des Stirnwiderstandes und einer Verinderlichkeit
des Schubs,

57. Unter Stirnwiderstand wollen wir alle Widerstinde ver-
stehen, die im vorstehenden keine Beriicksichtigung fanden; also
‘Widerstand des Rumpfes, des Motors, des Fiihrers, Reibungs- und
Zdhigkeitswiderstand der Flidchen usf.

Die allgemein gebrduchliche Annahme, daf auch dieser Wider-
stand mit dem Quadrat der Geschwindigkeit wachse, fiihrt dazu zn
X,, Y, und NV, Betrige proportional #,® und zu ihren Ableitungen
X. . . . NV, Betriige proportional #, hinzuzuftigen. Bezeichnen wir
diese neuen Grofen mit X,/ . . . VY, so muf danach abermals die
Beziehung gelten:

Xul =2 Xol/uo, Yul =2 Yo’/”o, N =2 Nol/uo-

Y, bedeutet also einen zusitzlichen Auftrieb, der nicht von
dem der Flichen herriihrt und ebenso N, ein Kriiftepaar. Indessen
werden fiir gewdhnlich diese beiden Betrige wohl vernachlissigt
werden diirfen, wohingegen der zusitzliche Riicktrieb X,’ von Be-
tracht und in Rechnung zu setzen ist. Der folgende Ansatz zeigt
die Unerheblichkeit der Vernachlissigung.

Zunichst kann man leicht nachweisen (vgl. Lit. 7; I, § 164),
daB fiir ein Flugzeug von gegebenem Gewicht der Schub am kleinsten
wird, wenn der aerodynamische und der Stirnwiderstand gleichgroli
sind, und daf die benitigte Leistung ein Minimum betridgt, wenn

5*
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der Stirnwiderstand gleich einem Drittel des aerodynamischen ist.
Auf alle Fille ist X, vergleichbar mit

b4 .
Xo=?-x.F1.u02.sm2a

und nicht grof im Verhiltnis dazu. Nur wenn es sich um Fliige
mit Geschwindigkeiten, die von der wirtschaftlichsten weit abweichen,
handelt, miifte eine nochmalige Nachpriifung der Stabilitétsbeding-
ungen stattfinden. Hiervon abgesehen, wird X, nicht grof im Ver-
hiltnis zu X, und X,/ nicht grof im Verhiltnis zu X, sein.
X. wird klein von der Ordnung 2 sein.

Von den iibrigen Koeffizienten (X'Y* N'),,, wird keiner, soweit
sie nicht iiberhaupt verschwinden, grof im Verhiltnis zu X, und
damit ebenfalls von der Gréfenordnung «? sein.

Mit der Vernachlissigung der Glieder, die von héherer Ordnung
klein sind, gegeniiber den von niedriger Ordnung kleinen, gelangen
wir zu den neuen Koeffizienten:

A=G6K,
B:(g.uo)=gr x.G.(Fi+Fy) . K+G.2.F),
C:(g.uo)“=—g;~x.G.F2.l-[é-x.]’].l—i—%],wiein@é’),
D:(g.uo)3=g§“uo-(yg.x“’.Fl.cos‘*’a.Fg./'z—i-G.y.x.Fg.Z) )

)2 2
+;§ -yz.ug.Fl.F;,.l.siMa+§5702-y.x.F2.1.sin3,
E:(g.uo)4=u;‘%-y‘z.x2.f‘2.l.[Fl.sina.cosa.cosﬁ
+ <F1 sin® & + ):X;%) - sin 3}-

Die Bedeutung des Stirnwiderstandes 146t sich schon hiernach

ermessen.
Mit dem Symbol » fiir das Verhiltnis X,': X, und den Gleich-

gewichtsbedingungen vereinfacht sich D zu:
D:(g.uo)"———-'g—‘y?.x?.Fl.Fz.l.sina.cosa[2(1 +)tge
Ttgd+ ﬂéé'g - cos 3}, (90)
wihrend £ sich in erster Niherung dem Einfluf des Stirnwider-
standes entzieht.
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Damit bleibt dieser in seiner Einwirkung auf /) beschrinkt,
erzeugt hierdurch aber eine erhebliche Steigerung der Dimpfung
fiir die langen Schwingungen. Dies Ergebnis, welches unangreifbar
den eben vollzogenen Rechnungen entspringt, ist durchaus in Uber-
einstimmung mit Erwigungen, die man an die Betrachtung der langen
und kurzen Schwingungen (Abschnitte 50—53) anschliefen kann.

Der Stirnwiderstand ermdoglicht somit steileren Anstieg. Sein
stitigender Einflu wird erst bei einem Winkel 3 zunichte, der aus

2v.tgat+tgd +2v.7l.g.cos ¥ ul=0

errechnet werden kann. Mit

/ M02 ; [ l.g
cos 3 =1 und h==2g: vtg9=—2v.(tga+ u;2>
=—v(2tg a + k). 91)

Steigt das Flugzeug unter diesem Winkel an, so besitzt es
gleiche Stabilitit, wie ohne Stirnwiderstand bei horizontalem Flug.
Thr Verlust tritt erst bei 9 = arctg (—2tga)+ I ein.

Im vorstehenden wurde Unverédnderlichkeit des Schrauben-
schubs vorausgesetzt. Tatsiichlich wichst derselbe jedoch mit ab-
nehmender Marschgeschwindigkeit, gleichgiiltig, ob man unver-
dnderliche Leistung oder unver#dnderliche Drehzahl des Motors an-
nimmt. Diese Anderung kann durch Addition eines weiteren
Betrags zu X, beriicksichtigt werden und zeigt somit gleiche Ein-
wirkung auf die Stabilitit. Sie wird am besten eingefiihrt durch
eine Vergroferung von ».

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

58. Mr. E. H. Harper hat mit Einfihrung der Kriifte X,,
X, und S die Stabilititsbedingung (52) fiir verschiedene Flugbahn-
neigung auf die Form gebracht:

, u . tg o , 28 Fjcos’a A+ Fy
2X0 + g—lzo*sig' -5Xo +X0—S 7' Fg Xo
4 o2
4 Mg x4 8 X,— S]>0. (92)

g2 B cost S
Das Gewicht ist eliminiert auf Grund der Gleichgewichts-

bedingung: G sin9 = X, + X, —S. (93)
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Fiir den horizontalen Flug ohne Stirnwiderstand fiihrt (92)
auf (54) zuriick.

Dabei wurde die Anderung des Schubs mit der Marsch-
geschwindigkeit nicht beriicksichtigt; doch ist leicht ersichtlich, in
welcher Weise dies geschehen konnte.

V1. Liingsstabilitiit des zweifach tragenden
Systems. Ausdehnung der Rechnung auf andere
Systeme als die ,,schmalen Fliigel unter kleinem

Winkel«.

Satz von den gleichwertigen Systemen.

59. Bisher wurden nur Fille in Erwigung gezogen, bei denen
das ganze Gewicht des Flugzeugs durch den (bezw. die) vorderen
Fliigel getragen wurde, wihrend der Schwanz vollkommen unbe-
lastet blieb.

- = sy Ly -

Fig. 24.

‘Wir wollen nun ermitteln, in welcher Weise die so erhaltenen
Ergebnisse auf ein Paar hintereinander liegender Fliigel ausgedehnt
werden konnen. Vorausgesetzt wird, daff die Druckpunkte der Flichen
so nahe der x-Achse liegen, daB der ,Satz der Unabhingigkeit von
der Hohe“ Anwendung finden darf; dieser Satz erlaubt auch die
Fliigel /in verschiedener Hohe iiber dem Schwerpunkt anzubringen,
so daB der Einflul der Stromungsablenkung durch den vorderen
Fliigel sich mindert.

Es sind wieder F;, F,, die Flichen; a,, o, die Anstellwinkel;
x;, %5 die Druckpunktsabszissen. Ebenso gelten:
Fi=cos?e,.F, Fy=cos?ay.F, u,=tge Yo = tg .

Die Widerstandsableitungen sind:

X, = Yenut 3P pr Xu—2-1
& £
X"='§F cxue JZF

AN D TR
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Yo=*§" x.u? SF . u Y.=2 ; oty N F
Yo=-"— %.u, X F
No=ry x.u2 SF . u . x Nu=2i'u.llo X ux
g g
Nv=7§7.x o XN F . a
v o
Xe=—"-n.u, . XF .u.x
g 1
Yo=Y uiup NF.x (94)
g
N, = gr--x.uo.:F‘.x"

Es sind danach sechs Summen zu bilden:

SF, NF.u SF.u, SFr XF2t, XFux

)
deren Betrige abhiingen von den 6 Grofen

i Y
Fy,  Fy, W, Uy Xy, Ko

Die 6 Summen sind jedoch nicht vollkommen unabhingig, da sie
die Beziehung

AN TER M Fu, *Fux
N Y u, > My =0 (95)
2(; x.uo) YFux, X Fox, X Fa?

erfiillen miissen, die in Abschnitt 26 aufgestellt wurde.

Daraus folgt, daf, wenn in zwei Systemen 5 von diesen
6 Summen gleich sind, die iibrigen Summen ebenfalls gleiche Werte
haben und daB somit Gleichgewichts- und Stabilitéits-Bedingungen
der beiden Systeme dieselben sind. Derartige Systeme bezeichnen
wir als gleichwertig.

Ein doppelt tragendes System kann somit fiir die Stabilitéts-
untersuchung einem Tragfliigel mit neutralem Schwanz gleich-
gesetzt werden.

Fiir diesen ist u, = 0 und daraus ergeben sich die folgenden
Beziehungen der beiden Systeme:
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Summe doppelt tragendes System

>F I cos? e, + F,.co8? oy

>F'u I, . cos ey .8in ey + F,.c08 e, .80

SF'ut F .sin? ey + F, .sin? ey

SF'x F.cos? ey .x, + F,y et . Xy

SF'x? F . cos? ey cxy2 4 Fy L c0s? oty . X2

XF'ux F,.cosay.siney .2, + F,.co8 .80 ey . %y
. . dagselbe mit zen- (96)

Summe gleichwertiges System tralem Schub

ZF Fi.cos?a + F, Fi.co?a 4 F,

SF'u F,.cose.sine Fy.cose.sin

SFu? | F, .sin? o F, . sin?e

SF'x F.cos’e xy +Fy x| Fyll

SF x? Fl.cos?a X2 x? B2

XF'ux | Fy.cosa.sine. x, 0

In der letzten Spalte ist noch der einfachste Fall des gleich-
wertigen Systems mit neutralem Schwanz und zentralem Schub ge-.
geben. Dann wird, wie ersichtlich, x, =0 und x,=/ und das
Moment der Luftkréifte verschwindet.

Aus der Addition der ersten und dritten Zeile in den einzelnen
Kolonnen ergibt sich, daf die gesamte Fliche der Fliigel F, 4 F,
in gleichwertigen Systemen dieselbe ist.

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

Jedem doppelt tragenden System zweier schmaler Fliigel ent-
spricht ein einfach tragendes, von gleichem gesamten Flicheninhalt
der Fliigel, mit gleichen Gleichgewichts- und Stabilititsbedingungen.

Man vereinfacht sich die Rechnungen daher auBSerordentlich,
wenn man fiir das doppelt tragende System sein gleichwertiges, ein-
fach tragendes in die Gleichungen einfiihrt.

Beispiel:

a, =200 @,=10% F,=20; F=10; % —x,=/=10.

Die Momentengleichung:
Fiop. 2+ Fy. 0. 2,=0
liefert 42+ x,=0,
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somit im urspriinglichen System
Xy =2; x,=—2§,
und im gleichwertigen
x,=0; x,=—1/
Mit sin e = «; cos @ = 1 gestalten sich die fibrigen Gleichungen:
Fl . a?=20.20%410.102 = 9000,

Fi.e =20.20 +10.10 = 500,
F,+F,=20 +10 = 30,
—F,.1=20. 2 —10. 8 = —40,

Fy l2=20. 22410. 8= 720.

Durch Division der zweiten in die erste Gleichung erhalten
wir o = 189 der vierten in die fiinfte /=18. /.o : e« liefert
Fi=278;, —F,.[:—]=F, =222,

Danach hat also der Tragfliigel im gleichwertigen System
einen Flicheninhalt von 27,8, der Schwanz von 2,22 Flicheneinheiten;
der Anstellwinkel des Tragfliigels ist 18° und die Liinge des Schwanzes
18 Lingeneinheiten.

Unverinderliche gleichwertiger Systeme.

60. Die Ableitung der Stabilititsbedingungen eines doppelt
tragenden Systems von denen des einfach tragenden gestaltet sich
sehr verwickelt (wie das bei Mr. Harpers und meinen friiheren
Losungen der Fall war), wenn man nicht Ausdriicke wie:

— YF'x|3F — SFu x|XF u; SF At S

als weitere Unverinderliche einfiihrt. Die erste bedeutet den Schwer-
punktsabstand der beiden Flichen vom wirklichen Schwerpunkt; die
zweite den Abstand des resultierenden Druckpunkts vom wirklichen
Schwerpunkt; die dritte das Quadrat des Trigheitsradius der beiden
Flichen fiir den Ursprung.

Weiter sind die Unterdeterminanten in (95) Unversnderliche.

Von SF'  : FyFy (g X5 — s . %)Y,
IF'uw s FYFY (ag — %) (g %9 — g - X1),
pya Au‘~’ s BV FY (2 — x5, 97
SF'x i — FYFy (g — o) - (Uy By — s - %),

>F mz T FYFY (g — o)
SFux:— F/Fy (g — ug) (% — x3).
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Und damit wird ersichtlich, daf die Verhiltnisse
(103 — o) s (% — Xg) 2 (g X — o %y)
ebenfalls wunverdnderlich sind. Es ist x —ax,=/; mit dem
Schrinkungswinkel 6 = ¢; — a0, wird:
Fy o Fy (uy—ua)?=F, . Fy . sin? (o, — ay) = F} . F . sin® 0.

J ist ein kleiner Winkel, so daf wieder gesetzt werden darf:
Iy — o == 0.

61. Um nun die oben ermittelten Stabilititsbedingungen des
einfach tragenden Systems dem zweifach tragenden gerecht zu machen,
haben wir die ,Unverdnderlichen“ einzufiihren.

Es war fiir horizontalen Flug und horizontalen zentralen Schub:

o . I I+ F,
v > B2 w o

Im gleichwertigen System ist (x; — &,): (1, — o) = Ld‘
und £, . /2(Fy + F,) entspricht X/ x2( 37",

Die Stabilititsbedingung kommt danach auf die Form:

f’ff> B X1 " X ,___GI-I—F'EI _
I4 wy— g Y xl L ag?

oder die andere Gestalt:

xa
2

(98)

G . A
yoa o B B s

wird mit den Unverdnderlichen:
FYFP = FyFy (%) — %)
Fi+Fy,=F'+ F
Fyl = —2XF'.x
Fr = XF'.x?
. G ' uP Y+ Fy)
aus: ;% > k- oW
G . (XF . w? IF
'f.5i> ) N TEN S A
Es darf an dieser Stelle darauf hingewiesen werden, dafi die
Unverénderliche d// fiir den vorderen Fliigel einen gréferen Anstell-
winkel erheischt als fiir den hinteren. — Man kann leicht viel Zeit
verlieren iiber der Bemithung, die Stabilititsbedingung iibersicht-
lich zu gestalten, wenn man sich nicht die eben dargelegten Gesetz-
méfigkeiten der Unverinderlichen gegenwirtig hilt.

(99)

u:
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Der Schub geht nicht durch den Schwerpunkt.

62. In diesem Fall darf die Resultierende der Luftkrifte nicht
durch den Schwerpunkt gehen.

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

g-u.uoel‘F’pﬂ =G .sind+ S.coso
é-x.uoe SFu =G .cosd+ S .sing (100)
é-x.uo‘-’..‘:F’.y.x=—S.s.

Gewdhnliche Werte -3 und ¢ sind klein; somit ist s klein im
Vergleich mit G und s.sin ¢ kann gegeniiber G . cos 3 vernach-
ldssigt werden; cos ¢ setzen wir der Einheit gleich. Diese Verein-
fachungen laufen auf ¢ = 0 hinaus; im tibrigen wird auf Abschnitt 54
verwiesen.

Fig. 25.

Die dritte Gleichung zeigt, daf die beiden Gleichungen x, =0
und w@y, =0 nicht mehr erfiillt werden kinnen, sondern nur eine
derselben.

‘Welche zu wihlen sei, ist abzuwiigen. Mit u, = O gestaltet
sich die dritte Gleichgewichtsbedingung

%-x.uo2.FI.x1.ul=—S.s.
Mit x, = 0:
é-x.uo‘-’.Fg.xz.‘u2=—5.s. (101)

‘Wiewohl die erste Annahme zu einfacheren Beziehungen
fiilhrt, geben wir der zweiten den Vorzug. Denn Anderungen von S,
ja sogar Erloschen des Schubs nach Abstellen des Motors konnen
leicht durch Steuerung von Seiten des Fiihrers (Verdnderung von u,)
pariert werden, derart, da wieder Gleichgewicht herrscht. Ande-
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rungen des Schubs bei stets neutralem Schwanz hitten zwecks Er-
haltung des Gleichgewichts dagegen Schwerpunktsverschiebungen
innerhalb des Flugzeugs zur Folge; ein Verfahren, das nicht nur
ungebriuchlich, sondern auch auf die Grofe des Triagheitsmoments

von Einfluf ist.

Mit x, = 0 und x, = — / wird nun die Determinantengleichung
fiir A:
- G.1 , , G.cosd.g
22(F‘LL)+7;‘MO, E(FM), —Fg‘u2l—}/%_%o—l
- o G.1 , G G .sind.g
ZL(F u), L(F)+73;7o’ _F2/+}77+——*)’%uol
G.R2
—‘Z.FQ‘.‘Ug.Z, ’—F2l.l, +F?'.l2+m-
= 0. (102)
So gelangen wir zu den Koeffizienten:
A:GE=F?
B- (ﬁ(’u‘):G3=/e2.(F1‘—|—F2’)+F2/.12+2/e?.2(F‘.M2)

! 2
o (L) :G=3=F1'.F2'.12—|—y—6u— Fy.l

y.%. U

2R Y (g — o)+ 2 Fy Fy w2

y 3 103
D-(L>:G3=—2£-Fl‘.F:_,’.(‘ul—Mg).‘ul.l (108)

Y% U 7%
G 2 , .
+(mo—> & EY L2y cos P A sin F)
G 4 G 2
£ ()’-%-%oq):m:(m) g FY LR ULy — o)

- (cos -+ + u, . sin 4)

Mit Vernachlissigung der von hoherer Ordnung kleinen (unter-
strichenen) Glieder (u? gegeniiber 1), und mit Hilfe der Gleichung (100):

G.cos&—-—;’? cxul X ()
erhalten wir:

E( G )4:G3=YZG

Y. %K. U %, u

. CFY R (g — ) E(F L )
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G 3 2G
D (w ):G3=—*—0 Y IF =Y uy . e — 2 (F )

-G(‘uz — 1y tg )]
2
= Fo L[ ) (e Yo tg )

Y. %. %o
— X (F) . - el
Ersichtlich ist (/. w) nicht nur Faktor von £, sondern bis
auf das letzte Glied, das fiir u, = O (s = 0) verschwindet, auch von D.
Die Stabilititsbedingung CD — EB > 0 lautet jetzt so:
¢ SRy IR X () +(F1’.F2‘./'3—|—)% CFy LD

x
tgd  pyope X
(za 5 'Z(F'.,u))>0' (104)

Man beachte wiederum das Vorkommen der Unverinderlichen.

63. Mr. Harper ist zu der gleichen Bedingung gekommen,

indem er von =(, also x >O ausging:
Mo 12

G
y7 . S(F:‘-’_‘ue)_Flz -Fg'-(xl—x,).f(F').(k2+x1.x,_,)
g y G ) ‘ i
e 2‘u1 _“(Fx) ;)/x . Z(F .x)-Fl'Fz'(xl_x2)21>O. (10{))

Aufler diesen wurden viele Formeln ausgearbeitet, deren Be-
deutung jedoch nicht hinreichte, ihre Verdffentlichung zu recht-
fertigen.

Da S klein gegeniiber G ist, war schon zu erwarten, daf
die Anderung der Bedingung gegeniiber zentralem Schub gering-
fiigig wire, zumal unter gewdhnlichen Verhiltnissen s viel kleiner
ist als /.

Aus unserem Ergebnis scheint hervorzugehen, dafl, wenn der
Schub wunterhalb des Schwerpunkts angreift (s > 0), die Stabilitdt
sinkt; dieser Schluff ist jedoch nicht unmittelbar statthaft, da jede
Anderung von s auch Gleichgewichtsinderungen zur Folge hat, so
dal noch andere Grofen der Stabilitdtsbedingung variieren.

Mit der Annahme, daf das Gleichgewicht durch Schwerpunkts-
verschiebung hergestellt wird, ergibt sich fiir den Fall horizontalen
Fluges wachsende Stabilitit mit Senken der Schraubenachse und
umgekehrt, wenn

N ] 2)712
2/32>[L(F x)}

S ist.  (106)
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Gilt jedoch (106) nicht, so verlieren die Verhiltnisse an
Ubersichtlichkeit; die Stabilitit nimmt mit Heben der Schrauben-
achse dann nur zu, falls sie schon betrichtlich ist, andernfalls wird
sie geringer.

Ofter als die eben betrachtete wird bei Flugzeugen die An-
ordnung verwirklicht, daf die Druckpunkte auf gleicher Hhe mit
dem Schub und iiber dem Schwerpunkt liegen. Riicktrieb (Xo) und
Schub (.S) stehen dann ohne weiteres im Gleichgewicht; dieses wird
auch durch Geschwindigkeitsschwankungen in der Flugrichtung
nicht gestort. Hingegen treten bei Anderungen des wirksamen
Anstellwinkels, die durch Wogen und Stampfen hervorgerufen
werden, Momente auf. Dann gilt also der ,Satz von der Un-
abhingigkeit der Hohe* nicht mehr und die Abweichungen miissen
durch Korrekturen Beriicksichtigung finden.

Breite Fliigel.

Einflu der Druckpunktsverschiebung.

64. Wir wollen nun in Betracht ziehen, daf die Druckpunkts-

lage nicht unverinderlich, sondern eine Funktion des Anstellwinkels o

ist, so daf} also mit Zunahme dieses Winkels um & « eine Verschiebung

der Resultierenden des Luftwiderstands um ¢'=a. ¢’ («).d e statt-

findet. Fiir ebene Fliigel ist ¢’ negativ. Der Abstand ¢ des Druck-

punkts vom Flichenmittelpunkt (Fig. 4) ist nach Ioessel und
Avanzini:

e=0,6.a (1l —sine) (107)

Der Abstand des Auftriebs Y, vom Schwerpunkt #ndert sich
danach mit

e'.cosa. (108)

Die Drehungsableitungen £ () und ¢r (@) bleiben noch aufer

Acht; ferner sei der Schub zentral mit ¢=0. Der Einflul der

Variabilitit von ¢ macht sich geltend in:

M=§‘x.uo.hf"F’.(x—e’.,u) (109)

und Nr———g;'u.uo.,ZF’.(x—e‘.‘u).x. (110

Im einfach tragenden System wird durch #, =0 und u,=20
aneh X 7 .¢'. u.x=0, das heifit, da das Zusatzglied zu IV, ver-
schwindet. TIm doppelt tragenden System ist dies nicht notwendig
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der Fall. Daher gibt es im allgemeinen fiir dieses kein gleich-
wertiges mit neutralem Schwanz, weder rechnerisch noch praktisch.
Falls jedoch ¢ fiir Vorder- und Hinterfiligel gleiche Grioe hat,
wird mit Erfilllung der Momentengleichung fiir das Gleichgewicht
das Zusatzglied fiir V, auch verschwinden:
YF.e w.x=¢.3F n.x=0. (111)

‘Wir konnen die Rechnungen jedoch immer noch einfach ge-
stalten durch Einfilhrung eines gleichwertigen Systems, wenn wir
nur in der zweiten Kolonne der letzten Zeile der Determinante
Fle'u fiir F'¢’u setzen und in der letzten Kolonne der dritten
Zeile ein Glied — XF'e. u . x zufiigen,

[Ich habe die Losung auch ohne gleichwertiges System er-
rechnet; der angegebene Weg ist jedoch einfacher und iibersichtlicher. ]

Die Gleichung fiir 4 ist nun:

’ G.a ., G.cosd.g
2F1.‘LL‘ —77;;0, I w, _3/72;7140/
, , G.A ., G G.sind.g

2Ry Pt byt

- R2A

O, —]"21_}1'-8"1“/7 FQ.ZQ—EF’.B'.M-JC’*“?u n

= 0. (112)

Unter Vernachlissigung von Ausdriicken der GriéBenordnung

#? in den ersten drei Koeffizienten und mit Hilfe der Stabilitiits-
bedingu .

gung G.cos3=£7‘x.uo'3.F1’.M

kommen wir auf:

A:G3 =l
B ( & ) Gr= (I Fy) + F P—SF ¢ .2 (113)

Y. % U

2
Clt ) e Rr r—FsF o R e

Y. %. U

G
—}—).'F’.e’.y.x)—l—;;';;(F?.Z—%FI‘.e’.‘u)

3
D(*Gi-j G =—2F ' F, u (Y. 3 . x)

+>7Gé(FZZ FRY e ) B n Rt tg9)

4
E <~—~> : G = )27% Fo d+FY e % (14 . tgd).



80 Langsstabilitit des zweifach tragenden Systems.

In CD—EB>0 heben sich die einfach unterstrichenen
Glieder der Koeffizienten gegeneinander auf, und in £ kénnen wir
. tg 9 gegeniiber der Einheit vernachlissigen.

Fiir horizontalen Flug gelangen wir dann zu der Forderung

G
— B AR L I e ) - 2R Y e

+SF e u.x)
[F Fl—e.u. D—FV+FR)EF e p.x]
Fo, I+ Fy.¢.p

Ty I SF e x) > 0. (114)

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

F,. I+ F/. ¢.u ist einfach XF'(e'n —x); zum Zweck der
Umgestaltung von F’.¢'.p .14 XF*. ¢ u.x beachten wir, dab
der stark unterstrichene Ausdruck in D sich herleiten 14ft aus
der Determinante:

Y -x
—T.

2 F)oud Fi'.u, 0,
ZFl/wuf F1‘+F27 —]’;.l,
0, —F. ey, —XF.e.un.x,
die nun iibergeht in:
23F . pd SF ., SF.u . x,
23F . u, IF, IF . x,
0, —3F' e .u, —ZIF.¢.u.x.

Wire das Glied der ersten Kolonne, letate Zeile — 2 S/ . ¢'. u?
anstatt Null, so wiirde die Determinante verschwinden; so aber ist:

—F R (FyY e p - SF e ux) =

23F . 1 S u, SF .. x,
23F ., IF IF . x,
23F . e.u? 0, 0.

und damit =23F".¢ . u2. SF'. u . 3SF' . x fir SF'. pn . x = 0, oder
allgemein:
=23F . ¢ . u?. Fy . Fy . (uy— ta) . (X2 — X4),
=—23F . u? F . Fy. 0.0
Es ist die Mihe nicht wert, alle Rechnungen hier wieder-

zugeben, die wir in frilheren Untersuchungen ausgefiihrt haben, da
in allen Féllen von Betracht weitgehende Vereinfachungen sich er-

(115)
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geben. Fiir ein System mit 2 Fliigeln wird ¢'. u klein gegeniiber
/ sein, und ¢’ braucht nur in erster Potenz beibehalten zu werden.
Nur wenn es sich um einen einzelnen Fliigel ohne Schwanz handelt,
ist das nicht mehr zulissig; dann werden die Gleichungen aber schon
an sich sehr schlicht. Wir betrachten nur die folgenden Fille:

66. Fall I. — Einfach tragendes System mit neutralem
Schwanz., —
Es ist SF'.¢'.u.2=0 und fiir horizontalen Flug fiihrt
(114) auf
G
yox (Fod+Fr.ew—FR . F Y+ F)—2F Fy.e'.ul
—%‘-F'? Fy.e.u.2>0. (116)

‘Werden hohere Potenzen von e’y beibehalten, so wird die
Ungleichung nur wenig verwickelter.

Fiir eine Flugrichtung 4 geht die Bedingung iiber in:
G tg &
ffffffff F I F e ). (1 + —g—»-) BF . (FyY 4 Fy)

Y. % 21tg
+F1‘.F2.Z‘~’-Q%%—F;.Fg.e‘.u.l
(2+2tfg3 +y.x. Fy 1)>o (117)
Mit G. cos9=§7 % . u,% . Fy' . uerhalten wir eine Gleichung
fiir 7%2 :
. “COS& wFydEFy e ). ( +2tfg—‘9> B (Fy+Fy)
LR, éfgf—FQ.e'.y.z.(2+;—fgf’i— gcff'? l>>0 (118)

67. Fall II. — Einzelne Fliche ohne Schwanz oder Kopf-
flosse. — Fall I kann aus Fall I mit 7, =0 und /= 0 hergeleitet
werden. Aber da nun die Stabilitéit lediglich Funktion der Druck-
punktsverschiebung ist, bringt es Vorteil, eigens hierfiir die Koeffi-
zienten von neuem zu bilden und dann in die vollkommene Stabili-
titsbedingung Q > 0 eintreten zu lassen, anstatt in die angeniherte:

Bryan-Bader, Stabilitit. 6
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G v .
) O P (119)
s
D( & V=26 pa. (1+tg‘})
y.%. U Y. %
G ., 26 g 2
E(ﬁjz):gs - e -cos I F e (14 utg 9),

woraus mit Einfihrung von:
BC—A4D ( G )3 G

- CF g 2(1 —
res Y% 4o y F2e u.BB(1— u.tg9),

in: Q=D(BC D)—EB'3>O,
folgt, dal3:
G

y.%

e p(l—p. tg9)<1+
I+ u.tg3)>0
oder: ! B(1+2u%%. cosd. . (1+u.tg9)

tg 9
g Fopt(l— ptgd) (1+%»)

So)-EPaeey

(120)
sein muf.
(121) kénnen wir mit u = tg e schreiben:
o kt.cos 3 (1 4+ 2tge)(l+tga.tg )
g d.tga.(1—tgatgd). (tlgatytgd)
Fiir horizontalen Flug ergibt sich danach die Bedingung:
(1428 )
? e . tga
Mit geringem Fehler also:
o2 k2
& T ega
G k2 F
y.x” ¢.sine
Fiir Gleitflug $ ==« wird gefordert, daf
2 RB2A+2tga)l. s
3 ¢ .sinfa(l—tgla)
sei, oder anniherungsweise:
#o? 2 B

(121)

in anderer Form:

(122)

g 3 ¢ .sin’e
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So wird wiederum fiir Gleitflug nur 2/; der Geschwindigkeits-

hohe als fiir horizontalen Flug bendtigt (Abschnitt 55 und 58); das

Flugzeug geht der Stabilitdt verlustig, wenn es steiler als mit
&4 = arc tg (— 2 tg &) aufsteigt.

68. Aus der Bedingung (121) fiir =0 ergibt sich, dal,
wenn G und F als unverinderlich angenommen werden, sin e einen
bestimmten Wert nicht unterschreiten und damit #, nicht iiber eine
gewisse Grenze wachsen darf, andernfalls wird das Flugzeug
instabil.

Dagegen gab die Stabilitéitsbedingung (54a) einen Grenzwert
fiir das Gewicht des Systems zweier schmaler Fliigel, der unab-
hiingig von den Anstellwinkeln bestimmt war lediglich durch Ab-
stand und Flicheninhalt der beiden Fliigel und die Schwerpunkts-
lage. Jene Bedingung galt also nicht unmittelbar der Ge-
schwindigkeit.

Es ist daher keineswegs erstrebenswert, die Stabilitét eines
Flugzeugs von der Druckpunktswanderung allein abhingig zu
machen. Vorzuziehen ist, die Konstruktion auf die Theorie der
schmalen Flichen zu griinden und den dort gesteliten Bedingungen
Geniige zu tun. Der Erfolg der Druckpunktswanderungen ist sicher
Steigerung der Stabilitit in bestimmten Fillen,!) aber dieser Vorteil
schwindet mit wachsender Geschwindigkeit, wie Gleichung (118) zeigt.

AuBerdem geben die Drehungsableitungen, die in der Grofen-
ordnung von ¢’ («) sein werden, Anlaf, die Stabilitit durch Trennung
der Fliigel und Anderung der Anstellwinkel konstruktiv zu er-
zwingen, da sie gegeniiber den dann auftretenden stitigenden
Momenten aufer Acht bleiben diirfen.

Es ist noch hervorzuheben, daf unsere Ergebnisse keine be-
stimmte Funktion ¢(e) zur Voraussetzung haben; nur fiber das
Vorzeichen muBten wir uns entscheiden, um die einzelne Fliche
tiberhaupt stabilisieren zu konnen.

f(a) war dagegen gleich x.sin e, eine GesetzmiBigkeit, die
oberhalb gewisser Werte e nicht mehr zutrifft.

1) Diese Falle sind beschriinkt auf ebenen Flichen; tatsichlich ver-
ursachen die Druckpunktsverschiebungen gewdlbter Flichen fiir kleine
Winkel starke Verluste an Stabilitit. Eine einzelne gewdlbte Fliche ist

ganzlich instabil. (Der Ubersetzer.) o
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EinfluB der Reibung.
Abweichungen vom Satz von der Unabhiingigkeit der Héhe und vom
Sinus-Gesetz des Widerstands.

69. Infolge der Reibung schlieBt die Resultierende des Luft-
widerstands mit der Normalen zum (ebenen) Fliigel einen kleinen
Winkel ¢ ein; dieser Winkel ist natiirlich gleich dem Unterschied
von Anstellwinkel und Winkel zwischen der Resultierenden und
y-Achse. Ist & verinderlich, so kann die Korrektur nach Abschnitt 70
vorgenommen werden. Wir wollen jetzt /= F . cos e . cos o' und
u' = tg o' setzen, wobei o' = ¢ + s.

Ist die Hohenlage der Fliigel iiber dem Schwerpunkt bedeutend,
so kommen weiter x'=x —9y.u’ und x"=x—2p.y statt x in
Rechnung.

x' ist dann die Abszisse des Schnittpunktes der Resultierenden
mit der x-Achse; wir schreiben 2 p. — u’' = u*, also x* =x' —y . u"
und erhalten:

) , ,, G.4 , , , wn G.cosd. g
23/ +ﬁu‘0, SF .M,EF.M.(x—y.y,)—}.E;[
v ey GLA v ow, G  G.sind.g
23F 'M12F+y.”.u072F-(x Y- )+Y_”+)’%Mo‘]~

G. k.
2XF .., SF.x, thxk(x‘—y.u“H”—/
— 0. (123)

Liegen beide Fligel gleichhoch (—y,=—y,) iiber dem
Schwerpunkte, so kann wieder Ersatz durch ein gleichwertiges
System mit neutralem Schwanz erfolgen, dessen Schwerpunkt ebenso
tief unter den Flichen liegt. Man kann so Uberblick gewinnen
iber den Einfluf der vertikalen Schwerpunktslage auf die Léngs-
stabilitit.

Die Bildung der Koeffizienten A4 ... E aus der eben ge-
gebenen Determinante bietet selbst im allgemeinsten Falle keine
Schwierigkeit; es war jedoch kaum wiinschenswert, sie hier wieder-
zugeben.

70. Mit Beibehaltung der Beziehung

R=L-x.u02.Fsina
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wird offenbar % bei Abweichungen von:
Sf(@)=x.sine
selbst zur Funktion von ¢. Nach Versuchen ist:
o = 0= 2 . %a == 900.
In diesem Falle werden die Widerstandsableitungen nur von
R und dR/d& betroffen, wobei:

dR|de = —5{7 F.ut. (x.cosa+dsjde.sine).  (124)

Geben wir » in unseren Gleichungen den Wert fiir den ge-
wihlten Anstellwinkel, so bleibt ihre Geltung unbeschrinkt, unter
der Voraussetzung, dafi dx/d e .sin ¢ gegeniiber x.cos e¢ vernach-
lissigt werden darf. Wenn anders, sind weitere Korrekturen an-
zubringen. Fiir das einfach tragende System éndern sich dann nur
X, und Y, wo F| zu ersetzen wire durch:

, w  dx
Fy. (1 o e %>-

®

‘Wesentlicher EinfluB einer Wilbung der Tragfliigel.

71. Abschnitt 32 146t folgern, daf der Einfluf einer Wolbung
des Fliigels durch die Richtungsidnderung der Resultierenden wesent-
lich X, gilt, das um ein Glied:

——Z);—-u.Fl.uo .ajc.¢'(a).sin . cos o
abnimmt. )
Haben die anderen Ableitungen die Werte wie in Abschnitt 48,

so bleiben 4, B und £ ganz ungedndert, zu C tritt nur eine von
zweiter Ordnung kleine Grofe, wihrend:

D:(g.uo)3=%£g~ cy2.u2 F . Fy. ] sin e . sin o
2y . ; a ‘
+?-x3.F12.F2./2.sm2a.cosza"T-q)(a). (125)
‘Wenn, wie erfahrungsgemiB bei ebenen Fliigeln, der Druck-
punkt mit zunehmendem Anstellwinkel nach hinten riickt, ist ¢’ (e)
negativ und die Wolbung bewirkt mit der Verkleinerung von D
Sinken der Stabilitit. Wandert fiir sehr kleine wachsende Anstell-
winkel der Druckpunkt jedoch nach vorn, so hebt Fliigelwdlbung
die Stabilitit. Jedenfalls liegt die Entscheidlung im Glied — X.
.Yy . Ny von D (wemn NV, = O ist).



86 Lingsstabilitit des zweifach tragenden Systems.

Der Unterschied des Widerstands einer gewdlbten gegeniiber
einer ebenen Tragfliche wird berticksichtigt, indem wir F, als die
Fliache des gleichwertigen ebenen Fliigels betrachten.

Einflub der Stréomungsablenkung.

72. Schlieflich werden die Xoeffizienten noch dadurch be-
einflufit, daf die vordere Fliche die einfallende Luft ablenkt und
so den wirksamen Anstellwinkel der hinteren herabsetzt.

‘Wir haben somit wieder zwischen zwei Winkeln zu unter-
scheiden, dem wirksamen und dem scheinbaren Anstellwinkel o/,
und .

Lanchester beriicksichtigt sogar die Tatsache, da8 Wogen
des Vorderfliigels verinderliche Stromungsrichtung zur Folge hat.
Fiir ein einfach tragendes System hitten wir danach so zu schlieBen:
Besitzt der Tragfligel eine Abwértsbewegung v, so teilt sie sich
der von ihm abstrémenden Luft mit, so daf diese iiberall hinter
der Vorderfliche eine positive zusitzliche Vertikalgeschwindigkeit
proportional v besitzt.

Betrigt sie fir den Schwanz (1 —¢) v, so ist das wirksame
Wogen des Schwanzes ¢ v, das scheinbare v. Daher sind Glieder
in X., Y., M, die von der Schwanzfliche herriihren, mit & zu
multiplizieren.

Die Verbesserung ist leicht nachzutragen. Im einfachsten
Fall lautet die Determinantengleichung:

N ‘ G.g.cosd
2F1 O £ A 5’7}714(;’ Fl.‘u, y';"ua A
o , G.A G.g.sind

ZFl i Fl +F¢_,8+5;;“u;, F l+ + )’ %71/10 l

2 v

0, —F, . F,- l —+ G- l‘*i

2 R Y % .U . &
—0. (126)

An Stelle von F, ist F,.s, von / ist /ls, von A% ist A%.¢
getreten und die Stabilititsbedingung fiir horizontalen Flug ist so
aus der friiheren leicht abzuleiten:

o? O Fs 4 Fy
g m.l F,

Sie stimmt mit der von Lanchester fiberein. Dabei ist

Voraussetzung, dass der Schwanz nicht in der Flug-, sondern in der

(127)
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Stromungsrichtung liegt. Daher treten in die erste Zeile der Deter-
minante neue Glieder:
. G.A .
2K w2+ Y g FY p+ Fy . esin (e — a'y),

G.g.cos 9 .
——%—Fe.l.sm(a?—a‘e);

Y. % %o
cos (@, — a'y) wurde der Einheit gleichgesetat.
G 2
Diese weitere Verbesserung fiigt nur C (rx u> :G3 den
L% . U

sehr geringfiigigen Ausdruck zu:
—2&2 FY . p . Fye.sin(a,—aly).

Die erbrterte Ablenkung Hduflert sich nun freilich nicht, wie
es den Gleichungen entspricht, augenblicklich auf den Schwanz,
sondern erst nach Durchfliegen einer kleinen Strecke. Aber je
hoher die Geschwindigkeit ist, um so besser trifft die Annahme
einer momentanen Wirkung zu; es entspricht nicht dem Stande
unserer Kenntnis der Stromungsvorginge, niher hierauf einzugehen.

Drei-Flichensystem.

73. Der Verlust an Stabilitit mit abnehmendem Winkel ¢
offenbarte sich in gleichsinnigen Anderungen des Koeffizienten .
Nun enthilt D die Determi- -
nante der Widerstandsablei-
tungen 4, von der in Abschnitt D | — N
26 II bewiesen wurde, daff sie
fiir ein Zwei-Flichensystem ver-
schwinde. Treten jedoch statt zwei Fliigeln (oder iibereinander
liegender Fliigelpaare) drei in Rechnung, so wird »/ von Null ver-
schwinden, und man hat es in der Hand, ihren Wert moglichst hoch
zu treiben.

Konstruktionen von Drei-Flichensystemen sind in den Doppel-
deckern von Farman und KurtiB verwirklicht, die mit Schwanz
und mit Kopfflosse versehen sind. (Fig. 26.)

Es sind wieder F,, F5, £y die Flichen, x;, x,, x5 die Abs-
zissen, o, ,, @; die Anstellwinkel der Fligel. Mit den eingefiihrten
Bezeichnungen F' = F". cos?a und u=tge wird

s T SFop X p.x
4-(777& ,)=2 SF' . YF SF.x
SF.u.x XFx ISP a7

Fig. 26.
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Nach den Regeln fiir Multiplikation zweier Determinanten ist
dies gleich:

Fopy Fy'us, Fylug My Mo MUg
2| FY, Fy, Fy 1 1 1=
Fymy, Fyxy, Fylx Xy Xy g
o s |? ' ‘ '
QF F Fu ‘Lil 1 ‘uis =2 FY Fy Fy' [(uy — ttg) (r5—%3) (128)
roEe = (e — ftg) (&, — )]
X Xp Xy ;

4 wird also, wenn nicht Null, auf jeden Fall positiv, und da-
mit ist die hohere Stabilitit des Drei-Flichensystems erwiesen.

Fig. 27.

Um die Wirkung auf die anderen Koeffizienten darzutun, ist
es zweckdienlich, wieder ein gleichwertiges System einzufiihren;
hierfiir taugt ein einfach tragendes System mit neutralem Schwanz
mit gleichen Summen:

Py, SF'u, SF', *Flux, X F'x
wie das Drei-Flichensystem; indessen ist, weil 4> 0, X F*x? nicht
mehr gleich, F,./%

‘Wir werden den neuen Verhiltnissen jedoch gerecht, wenn
wir die neutrale Schwanzfliiche F, im Abstand / in zwei gleiche
Teile zerlegen und diese auf der x-Achse um + o verschieben, so
daf ihr Mittelpunkt also wiederum vom Ursprung um / entfernt
ist. Die Daten des gleichwertigen Systems sind:

Flachen . . . . F; Fy[2 F,|2
Anstellwinkel. . . @« 0 0
Abszissen . . . . O —I!+d —I—d

Damit wird £ F* a2 = F, (/2 4+ 42 und wir bekommen fiir die
Unverédnderlichen folgende Werte:
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Drei-Fldchensystem : Gleichwertiges System :
S F.sine F, .sin’e
S F.sine.cose | F, . sine.cos o
S F.cos’e ; Fi.cos*a+ F
SF F+F, (129)
SF.sine.cose.x(=0) 0
SF.cosPa.x —F .1
SF.costa.x? + 5L (Bt a?)

Das gleichwertige System liefert nun:

3
4. (f—) —2F, Fp.dsite (130)
Y. % .U

Da wir schon fanden, dafl o positiv sein miisse, ist & reell
und damit die Moglichkeit eines gleichwertigen Systems bewiesen.
74. Wir setzen jetzt die Unveréinderlichen des gleichwertigen
Systems in die Koeffizienten ein. Wir beriicksichtigen dabei die
Flugrichtung &, nicht jedoch die Existenz eines Stirnwiderstands.
Der Schub sei zentral und unverénderlich.
A=K. G
B:(y.x.u) =K.G.(Fy +F2)+GZF(F—4 a2,

C:(y.xn.u)=G.Fy . F,. ({2 —|—d2)+ R,

D:i(y.n. uP=2F"' F2.d>. 2+TGk-F1.F2.1.‘u
2u+tg ),

(181
E:(y.x.u)= 7221@%—‘ £y Fylop (cosd+p.sin9)
y% Fi2 R 0 0t +p.tg9)
LI F.2 F.
7.%

in erster Niherung.
Fiir 3 =0 finden wir, daf die Stabilititsbedingung
CD—EB>0
sich nur um das Produkt von C mit dem ersten Glied von D éndert,
das von ./ stammt:

G [ L ltgd v Fy.d?

LR e R a0 (152)
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Die Stabilitit des Flugzeugs mit geteiltem, neutralem Schwanz
ist die gleiche bei einem Anstieg mit:

— & =arctg (?g,,; - F,.dr. ;e)

2 F, 2
= arc tg ( ug, - 71‘7 . a; - 08 f}) (133)

0
als mit ungeteiltem, neutralem Schwanz bei horizontalem Flug.
Die Koeffizienten B und C wachsen mit (/2 + &2) statt nur
mit /2. D ist um das Glied o/ grofer geworden; seine Abnahme
mit 9 ist unverindert. Alles in allem ist die Stabilititsbedingung
in hoherem Mafe erfilllt durch die VergroBerung der linken Seite

Fig. 28. Mehrfach tragendes System. Aviatik.

um das Produkt von 4 mit dem hoheren Wert von C. Die grofite
zulidissige Steilheit des Anstiegs ($min) ergibt sich aus der an-
gentiherten Beziehung (18 a).

4= N, sing=o0.
g

Einfluf der Drehungsableitungen breiter Fliigel.

75. Die Umformungen und Methoden der letzten Abschnitte
gestatten uns nunmehr auch den Einfluf der Drehungsableitungen
Jfr () und @r(a) abzuschitzen.

‘Wir waren schon in Abschnitt 27 zu dem SchluBl gelangt,
daf Drehungen um den Druckpunkt auf die Grofe des Widerstandes
kaum einwirken, wohl aber auf die Lage der Resultierenden, in
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dem Sinne, daB sie die Drehung verzigert. Dadurch tritt eine Ver-
groferung von [V, ein, wie in 74, so daf F,./% auf F,.(/2+d?)
zunimmt, wobei diesmal & durch ¢,(e) bestimmt wird. Die Sta-
bilitdt nimmt also zu, wie auch aus oberflichlichen Betrachtungen
zu folgern war.

Zioge Drehung eine Minderung vou /V nach sich, so nihme
die Stabilitit ab. Diese Annahme erscheint jedoch viel weniger
berechtigt als die vorige, wenngleich sie nicht ohne weiteres von
der Hand gewiesen werden darf. Danach miilte ein Fliigel, der
um seine Achse drehbar gelagert ist, im Windkanal ohne TUnterlal
rotieren. Endgiiltigen Aufschlull geben jedoch erst Versuche (nach
Abschnitt 28 und 29).

VII. Unsymmetrische oder Seitenstabilitiit.

Ebene Fliichen und vertikale Flossen.

76. Wir definierten oben ,schmale Fliigel“ als solche, deren
Drehung auf die Druckverteilung ohne merklichen Einfluf wire,
d. h. die Geschwindigkeitsunter-
schiede einzelner Erzeugender bei
einer Winkelgeschwindigkeit » wur-
den der Beriicksichtigung nicht
wert erachtet. Wir haben zu die-
ser Definition jetzt, da es sich
um seitliche Schwingungen handelt,
nachzutragen, daf wir Druck-
dnderungen des einfallenden Win-
des infolge Drehungen des Flug-
zeuges p und ¢ nur so in Rech-
nung ziehen wollen, als sei der
Druck auf das einzelne Flichen-
element von den benachbarten ganz
unbeeinfluBt und lediglich bestimmt Fig. 29.
durch dessen Relativgeschwindig-
keit gegeniiber 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 Flichen-
element senkrechten Komponente variiert.
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Diese Annahmen sind ohne Zweifel nicht ganz zutreffend, be-
sonders fiir die von der x- bezw. y-Achse weit entfernten Flichen-
teilchen; es wire jedoch keineswegs von Vorteil, durch entsprechende
Korrekturen an Genauigkeit gewinnen zu wollen, was an Uber-
sichtlichkeit verloren geht.

Es bezeichnen xyz die Koordinaten eines Flichenelementes
dF, {mn die Kosinus der Winkel, die die Normale zu 4F mit den
drei Achsen einschliefit.

Mit Vernachldssigung der von hiherer Ordnung kleinen Grofien
ist die Grofe der Relativgeschwindigkeit:

ot+u—y.r+z.q
und ihre Normalkomponente:
L(totu—-—y.r+z.q)+m.v—s.p+x.7
+n.(w—x.q9+y.p).
Der Druck ist dann:
dR/dF———i;T-u.[l.uo‘l +2l . (h—y. 7+ 2.q)

+m.ouy.v—2.pt+x.)+n.u. (w—2.9+y.p) (134

Die Krifte und Kriftepaare ergeben sich aus den Integrationen:
X=[l.dR, Y={m.dR, Z=fn.dR, L=[(ny —m2z).dR,

M=](lz—nx).dR, N=[(mx—Iy).dR. (135)

Ist das Flugzeug zur x-y-Ebene symmetrisch, so werden
Integrale, die 2z sder # in ungerader Potenz enthalten, nachdem dR
aus Gleichung (184) eingefiihrt ist, zu Null. Es war das ja schon
Voraussetzung dafiir, daf symmetrische und unsymmetrische Schwing-
ungen nicht gekoppelt seien, d. h. fiir das Verschwinden der Wider-
standsableitungen:

(X’ Yy N) w, Py 4 und (Z7 L7 M)": v, 7.

‘Wir erhalten:

U2

u v
X=?-y[(1+2;0)fx./2.dF+;o- x.l.m.dF

+M1~fx.l.(mx—21y).dF}

uo? u v
y - -y[<1+2;;)-fu.z.m.dF+;;~fu.m2.dF

+u1-fx.m.(mx—2ly).dF]
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b

N.—_’;j“-y[(uzu%)-fx.l.(mx—z.y)dF+Z—o-fu.m

.(mx—ly).dF-l—;:: x.(mx—ly).(mx—ﬂy).dF]

_uw e ; 2. _
Z_g y[uo fu.nl.dF—{—uo fx.n.(ny mz).dF

+£—-fu.n(21z—nx).dF

%% w R
L=—g¢<y[u—o~fx.n(ny—mz).dF+u%- x.(ny — msz)

AF+ L |y — me) . @le—nx). dF
Uo J

Y _ 7 —
M——g y{uo fx.n(lz nx).a’F-{—uo fu.(n_y mz)

.(lz—nx).a’F—}—;qf-fx.(lz—nx).('le——nx).a’F]. (186)

X. Y. N beziehen sich auf die Lingsstabilitiit.

‘Werden die symmetrischen Hilften einer Tragfliche um ihren
Schnitt mit der Symmetrieebene um Winkel @ aufgedreht (auf-
gebogene Fliigel), so sind die Richtungskosinus ihrer Normalen:

/=sine, m=cosa.cosp, wu=cose.sing.

Kapitel V und VI liefen diesen Fall (Antoinette-Typ) aufer
Acht (8 =:0). Doch werden die dort erlangten Ergebnisse in erster
Naherung auch dafiir zutreffen; sicher ist eine weitgehende Erorterung
des Einflusses von & auf die symmetrischen Schwingungen hier nicht
am Platze. Fiir die Seitenstabilitit ist eine Anordnung der Art
jedoch von Bedeutung, und wir werden darauf zuriickkommen,

Zunichst betrachten wir den einfachsten Fall.

Ebene Fligel.

77. Die Fliigel-Ebene steht in ihrer ganzen Ausdehnung zur

x-y-Ebene senkrecht; daher:
/=sin e, m = cos «, n=20.
Es verschwinden danach:
Zw, Zp, Zg Li, M.

Ist V' das Trigheitsmoment des Tragfligels in bezug auf

seinen Schnitt mit der Symmetrieebene
V=[22.dF
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so werden Lp=+-;—-x.ua.V.cos'3a,
Mp——‘——y—-x.uo.V.sina.cosa,
g (187)
Lq=—21-u.uo.V.sina.cosa,
g
Mq=+2£—-x.ua.V.sin2a.

Setzen wir in Gleichungen (23a) ein, so werden D und £ zu
Null, ebenso C. Dies gewinnt jedoch positiven Wert fiir zwei
Flichen F3, F,, mit Trigheitsmomenten V;, V, und Anstellwinkeln
oy, 0ty
v 7;2702——’26.%.1/;.@12(%—%), (138)
unter der besonderen Voraussetzung, daf die Anstellwinkel ver-
schieden, also die Fliigel einander nicht parallel sind und betréichtlich
klaftern: 7, und 7, > 0.
Jedes Falls verschwinden zwei, wenn nicht drei Wurzeln der
biquadratischen Gleichung. Mit der Stabilitéit ist es also schlecht be-
stellt; in welcher Weise ist aus den Bewegungsgleichungen ersichtlich:

d
% (Tzf’”o-q>=_6'smq’-c°s‘97
I d w d
g"&;};—g'ﬁ%=§'”'“ol (—p.cos?e+2g.sine. cos ), 0(139)
d w d
‘é, ?j%_g.d_lz‘:g.z,uo,V.(+p.sina.cosa—2q.sin‘~’a).

Die Drehmomente haben also kein Bestreben, die Flidche wieder
aufzurichten, nachdem sie sich seitlich geneigt hat (¢ z 0); denn die
Schwere spielt in die beiden letzten Gleichungen nicht hinein. Somit
besteht keine Ursache fiir den Fliigel, einer bestimmten Lage gegen-
iiber der Vertikalen zuzustreben. Dagegen konnen wir der ersten
Gleichung entnehmen, da er mit zunehmender Geschwindigkeit
seitwiirts abrutscht, da £ und G eine Komponente senkrecht zur
Vertikalebene liefern.

Es ist in diesem Fall Sache des Fihrers, durch Flichen-
verwindung den eingeleiteten Bewegungen entgegen zu wirken, wenn
nicht eben Kielflossen vorgesehen sind.

DaB auch die dritte Wurzel der Gleichung vierten Grades
zu Null wird, erkennen wir, wenn wir die zweite Bewegungsgleichung
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mit sin ¢, die dritte mit cos e multiplizieren und addieren. Dann
muf auch, wie die rechte, die linke Seite der Gleichung verschwinden,
was nur moglich ist durch 4 = 0. So besteht denn auch kein Dreh-
moment, das Anlafl gébe, nach Verlassen des Kurses (¥°) denselben
wieder aufzusuchen.

Das Ergebnis ist:

1. Die Seitenstabilitiit eines ebenen schmalen Fliigels hingt
von dem Trédgheitsmoment seiner Fliche in bezug auf die Symmetrie-
ebene ab. Seine Lage (x7, ¥1) gegeniiber der Bahn stetigen Flugs
ist gleichgiiltig.

2. Eine flache (horizontale) Schwanz- oder Kopfflosse von nicht
ungewdhnlicher Breite, wie sie der Lingsstabilisierung dient, ist
ohne Bedeutung fiir die Seitenstabilisierung.

3. Das in 1. erwihnte Trigheitsmoment kann als Produkt der
Fliche mit dem Quadrat einer Linge gedacht werden: 7= F. (%
Diese Strecke {, die fiir verschiedene Fliigelformen verschieden ist, be-
zeichnet Lanchester als ,,aerodynamischen” bezw. ,aerodromischen*
Radius (IL § 102), je nachdem, ob er auf die x- oder die y-Achse
als Drehachse bezogen wird.

Einzelne Kielflosse.

78. Wird eine einzelne Kielflosse von der Fliche O und mit
dem Druckpunkt (fir Anstellwinkel 09 in x, y, 2, parallel der
Symmetrieebene angeordnet, so bekommen wir folgende Werte fiir
die 'Widerstandsableitungen.

Zw=§'x‘.0.ﬂo, Zp=§~x’.0.uo.y,
Lw=»Y-A-x’.O.uo.y, Lp=l'%'-0~”0-.y27
g g
Mw=“‘]’“k‘.0.uo.xy MP=_>Y'%I'O'M0'x'.y7
g g (140)
Zq=—l-x‘.().uo.x,
q
Y '
Lq————q—-x O u,. 2.,
Mq=—l-x’.0.uo.x’-
q
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Fiir eine Anzahl Flossen ist den Produkten der rechten Seite
nur das Summenzeichen voranzustellen. Die Ableitungen sind den

entsprechenden des Tragfligels zuzufiigen.
Ein Tragfliigel mit einer Kielflosse besitzt Koeffizientenwerte:

9

D: (u0.g)3=§-x.x’.V.O.G(y.sina~x.cosa).cosa

G
Tt g y. 2. O[(J.y—W.x).co894([.x—W.y).sinH] (141)

E: (MO.g)4=§3~Gdé -yrx.w . O.V(2sine.cosd —cos

.sind).(x.cos &« — y.sin a)

Das Zentrifugalmoment des Flugzeuges /7 moge, was meist
zutrifft, so klein sein, daf es vernachlissigt werden darf, dann
wird fiir horizontalen Flug der Einfluf der Flosse auf 20 merk-
bar nur durch das Glied mit /.y. Um positives £ zu erhalten,
ist x.cose>y.sine zu machen. Der Druckpunkt der Flosse
muf danach unbedingt vor dem Schwerpunkt (x> 0) liegen, wenn
unter diesem, sogar vor der Ursprungs-Normalen zum Tragfliigel.
Mit Erfiillung dieser Forderung wird aber wieder das erste Glied
von D negativ und, um D positiv zu halten, muf man y einen
bedeutenden negativen Wert geben. Wir, Mr. Harper und ich,
fanden, daf zu diesem Zwecke die Flosse viel hoher liegen miifite,
als konstruktiv zulissig ist; auBerdem wichst die erforderliche Hohe
mit der Geschwindigkeit (#o).

Ist 7 betrichtlich und positiv, so hebt sich dadurch der Wert
von D; aber es wire durchaus verfehlt, in diesem Sinne den Ent-
wurf des Flugzeugs beeinflussen zu lassen.

Gebriuchliche Flugzeug-Typen weisen sehr geringe Hohen
(¥ ~ 0) der Flosse auf. Die Stabilitit wird also entweder durch
D <0 oder durch £< 0 in Frage gestellt, je nachdem x>
oder < y.tge ist, d. h. die Flosse vor oder hinter dem Schwer-
punkt liegt. Sind die ibrigen Abmessungen eines Flugzeugs ge-
geben, so kann man wohl nach Urteil der Schwingungs- und Be-
wegungsgleichungen von beiden das geringere Ubel wihlen. Das
Problem verliert jedoch ganz seine Bedeutung, sobald die Theorie
zweier Flossen erortert sein wird.

Mehrere Kielflossen.
79. Die Widerstandsableitungen einer Einzelflosse enthielten
deren Druckpunktsordinate 2z nicht. Zwei Flossen mit gleichen




Mehrere Kielflossen. a7

Ordinaten x, ¥ und entgegengesetzt gleichen z sind der Wirkung
nach also einer Fliche von doppeltem Inhalt mit dem Druckpunkt
in x ¥ und z =0 gleichzustellen.

Fiir eine Anzahl Flossen bringen die Widerstandsableitungen
Zw, . . ..M, die Momente ersten und zweiten Grades der Flossen-
flichen in bezug auf das Schwerpunktskoordinatensystem mit sich.
(Vergl. Lanchester II, § 100.)

Wir bezeichnen nun mit O die Summe der Inhalte aller
Flossen, mit 7, und 7, ihre Trigheitsmomente und mit P das
Zentrifugalmoment in bezug auf Achsen parallel x und y durch
ihren resultierenden Druckpunkt, dessen Ordinaten schlechtweg x
und y sein mogen.

Die Werte (140) sind noch giiltig bis auf:

L, =g¥ #4024 Ty, Lg= Mp=—§ wtto. (0. 2.y +P),

Mq=—§~x‘.uo.(0.xQ+Te)- (142)

Um zu vereinfachen, sei »'=x Sind die Widerstands-
koeffizienten verschieden fiir Tragfliche und Flossen, so kann dies

‘

durch Einfiilhrung reduzierter Flichen O'=0 - % in die Flichen-
Summe und Momente beriicksichtigt werden.

Es ist von Vorteil, die Determinantengleichung fiir Potenzen
von A' = Afx.u,.y anzuschreiben:
G.cosd.g 1
7o st A + 0.y,
G G.snd.g 1 ‘
o Wﬁr'fil—o.x,
y.% e A
O.y, I.)V+0.y*+T7,+ V. cos%q,
—W.AM—(©O.xy+P)—2V.sine.cos e,
—0.x, —W.''—(0O.xy+P)—V.sine.cos e,
J A+ (0. 224175)+ 2 V.sin? e,
= 0. (143)
GemsB Gebrauch in vorhergehenden Kapiteln gelte V7 fiir

V.cos? ¢ und g fiir tg . Dann sind die Koeffizienten der Gleichung
vierten Grades fiir 4:

G.i+0,

Bryan-Bader, Stabilitit. 7
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A=G.({I.J—W?
B:(y.#.u)=0.(I.]—-W»+G.[1.QV'.12+0.2x2+1))
—W.3V . u+20 .2y +2P)+].(V"+0.5> + Ty
C:(y 2. =012V . 2 +T)-W.8V'.u+2P)
+J.V+TN+G. V. [20.3*+T)
—30.2y+P).u+(0.x%2+T)))
+6G.0.T,.52—2P . xy+T,.3)+G.(Iy. T, — P?
?O L.x—=W.»
D:(y.x.up=0V"12T,.u*—38P.u+1}+0.(1,.7,— P?

G.0

Ty GV — P+ V). Y]

G . cos &
—0- s Uy =W

G.sin$
—0- e ST )

E:(y.x.uo)=Gy—.;01—;V72—-(x'—y.‘u).(2y.cos3—sin3)

+y£—o;€ [eos & (P.x — T, .y —sinF(T;.x— P. y)]

(144)

Mit einigen Vernachlissigungen gelingt es, iibersichtlichere
Ausdriicke zu erhalten. Der Anstellwinkel des Tragfliigels und die
Fliche der Flossen sei klein, so daf sie nur im Produkt mit normal
bedeutenden Grofen eine Rolle spielen. Dann sind auch die Momente
7,, T,, P klein gegeniiber V. Die x-Achse sei Haupttrégheitsachse

(W =0). Der Flug erfolge (nahezu) horizontal.
Hiernach erhalten wir:

A=G.I.]
B:(y.xn.u)=G.J].V,
c:(y.x.u0>2=o.V'.j—2—:54.1.x+0.(1.n+j.71)

+G. V(0.2 +Ty,

, G.0 _. 0.G.g
D : <)’ x®. M0)3—0 T V__}’T V'.x }’ xq2 ]_y,
E: (y.x.uo)‘“%gGﬂVue cx(Ru—1g9).cosd
G.0O
TR ; Ty.y—P.x).

(145)
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80. Daraus ergeben sich die Folgerungen:

1. Das Eigentrigheitsmoment der Flossen 7; kommt lediglich
in C in einem Glied von der Ordnung O? vor, obwohl die Ordinate
y einen Dbetrichtlichen Einfluff #ibt. Es bietet also keinen Vorteil,
zwei Flossen auf verschiedener Hohe anzuordnen.

2. Die Differenz 7, . 7, — P? ist fiir zwei Flossen gleich Null
und positiv fiir eine gréfere Zahl. Da der Ausdruck vernachlissig-
bar erschien, ist die Verwendung von mehr als zwei Flossen nicht
mit Vorteil verbunden.

Allgemeiner Charakter der Schwingungen.
Niherungslosungen der Gleichung vierten Grades. Widerstand
gegen Schlingern.

81. Die Schliisse, die wir in betreff der kurzen und langen
Lingsschwingungen oben gezogen haben, sind fiir die Seiten-
schwingungen nicht mehr zulissig. Die Niherungslosungen der
Gleichung vierten Grades miissen auf andere Weise gewonnen werden.

Zuniichst bleiben, wenn Flossen fehlen, allein die beiden ersten
Koeffizienten 4 und B endlich und positiv. Wir erhalten nur
einen Wert fiir 4: B i 1 )

y.%. U 1’

er ist negativ und reell, bedeutet also eine aperiodische Dimpfung.
Sie betrifft Drehungen p um die x-Achse, wie aus der -einfachen
dynamischen Beziehung

]'£%=—é-x.uo.f/‘.p
hervorgeht.

Dies Moment wirkt jedoch lediglich einer bestehenden Be-
wegung entgegen; es hat nicht das Bestreben, eine seitliche Neigung
des Apparates riickgingig zu machen.

Selbst wenn /7 von Null verschieden und ¢ nicht klein ist,
bleibt 1, negativ. Denn [/ _/—IW? ist immer positiv und mit
I=[dG.(y®»+ 2% u s. f. finden wir nach den Regeln der Dynamik
starrer Korper (mit O, 73, 7, und P=0):

B:i(y.x.u)=G.V[fdG.x.cosa—y.sin e)
(x.cosx—2ysine)+3[dG. 2?). (147)

Der Ausdruck kann nur negativ werden, wenn die Gewichte des

Flugzeuges vorziiglich zwischen den Ebenen x.cos ¢ — ¥ .sine =10
7*
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und x.cosx—2y.sinee=0 liegen. Eine Gewichtsverteilung, die
aulberordentliches Verhalten gegeniiber Storungen p zur Folge hiitte,
aber schwerlich je verwirklicht wird.

‘Wird nun eine kleine Flosse angebracht, so gewinnen auch
die iibrigen Wurzeln 4,, A, 4, kleine Werte; klein im Vergleich
mit A,. Dann wird also 4 1* gegeniiber B 13 aufier Betracht fallen
und es bleibt nur mehr die Gleichung dritten Grades:

BBP+CA+DI+E=0D (148)
zu 10sen, wobei die Stabilititsbedingung wieder auf CD > EB

hinauslduft.

In Fillen, wo die vollstindige Stabilititsbedingung zu ver-
wickelt wird, wollen wir diese benutzen.

82. Unter bestimmten Voraussetzungen kdnnen wir noch
andere einfache Niherungen anwenden.

‘Wenn wir uns vergegenwiirtigen, daB C:(y.x.#,)> und
D :(y.x.u,)® erste Potenzen von O, £ hingegen zweite bezw. O im
Produkt mit w enthilt, so diirfen wir erwarten, da C und D gegen-
iiber 4 und B von erster, £ sogar von zweiter Ordnung klein ist.
Dadurch wird einer Niherung

E
l4=—ﬁ
geringe Grife erster Ordnung gegeniiber 4, zugesprochen und

Wurzeln 4,, 4; aus:
B.224+D=0

1
solche von der Ordnung 5

Mit diesen sehr rohen Werten kommen wir auf bessere durch
Substitutionen:

A.l4=—A--§—~l‘~’ und E=—E-%-12,

die endlich zu einer quadratischen Gleichung fiihren:
» . AD EB
B.i +(c——z;——-—,7)-l+0—0. (149)
Es geht daraus hervor, dafl die Dimpfung der Schwingungen,
die durch A, und A; bestimmt sind, mit
BCD — AD*— EB? .
B D (150)
erfolgt, wodurch die unmittelbare Beziehung zur Diskriminante Q
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erhellt wird. Die Ndherungen sind falsch und alle Wurzeln von

gleicher GriBenordnung, wenn £ /) von dhnlicher Grifie wie (D/B)%
ist, was nur eintritt, wenn O «® vergleichbar wird. Gelten sie
jedoch, so bedentet 4; eine stark, i, eiue schwach gedimpfte,
aperiodische Bewegung, und 4,, A; eine Schwingung von mittlerer
Dauer, deren Dimpfungsfaktor dem von A, verglichen werden kann.

83. Das Vorkommen der Ausdriicke, in denen sich der Einfluf
der Schwere kund tut, ist zu beachten. Sie sind in £ und D
gekennzeichnet durch die Faktoren cos J und sin 9. In den ver-
einfachten Koeffizientengleichungen haben sie durchgehends das
Quadrat der Geschwindigkeit im Nenner. Sie allein driingen zu
einer Riickkehr in eine bestimmte Lage gegeniiber der Vertikalen.
Sie aufier Acht zu lassen, heifit auf inhiirente Stabilisierung ver-
zichten. Ihre Reduktion mit #,—?2 riihrt daher, daB, wihrend der
Druck auf eine bewegte Fliche mit #,2 wiichst, die Einwirkung
der Gravitation (Erdbeschleunigung) sich nicht #ndert und somit
an Bedeutung verliert.

Fall 1. Zwei Kielflossen in gleicher Hihe iiber dem Schwerpunkt.
84. Wir sahen bereits bei der Besprechung der einzelnen Kiel-

flossen, daf (x.cose— v.sing) in E positiv und in D negativ

eintritt. Wir beseitigen diese

Schwierigkeit, indem wir den

resultierenden Druckpunkt

auf die Ursprungsnormale

des Tragfliigels legen, womit

x.cosee—y.sine=0 wird.

Fiir kleine Winkel ¢
ist dann angensihert x = 0
oder mit Worten: der resul- Fig. 30.
tierende Druckpunkt liegt
iiber dem Schwerpunkt; eine Anordnung, die Lanchester fiir die
Stabilisierung empfiehlt.

Mit der Annahme, daB die Flossen gleich hoch liegen, ver-
schwinden 7, und 2. Sind O, und O, ihre Flichen, x, und x, die
Abszissen ihrer Druckpunkte, so ist:

7, = __0?1_,-—0022 (= )
worin der letzte Faktor das Quadrat ihres Abstandes bedeutet.

(151)
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Soll £ positiv werden, wie die Stabilitit fordert, so miissen
sich die Flossen iiber dem Schwerpunkt befinden (y < O).

Als Gleichung fiir 2 erhalten wir:

. 3 "
D:(y.n st =0.7T,.V R
[(J.y—Wx).cos ¢ —(I.x— Wy).sin &]. (152)

Da x klein gegeniiber y, wird D selbst fiir betrichtliche
Werte von I positiv. Auch C unterwirft sich den Forderungen
der Stabilitit.

85. Die endgiiltige Bedingung Q > O wird zu uniibersichtlich,
um Einsichten daraus zu entnehmen. Ich habe nach reichlicher
Arbeit gefunden, daf, wenn p klein ist, Q positiv wird fiir Werte:

0.G.g

2

(< T é',V - (153)
Diese Bedingung ist demnach hinreichend. Man kann sich
davon iiberzengen, wenn man diese Substitution zun#chst in
CD — £ B und dam in
Q=(CD—EB).B—A4D*
einfithrt. Doch ist diese Arbeit ziemlich langwierig.
Behalten wir in (153) hohere Potenzen von w bei:
2 w2 uet VP 1
(—‘y)<y G.1.g TN
5o bleiben in Q negative GriBen stehen, wenn sie auch gegeniiber
den positiven bei gebriuchlichen Konstruktionen kaum mitsprechen;
doch zeigt ihre Anwesenheit, daB fiir bestimmte Fille aufer (153)
noch eine weitere Bedingung zu erfilllen ist. Die Frage ist viel-
leicht wert, sie spiter einmal wieder aufzugreifen.

Die vorliufige Stabilititsbedingung kommt auf einfache Form,
wenn wir uns der Gleichgewichtsbedingung:

G=L-u.F.uo"’.sina
4

und der Definitionen:
I=G.¢ V=F.3 h=

erinnern.
4

(). 2h.sin*a<
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Doch braucht man nicht einmal dieser Ungleichung Geniige
zu tun, wenn die gesamte Flossenfliche O klein gegeniiber der
Fliche des Tragfligels 7 ist. Denn Glieder in Q von erster Ord-
nung in O und 7, sind in der Tat immer iiberwiegend positiv.

Man sieht, daf diese Flossenanordnung innerhalb weiter
Grenzen stitigend wirkt. Sogar die Anderungen der Flugrichtung
gegen den Horizont (:#) sind von verschwindendem Einfluli, da be-
trichtliche Ausdriicke in 2D und £ nur cosJ, nicht sin -4 als Faktor
aufweisen. Ja, ein Flugzeug der Art wiirde sogar, falls es vollstindig
(um 1809 herumgeworfen wiirde, so daf die Oberseite nach unten
wiese, diese Lage, weil sie nicht stabil ist, wieder verlassen und
sich aufrichten.

Fall II. Zwei Kielflossen in gleicher Hohe mit dem Schwerpunkt.
86. Mit y =0 und 7; = P = 0 fiihrt die Stabilitéitsbedingung
E >0, falls 3 =0, auf x . cos ¢ > 0. Mit Worten, der resultierende
Druckpunkt muff vor dem Schwerpunkt liegen.
Um positives ) zu bekommen, miissen wir

75> —— (154)
machen. V.

E geht durch Null, wenn 4 >arctg.(2.tg &) wird. Dieser
gefdhrliche Grenzwert wird also nicht einmal bei natiirlichem Gleit-
flug erreicht. Denn dann ]
ist 9 =u und gleichfor- —= H—"a1
miger Abstieg unter steile- - z -
rem Winkel ist nur denkbar
bei sehr grofiem Stirnwider-
stand oder Umkehrung der Fig. 31.

Drehrichtung der Schrauben.

Immerhin ist die Moglichkeit einer steileren Flugrichtung nicht
ausgeschlossen; sei es infolge bedeutenden Geschwindigkeitsverlustes
(durch eine Boe), sei es durch ein ,Luftloch“. In solchen Fiillen
geht das Flugzeug bei Uberschreiten von &~ 2 « seiner Seiten
bezw. Richtungsstabilitit verlustig und besitzt Neigung, sich auf
die Seite zu legen, gleichgiiltig, in weichem MaBe es lingsstabil
sein mag. Denn die Eigenschaft der Symmetrie lief beide Arten
der Stabilitit voneinander unabhéingig erscheinen.

Erkenntnis der Gefahr und ihrer Ursache wird jedoch den
Fiihrer in den Stand setzen, der Lage Herr zu werdeén, wenn auch
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die Storung durch Aussetzen des Motors oder Bruch von Verbin-
dungen infolge ungewthnlicher Beanspruchung oder eine seitliche
Boe hervorgerufen war.

87. Mit den Niherungswerten des Abschnitt 79 finden wir:

(C—ABD);(y.x.uay-’=o.V.j+G.,V<Ox*+T-=)- (155)

Die Stabilititsbedingung O > 0 lautet dann:
G.J. cosJ(2tga—th) g l] (156)

G.x
Loy y % u|0.J+GO. 2 +1

Fig. 32. Seitenstabilisierung durch eine Flosse vor — Fiihrersitz — und eine
hinter dem Schwerpunkt. — Flugzeugbau Friedrichshafen. (Kober.)

Wir gewinnen an Uberblick, wenn wir der Bedingung eine
strengere Form geben, deren Erfiillung hinreichend, aber nicht nitig
ist, indem wir den Nenner im zweiten Klammerausdruck verkleinern

um G .(O0.x24T,):

G.x G.cosd.g
T3 > y.x : [1 ‘tTo_;,“(—)-. (2 u—tg 9):!
die wir mit Hilfe der Gleichgewichtsbedmgungen iiberfithren konnen
. G.x | 1
in: 7,> —.% [1 + - —Ow (Z,u tg 3

Nach den Definitionen:
7,=0.8 uwd J=G.j?
lautet (156)

J sein.
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Jedes Falls fiilhrt geeignete Dimensionierung (grofier Abstand
der beiden Flossen, kleine Abszisse (x) des resultierenden Druck-
punkts) zur Stabilitit. Dabei darf x auch wieder nicht zu klein
sein, da sonst £ verschwindet.

Der Flug wird um so weniger stetig, je steiler der Abstieg
erfolgt; denn wie vorhin nimmt £ ab mit wachsendem & und ist
ohne weiteres negativ, wenn tgJ = 2tg a.

Die Existenz zweier Grenzen fiir v ergibt sich notwendig
daraus, daf £ mit negativem Vorzeichen in Q erscheint. Es ist
gerade in diesem Fall von besonderem Interesse, fiir ein Flugzeug
von gegebenen Abmessungen die biquadratische Gleichung aufzu-
stellen und zu losen.

Fall III. Eine Kielflosse iiber, eine hinter dem Schwerpunkt.
88. Die Behandlung dieses Falles riihrt von Mr. Harper
her. Fiir die vordere Flosse O, verschwindet also die Abszisse,

Fig 33.

fiir die hintere O, die Ordinate. x und y bezeichnen vom vor-
stehenden abweichende, aber (auch ohne Index) eindeutige Werte:

Z(gf x.u,,)=01—}—0.2 zp;(gy- x.u,,)=01.y

Zy <g)’ : x.lto)==—02.x

L, :( . %* . uo>=—2V‘.‘u
4

Mz(v!<'777 z,uo) =—0,.8 My: (7)’7 . u,,) =—V.u
g 4

x.u(,)=01.y Lp:(-y-z.uo>=V‘—i—Ol.y'3

Mq:(éf u.uo>=2V‘.y‘-’+Og‘xf
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Die Koeffizienten werden nédherungsweise:

A=G{I.]—W?

B:(y.x.u) =G.J.V'+G.(J.y.0,+1.22.0,y)
+(0:1+0y) . (I.]— W%

C:(y.n. .ty =J. V'O, + O+ G. V' .50
+0,.0,.({.2*—=2W.x.y+T.y*+G* . x%.»%

—j—-([.x.Oz—W.y.Ol)

v
D:i(y.n. up=V".0,.0, x~—?g V0,90 . x.0,
+ Gy 2 c":? W .x.0,— ].y.0,)
+ Gy W.y.0,—1.2.0,)
E:(y.x. uoy—GYI_ﬁ;"Su&_ @u—1g9).(x.05— ¥.0,.1)
-y AGuguT (x.cos F+y.sind).x.y.0,.0,  (158)

Fig. 34. Seitenstabilisierung durch eine Flosse iiber und eine hinter
dem Schwerpunkt. (Grade.)

Mit verschwindendem Zentrifugalmoment /% werden alle
Koeffizienten aufier £ ohne weiteres positiv, wenn x und y negativ
sind; also muf die eine Flosse iiber, die andere hinter dem Schwer-
punkt liegen. Mit ¢ =0 wird £ > 0 fiir

2.y.0,>2VFV . sine.cos a; (159)
eine Bedingung, die gleichbedeutend ist mit:
x. Lw—4 Ly>0.
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Daraus ergibt sich fiir den Abstand der hinteren Flosse eine untere
Grenze.

Das Glied mit sin 9 in K ist positiv; danach wichst die
Stabilitdt mit <, andererseits nimmt sie bei zu steilem Anstieg
wieder ab.

89. In Betracht der Bedingung CD — £B >0, ist fiir
9 =0 und kleine Flossen in E B allein das Produkt der unter-
strichenen Ausdriicke positiv und mafigebend. Es wird jedoch durch
das entsprechende Produkt in C /) aufgehoben und damit erscheint
der Forderung CD — £ B >> 0 ohne Einschrinkung geniigt.

Mr. Harper weist noch darauf hin, daf «. L.+ L,>0
das Aunftreten eines Moments durch den Luftwiderstand verlangt,
das bei einer Kursinderung bestrebt ist, das Flugzeug nach der
AuBenseite der Bahn zu neigen.

Mehrere horizontale Flichen.

90. Mehrere Flichen mit Eigen-Tréigheitsmomenten 17, V...
und Anstellwinkeln e, e, ... konnen fir Rechnungen der Seiten-
stabilisierung ersetzt werden durch ein Substitution.

Wir bilden die Summe der Vektoren (V,, 2«,), (75, 2ay)...,
und erhalten (/; 2&). Dann bestehen analytische Beziehungen der Art:

Vi.cos?a, +V, . cos2ay =V cos%z—{—%(Vl—}— v,—71)

Vi .sine; +V, . sin? ey = V. sin’e -I—%(Vl—!— Veo—1)

V,.sinee;.coseey + U, . siney . cosey = V.siner . cosee  (160)
Fir L, uwnd M, vertritt Vo die Flichen £, F,... voll-
kommen. L, und M, wachsen um den gleichen Betrag, als wenn

7, und 7, um ;~ (V, 4+ Va — V) zugenommen hitten.

Der Einfluf geht dahin, im allgemeinen die Stabilitit zu er-
hohen (besonders fir Fall I und II). Da ¢, — e, klein ist, wird
es V;+V,—V von noch htherer Ordnung sein; und der Zuwachs
an Stabilitit ist wesentlich 7, zuzuschreiben, wihrend 7, von
untergeordnetem Einfluf bleibt.

»Schiidliche® Widerstiinde.

Drehmoment der Schrauben.
91. Wie in Abschnitt 57 konnen wir Einfliisse durch Stirn-
widerstand der Verspannungen und Versteifungen, ferner durch
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Tangentialwiderstinde der Tragfliigel usf. beriicksichtigen, indem
wir die Widerstandsableitungen um Betriige (Z*, L‘, M*) w, p, 4
erhthen.

Die meisten dieser Grofien werden gewdhnlich durchaus un-
betrdchtlich sein; es gilt hier nur ihren Einfluj oberflichlich ab-
zuschitzen, Kinzig Versuche mit Modellen kinnen dariiber end-
giilltiges aussagen. Das Zusatzmoment M, wird nicht auBer Acht
bleiben diirfen, da das zur Stiitzung des Schwanzes bendtigte Fach-
werk, wegen der grofen Geschwindigkeiten bei einer schnellen
Kursidnderung () grofe Widerstidnde an langem Hebelarm hervor-
treten 1dBt. M, wire in (143) dem Ausdruck mit 7, hinzuzufiigen;
wirkt danach als Vergroferung von 7, wie wir schon sahen,
stetigend.

Besitzt das Flugzeug (wie die Wright-Doppeldecker) zwei
Schrauben, so hat bei einer horizontalen Richtungsinderung die
dufere eine grofere, die innere eine kleinere ,Marschgeschwindig-
keit“ als bei gleichformigem Flug. Die Folge ist ein Abnehmen
der dufleren, eine Zunahme der inneren Schubkomponente; also ein
weiteres Moment entgegen der eingeleiteten Bewegung (M, > 0).

Aus einfachen Uberlegungen geht hervor, daf, wenn die Ge-
schwindigkeit (#,) der Bedingung grofter Leistungsfihigkeit des
Flugzeugs (Abschnitt 57) einigermafien entspricht (so daf also der
Stirnwiderstand von dhnlicher Gréfie wie der aerodynamische , Riick-

trieb“ ist), M, und noch vielmehr L, kleiner als 2—;; - x.uo . V.sina
sind. Danach ist L, gegeniiber Ty #o.V.cos® ¢ zu vernach-

lassigen. Denn der Drehungswiderstand durch die konstruktiven
Einzelheiten gegen p ist ohne Belang gegeniiber der bedeutenden
Dampfung durch die Tragflichen; er giibe sich kund in einem sehr
geringen Zuwachs des an sich schon kleinen Triigheitsmoments 73
der Flossen. Die Momente A7, und L, werden neben A, und L,
vollends unbetrdchtlich. Schlimmstenfalls sind sie von der Grifen-

ordnung 2 é “%.% . V.tg? @ und somit klein gegeniiber den Wir-

kungen der Tragfliichen g “%.uo.V.tg a. Sind sie einander gleich,

so haben sie gleichen Einfluf wie eine Anderung des Zentrifugal-
moments P der Flossen. Falls es sich wirklich notig erweisen
sollte, sind sie leicht einzufiihren.
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Die seitlichen Widerstidnde der wirklichen Flugzeuge
Zw, ZI’: Z’lv Lw, Mw

sind nicht so ohne weiteres zu erledigen. Tiefe Schwerpunktslage
wird Z,' wnd L./, langer Schwanz Z;/ und M,' vergrobern.
Diese Zusatzkrifte und Momente treten in kleinen Gliedern der
Determinantengleichung fiir 4 auf, und sind Ausdriicken zugeordnet,
die von den Flossen herriihren, also gewohnlich nicht sehr groff
sind. Ist, wie fast immer, Z,'= L, und Z; = M,’', so darf
fiir die Rechnung ihr Einflu zusitzlichen Kielflossen zugeschrieben
werden. Z,' und L,/ haben dann gleichen Erfolg im Produkt
O . x, wie ein Flichenzuwachs der Flossen oder ein Vorriicken des
Druckpunkts auf denselben. Diese Auslegung vermittelt vielleicht
bessere Erkenntnis als rein rechnerisches Vorgehen. Bei diesem
wiirde es sich empfehlen, die Zusitze Z.' . . . M’ nur in erster Potenz
in die biquadratische Gleichung und ihre Koeffizienten aufzunehmen.

Sind die Beziehungen Zp'= L.’ und Z, = M.’ ausnahms-
weise nicht erfiillt, so lassen sich Z.', L.', M.’ durch Steigerung
der Werte von O, O.y und — O .x in der ersten Zeile der De-
terminante berticksichtigen. Von Bedeutung wird fiir die Koeffi-
zienten jedoch lediglich der Zuwachs von — O .x in D.

Abgesehen von der Kreiselwirkung, hat das Drehmoment der
Schraube Einflu auf das Gleichgewicht und damit auch auf die
Stabilitit. Dieses Moment, welches vom Motor aus auf das Flugzeug
iibertragen wird, ist der Drehrichtung der Schraube entgegen-
gerichtet und nimmt daher ab, wenn eine Drehung des Flugzeugs
in diesem Sinne einsetzt. Es #ndert sich dann L,. Die Einwirkung
auf die Stabilitit ist jedoch sehr geringfiigig.

Reibung und Fliigelwolbung.

92. Wir greifen zuriick auf die Korrekturen in Abschnitt 69,
die die Reibung fiir die Lingsstabilitit notwendig machte. Die
Resultierende des Luftwiderstandes steht dann nicht mehr normal
zur Fliche, und dies macht sich geltend im Wert fiir:

V'=1 .cosa.cosa
und damit auch in:

L=l ww v Li=-2l wwv.u |
£ (161)
Mp=—fgy—-u.uo.V‘.u’ Mq=2gl'x.u0.V‘-‘u-M' [
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Um den Einfluf der Wolbung der Tragfliche zu beurteilen,
haben wir uns der Definition der ,schmalen“ Fliigel zu erinnern.
Danach ist es statthaft, bei Winkelgeschwindigkeiten p um die
Lingsachse die Druckpunktsverschiebung des einzelnen Fliigel-
elements seinem Abstand von der Symmetrieebene proportional zu

setzen. da = — ZMJ
Die Wanderung a.qg’' (). do der Widerstandsresultierenden
bringt bei einer mit Kriimmungsradius ¢ gewtlbten Fliche eine
a.q¢'(e).d
“.NL(Z)HPL mit sich. (162)
Der zusitzliche Riicktrieb, den jedes Fligelelement & £ erfihrt,
betridgt d R.cose'.de’ und wirkt am Hebelarm 2. So tritt also
zu Mp ein Glied:

f%m.uo-%-gp’(a).sina.cosa‘.zg.dF.

Richtungsinderung d o' = —

Fiir einen rechteckigen Fliigel von unverinderlicher Kriimmung
wird: y a
p=—~g—-x.MO.V’.(M’—‘u.qJ‘(a)-7> (163)
und:

Lp=i2;*-x.uo.V’.(1—1—@.@‘.90‘(0;)-%)- (164)

Der letzte Klammerausdruck zeigt, daB ein Nachtrag fiir L,
nicht gemacht zn werden braucht. Er kann unmittelbar der Ein-
heit gleich gesetzt werden. Dem gegeniiber fillt die Anderung von
M, ins Gewicht. Sie war ermittelt unter der Annahme, daf

~Z— - @' (@) unverdinderlich iiber die ganze Breite des Fliigels hin

sei und daher vor das Integral treten diirfe. Die Korrektur ist

also noch zutreffend fiir einen Fliigel beliebigen Formats, wenn nur

a

der Querschnitt mit konstantem Zentriwinkel (~ T) durchgefiihrt

ist. Ich darf noch einmal daran erinnern, daB nach unserer Fest-
setzung ¢ () negativ ist, wenn mit wachsendem Anstellwinkel der
Druckpunkt zuriick wandert.

Unter der Bedingung, daf das Zentrifugalmoment /4 ver-
schwindet, werden die Koeffizienten B garnicht und C in durchaus
geringfiigigem Mafe von dem Einfiuf der Wolbung beriihrt. Dieser
ist jedoch fiir D und das Glied mit sind in £ bedeutend. Das
Glied mit cos ¢ in £ bleibt, wie es war.
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Einfluf des Seitemverhiiltnisses und der endlichen
Breite der Tragfliichen.

93. Wir setzten voraus, daf der Koeffizient » fiir alle Flossen
und Fliigel derselbe sei. In der Tat ist nun aber » Funktion des
Seitenverhiltnisses, so gut wie der Wolbung. Die Einfiihrung dieser
neuen Variabeln wire aber den mathematischen Entwicklungen nur
hinderlich gewesen; nichts steht jedoch im Wege, jede Fliche ent-
sprechend ihrem Format auf einen unverinderlichen Koeffizienten
zu reduzieren und diese ,reduzierten“ Flichen in die Formeln
einzusetzen.

Fiir die Seitenstabilitéit spielt die endliche Breite der Trag-
flichen noch eine Rolle, insofern sich an deren #uBeren Enden nicht
das vorausgesetzte zweidimensionale Strémungsbild verwirklicht,
sondern ein Abstromen tiber die Kanten statthat. Das gibt zu einer
Priifung des Wertes 77 Anlaf in betreff seiner Verinderlichkeit
mit dem Format der Fliigel. Lanchester hat eine Verbesserung
in der Richtung ohne weiteres vorgenommen, indem er zwei ver-
schiedene Werte fiir den Flichentrigheitsradius { gibt: den ,aero-
dynamischen“ und ,aerodromischen“ Radius. (Abschnitt 77.) Der
eine ist in L, und M, der andere in L, und A, einzufiihren.
Bezeichnen wir die entsprechenden Werte von 77/ mit 7}’ und V'
in den Gleichungen der Xoeffizienten, wie sie ndherungsweise in
Abschnitt 79 gegeben wurden, so tritt durchweg I} an Stelle von
V" bis auf den Teil mit cos & in E, wo V' durch I/’ zu ersetzen
wire. Dort miilite es statt:

V. (2u.cosd—sind)
heiBien Vy. 2w . cosd—Vy . sind.

In erster Niherung bringt die Verschiedenheit der beiden Radien
dem Grenzwert des Abstiegwinkels einen Zuwachs, denn dieser wird:

9~2‘u,-II//:2, statt 9~ 2pu. (165)
1

Gleichheit der beiden Radien macht diesen EinfluB zunichte;
dann ist nur noch ihr Unterschied gegeniiber { zu beriicksichtigen.

Die Stromungen um zwei hintereinander liegende Flossen sind
verkniipft. Leicht kénnte dies rechnerisch in den Gleichungen zum
Ausdruck gebracht werden. Die Verkniipfung ist weniger innig
und tritt daher kaum in Rechnung, wenn sich die Flossen auf ver-
schiedener Hohe befinden.
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VIII. Seitenstabilitiit. — Aufgebogene Fliigel.

Vergleich aufgebogener Fliigel mit Kielflossen.

94. Manche Flugzeugtypen weisen an den Enden oder gleich
von der Mitte her aufgebogene Fliigel auf. Es ist die Frage zu
beantworten, inwieweit eine
derartige Mafinahme in ihrer
stabilisierenden Wirkung der
Anordnung von Kielflossen ver-
gleichbar ist.

Die Widerstandsresultie-
renden zweier symmetrisch lie-
gender Flichenelemente schnei-
den sich in einem Punkt H
iiber dem Schwerpunkt. Sie
sind daher einer Kraft in
der Symmetrieebene durch H
identisch. Thre Komponenten
normal zur x-y-KEbene sind
Driicken auf eine Vertikal-
Flosse mit dem Druckpunkt
in H vergleichbar. Da die
Geschwindigkeiten  fiir  die
Flichenelemente und /A jedoch

Fig. 35. bei ungleichformiger Bewegung
verschieden sind, ist hierfiir
die Beziehung nicht mehr durchaus giiltig.

Sind & und % die Ordinaten von H, so ist die Gleichung der
Normalen des Flichenelements o F:

y-F_y—m_2=0

I m o (166)
Danach: lg—nx=—nE ny—mz=mn.q,
oder: 2lp —nx=—2nf+nx=—nf+/z.

‘Wir erhalten als nene Widerstandsableitungen:
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Zu:(Loww) =1 dF, Zyi(Lowowe) = Sy dF,

Zo(Lew o) = =@ — ). dF

Ly: (Z-u. u,,)=fn‘~’.1;.dF, L,. (1'%.1to>=,fn'-’.1[~’.dlf“
4 g .
y (167)

Ll w) ==y 28— dF

Mw:(éwc. uo)=-—-f7fz‘~’.§.d[*‘, Mp:(é-x. uo> =

— w2k q.dF, Mq:(g-x. uo)=—|-fn'3.§.(2§—x).dF

In den ersten zwei Kolonnen ist ein Element & F gleichwertig
einem dF.#n? in der Symmetrieebene. In der dritten Kolonne
kommt jedoch an Stelle von & der Faktor (2 & — x) vor und Gleich-
wertigkeit gilt nur im Fall &£ = a. Diese forderte daher /=0, d. h.
die dF miilten parallel der x-Achse liegen. Das bedeutet aber
vollstindigen Verlust des Auftriebs bei stetigem Flug. Vollkommene
Gleichwertigkeit in betreff der Seitenstabilitit verspricht ein Ersatz
der Aufbiegung des Tragfliigels durch an deren Enden unter g
aufgedrehte, der x-Achse parallele Flichen, welche wir schlechtweg
als Klappen bezeichnen wollen, auch wenn sie nicht gerade in der
Flugrichtung liegen. Fiir diese ist /=0, m = cos &, #=sin b,

O
ihr Flédcheninhalt mége je 5 also zusammen O betragen. Thre

Wirkung ist die einer Flosse vom Inhalt O .sin? £ in einer Hohe
2 .cot 8, wenn + 2 die Ordinaten s ihrer Druckpunkte sind.

Zwei Tragfliigel mit Klappen hintereinander sind danach solchen
ohne Klappen mit zwei Kielflossen iiber dem Schwerpunkt gleich-
wertig, eine Anordnung, die nach der Untersuchung des Abschnitts 84
als weitgehend stabil bezeichnet werden durfte. Die Anwendung
von Klappen bietet jedoch Vorteile, die an anderer Stelle zu er-
ortern wiren.

95. Geben wir den Klappen beliebigen Anstellwinkel, so gilt:

=sineg, m=cosa.cosf, n=cose .sinB.  (168)

Mit w=tg o und dF'=dF . cos® «
ferner: ny—mz==cosa(y.sinf—z.cos B)
lz— nx=-cosa(use  —=x.sinp)
2/z—nx=cosa(Zuz —ux.sinp)

Bryan-Bader, Stabilitit. 8
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Schlieflich werden, wenn fiir z. cos § —y.sin @ ==y tritt, die
Ableitungen in diesem Fall:

Zw:(é" %.uo>=_’nsiniﬂ.({F‘
Zp:(é- n.uo>=——fsinﬂx.a’F’

Z@(é- u.uo>==fsin,8(2yz—x.sinﬂ).a’F’

Lw:(é-u.uo)'=—fsinﬂ.x.dF’, Lp:(é- u.uo>=fx2.dF’
Lq:<§- x.uo>=—J’x.(2,uz-—x.sin/5‘).a’F’
Mw:(ﬁ- n.uo>=fsinp’.(y.z—x.sinﬂ).a’F‘
Mp(é- x.no>=—fx.(,u.z—x.sin;5’).dF‘

My: <§ u.u0> =[Q2u.2—x.sinf).(u.2—x.sinB).dF" (169

Zu sehr viel einfacheren Ausdriicken gelangen wir, wenn
x.sin B gegeniiber tg o . z auBer acht fillt. Dies trifft zu fiir ein
einfach tragendes System mit aufgebogenem Tragfliigel oder fiir zwei
schwach aufgebogene Tragfliigel von betrichtlicher Breite bei ge-
ringem horizontalem Abstand unter grofem Anstellwinkel (e > §8).

Einzelner Tragfliigel mit Klappen.

96. Mr. Harper
verdanke ich die fol-
gende  Untersuchung
eines einzelnen ebenen
Fliigels mit Klappen,
deren Anstellwinkel ¢
von Null verschieden
ist und deren Mittel-
punkte der Lage nach
durch die Ordinaten
9,22 in der Ebene
x =0 bestimmt sind;
dann ist die Strecke y
die Entfernung der Druckpunktsnormalen der Klappen vom Schwer-

Fig. 36.
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punkt.l) Der Winkel & darf ersichtlich nicht zu klein sein, damit
die erwiinschte Wirkung eintritt.

Wir bedienen uns wieder der Symbole O . cos? &’ = (' und
u' =tg o' und verweisen betreffs der Verschiedenheit der x-Werte
fir O und F, die von Bedeutung sein kann, auf Abschnitt 93. Man
hat danach in (169) nur w'. O’ fir u.[dF und x = O einzufiihren
und den Werten (136) fiir die Tragfliche zuzuziihlen, um 4 zu er-
mitteln:

G ¥ G.csd.g 1 G G.sind.g 1
’ o w2 A y.% yoat et A
-+ O'sin?g, — O . y.sing, +20' . p'.z.sinB,
—Oy.sing I.X+V" 4 O . —WAr-2V. u—20"u'2.y,
O .w.z.sinf, WA=V =0 p'.s.y JA+2. V. n2+20.u.2%
=0. (170)

worin A'=21:(y.x.#,).
Es ergeben sich die Koeffizienten:
A=G.(I.]J—W?
B (y.au)=0si?gL. [—WH+GRIV . u*+0O".2%. u?
—3WV . u+O .. SV +T . )
C:(y 2. t)=0.1".8in28@QI.pu*—3Wu-+J)

+2G. V.0 (u.x—pu' =)+ )% <O'sinl. w'.s— Wy

A G .
D:(y.x.uo)3=—y—-—'z OV sin By —p' . B) 171
G.
+)Wgu—oz s T'sinB{(L.p'.2 —W.y) .sind

— . w5 — ] .y cos 9]

G.
E:(y.u.uo)4=yg' 2g

% . U

5O . V' .sinB(u.xy—u'.2
(2w .cos 3 — sin J).
Um E positiv zu halten, mufl einerseits y positiv und grober

‘

als z - & sein, d. h. die Resultierenden der beiden Klappen miissen

sich iiber dem Schwerpunkt schneiden, nicht unterhalb; andrerseits
darf wieder der Abstieg nicht steiler als unter J = arctg (2 tg «)
erfolgen.

1) Genau nur fiir Anstellwinkel «‘=0. (Der Ubersetzer.)
8*
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‘Wird der ersten Bedingung zu weitgehend Geniige getan, so
wird leicht D negativ. Fir 3 =0, #/=0 ist auch dieser Gefahr
vorgebeugt, wenn

J.g
V’.y.x.uoe'X>H-X—W—2 172
) . J-& .
oder: e >”'<‘g“—m> )

Fiir beliebige positive Werte y und positive Anstellwinkel
(' = 0) der Klappen, die doch wohl ausschlieflich in Frage kommen,
ist die Bedingung also erfiillt, falls

]>§-uo‘~’.V.cosa.sina ist. (174)

Aus der Gleichgewichtsbedingung:
G =;—r-x.u02(F.sina .cosa+ O.sine. cos . cos B) (175)

148t sich hierfiir eine bessere Form gewinnen, wenn wir das zweite
Glied der Klammer gegeniiber dem ersten vernachlissigen:
J
G

Dies gilt selbst fiir den Fall, da8 O/F vergleichbar mit der
Einheit wird, wenn nur «’ klein gegeniiber o ist.

‘Wird Ungleichung (176) nicht befriedigt, so ist Stabilisierung
noch dadurch moglich, daf man den Klappen negativen Anstell-
winkel (e < 0) gibt.

£ und D werden positiv, wenn

> g oder ;722> (% (176)

] y 2

1>i"igg‘:7>1—é§' (177

Falls die Klappen auf gleicher Hohe mit dem Schwerpunkt
(¥ = 0) liegen, ist y:% = cos @ und (177) fordert, daf

o < cosf.a sei.

Ist das Zentrifugalmoment 7% negativ, so wichst mit C und D
auch die Stabilitéit.

97. Die vollstindige Stabilitdtsbedingung

0>0

zu entwickeln, wiirde zu weit fiihren. Es ist jedoch von Interesse,
die angeniherte

CD>EB
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zu erortern. Wir nehmen an, da8 /¥ und ¢ verschwinden und O
sowie g klein sind. Dann ist es u’ nach (172) in noch hoherem
MagBe. Damit nidhert sich:

C O’ . sin?
F:(y.x.uo)~ Gﬂ

C E
und fithrt zur Bedingung (F > _D7>;

2u.G < S N SN
O .sintg > V'.(u.xy—u'.2) g B
oder: p.x—u.2< 3 G]'x )
V,.<O‘_M;.O__+L.x‘ u)
.sin*g 0 g
was schlieflich auch geschrieben werden kann:
, J-x -
1-tge—s.tga <, 2sina.cosa ctg o - (178
V'G'(O.cos“a‘.singﬂ—i_ F )

Es ist wohl zu beachten, da der eben besprochene Typ keine
Schwanzflosse besitzt. Den Einflu einer solchen kann man natiir-
lich auch verfolgen; aber es war in diesem einfachsten Fall nicht
ratsam, sie einzubeziehen, zumal der nichste Abschnitt zu dhnlichen
Entwicklungen fihrt. Die Maglichkeit, durch negativen Anstell-
winkel der Klappen zu stabilisieren, ist von Interesse im Hinblick
auf Veroffentlichungen iiber den Dunne-Zweidecker.

Theorie des Antoinette-Typ.

98. Die Behandlung dieses Gegenstandes erfolgte durch
Mr. E. H. Harper. Es soll unter dem Antoinette-Typ ein einfach-
tragendes System mit aufgebogenem Tragfliigel und einer vertikalen
Schwanzflosse verstanden werden. Bei derartiger Anordnung ergibt
sich die Notwendigkeit, den Schwerpunkt unter den Winkelscheitel
des Tragfliigels zu legen. Die Schwanzflosse moge jedoch auf
gleicher Hohe mit dem Schwerpunkt liegen. Den FEinfluf einer
horizontalen Schwanzflosse, der wesentlich der Lingsstabilitit gilt,
blieb aufier Acht.

Bedeutet P (in Fig. 37) einen Punkt des Fliigels mit dem
Koordinaten x, y, 5, so sei @ der Abstand der Fliigelnormalen in P
vom Winkelscheitel und @ + & von der x-Achse. Dann ist

o=2z:c08f und @+e=z.co8f—y.sinpg,
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die Druckpunktsordinaten der Flosse sind x, o, 0; x ist negativ,
wenn die Flosse hinter dem Tragfliigel liegt.

Fig. 37.

Die Gleichung fiir A’ == A4:(y.x.u,) lift sich herleiten aus

der Determinante:
G G.sind.g 1

- G.cosd.g 1
¢.4+0 VR 1 e pEamaut ¥

+ fsin?B.dF', —[(o+ &) .sin B.d F', +2[u.gsing. cosB.d F*~x.0,

—[(o+&).sinBdF', — 1.1 —Ww.A
+S+e2.dF, —2[p.o(p+¢).cosgdl’,
Su.o.sinB.cosgdF' —W. 4 ~JA+22.0
—x0, ~fu.p(e+8).cosg.dF', +2[pu%. 0% cos’@.dF

=0. (179)

GemiB den Annahmen bei Definition der ,schmalen“ Fliigel
(Abschnitt 76) sind die Werte der Integrale zutreffend, selbst wenn
« und g beliebige, aber bekannte Funktionen im Raum sind (Vogel-
fliigel). TFiir ein allgemeines Urteil eignen sich jedoch nur die ein-
fachsten Voraussetzungen, nach denen ¢, § und & unversinderlich sind.

‘Wir schreiben dann:

Jlo+ 8. dF' = F'[g, + &)*+ o?].
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Darin bedeutet ersichtlich (go + &) den Abstand der Resul-
tierenden einer Fliigelhilfte von der wv-Achse und ¢ den Trigheits-
radius der Fliigelhdlfte wum ihre Mittellinie parallel der x-y-
Ebene. Dann ist w. a.:

Jet.dF' . [ .dF' —(fo.dF')}=F". o>

Alle anderen Unterdeterminanten vereinfachen sich in &hn-
licher Weise. Lediglich mit dieser Substitution bekommen wir die
Koeffizienten in der Form:

A=G(.]-—W?.

B: (y.x.u)=G.|21.u> [ g*.cos*B.d =31V u J o(0+#)cosB. dF
+/ietep dF I+ . J-W) . Frosin? 8+ 0. ]~ we)
+G. 1.3

C: (y.,c.zto)-=F"3.6'3 [(27.u*. cos*)—380.u.cos g+ ]).sin*f

+2G.& . u*. cos? ﬂ]—i-ksM [l.u.cosBfo.dF —W

Jo+e dF+ O[G. a7 f(g-i—e)'-'.dF‘—i—]J'(ZQ'-'.‘u'l.cos?ﬂ

+3u.0.v.sing.cos P at.sin?f) . dF — IV (3u.0.co88

+2x.sing).(o+ &) . dF" + ][ (e+e). a’F‘—y— I.x)
D: (y.n.u)=— y. % Lu.sing.cosg. F7. G S:Ip;:g
-[(I.Sinﬁ—PV.cos‘?).,u.cosﬂfg.dF‘J—(].cos{} W .sin )
fle+& . dF]+ O.|2&. u*.co? § —3x.&.p.sing.cosps
+ x5t g). 2. 02 — y(';x xflo+er. a’F‘+y£{4%
(W .cosd—1.sind)].

E: (y.s Y_-G; fd (2w .cosd.cos B — sind) . F?. 0%
O.b;g- [42.cosd.sin B[ (o+¢).dF'+2x
.,u.cos.?.cos,é’fg:(Q-i—s).dF‘——x.sinfi.f(Q-i-e)i.dF‘]. (180)

99, Fall I — Keine Kielflosse: O = 0.

In 4, B und £ sind alle Glieder positiv bis auf einige, die
IV in erster Potenz enthalten. Unter diesen sind die doppelt unter-
strichenen auch noch von untergeordneter Bedeutung. Jedentalls
ist Verschwinden oder gar ein negativer Wert von W/ vorteilhaft,
auch in Hinsicht der Koeffizienten C und D.
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‘Wir setzen J#7=0. [E ist grofer als Null, wenn fiir ¢ =0
&.8in #>0. D>0 fordert sin #>0, also mul auch & positiv
sein; in Worten: die Fliigel miissen herauf-, nicht heruntergebogen
werden. Ihr Scheitel muf iiber dem Schwerpunkt, nicht darunter,
liegen. Aus der Gleichung fiir £ entnehmen wir, dafl

tgd<2tgea.cosp
sein muB, aus der fiir D:
J.ocos3+1.u.cosB.sing

L
T ug

+e- —]?%'25—17.o‘z.sina.cosa.cosp’}>O. (181)

Ist J%%1§>F. o®.sine. cose.cos B, (182)

Fig. 38. Antoinette-Typ. Tiefe Schwerpunktslage.
Flugzeugbau Friedrichshafen. (Kober.)

s0 ist in (181) der Faktor von & positiv und 2 >0 ist mit beliebigen
positiven Werten von ¢ geniigt.
(182) kann auch, wenn wir uns der Gleichgewichtsbestimmung

G=-L %, #®. F.sin ¢ . cos e . cos 3 entsinnen, heifien:

J>G .o
Haben die Fliigelhdlften rechtwinkliches Format und klaftern
je b Lingeneinheiten (also ganze Breite des Flugzeugs 2 4), so ist
2

0% = —— und damit

b?
12 j>G'ﬁ'



Theorie des Antoinette-Typ. 121

D >0 vermittelt, fiir den Fall, da diese Bedingung nicht
erfiillt wird, einen oberen Grenzwert fiir &.

Die strenge Form der Stabilititsbedingung Q > 0, fiir die
CD > EB 7u setzen meist statthaft sein wird, gibt eine weitere
Grenze fiir . Es ist klar, daff, wenn £ verschwindet (wie fiir
& =20), (CD— EB) positiv, und wenn D=0 wird, negativ ist.

Wihrend also, um £ einen positiven Wert zu geben, es sich
nitig erwies, den Schwerpunkt unter den Fliigelscheitel zu legen,
kann eine nnmifig tiefe Lage desselben der Ungleichung O >0
widersprechen. Eingetretene Gleichgewichtsstorungen wiirden dann
nicht geddmpft, sondern vergrofert.

Das Ergebnis steht in Einklang mit Erfahrungen, die nach
Angabe von aeronautischen Zeitschriften und Biichern vorliegen;

Fig. 39. Antoinette-Typ. Schwerpunkt im Winkelscheitel, Kielflosse.
Deutsche Flugzeugwerke,

freilich werden meist diese Erscheinungen infolge Unkenntnis ihrer
Gesetzmifigkeit anderen Ursachen zugeschrieben, nicht der seitlichen .
Instabilitét.

100. Fall II. Der Schwerpunkt liege auf dem Winkelscheitel
des Tragfliigels (¢ = 0), die Kielflosse hinten (x < 0).

Dann sind alle Glieder, mit Ausnahme weniger, die /7 ent-
halten, in 4, B, C, D positiv. Auch £ wird positiv fiir 3 =0, wenn
2tgafolote.dF"

— : 183

0> gl o+ dF 1%9)

Fiir rechteckigen Tragfliigel und Flugzeughbreite 2 & heifit dies,

dad (— x)>4Tb : %‘:’é sein soll. Die Kielflosse muf demnach

4 . . .
mindestens —- - b, also zwei Drittel der Breite hinter dem Schwer-
]

punkt liegen, da ¢ und @ von dhnlicher GroBe sein werden.



122 Seitenstabilitit. — Aufgebogene Fliigel.

In diesem Fall ist es auch nicht schwer, der letzten Stabilitiits-
bedingung O >0 zu geniigen. Denn aus (180) entnehmen wir,
daf fiir kleine Werte O und 8, B :(y.x.u,) auf den einfach unter-
strichenen Ausdruck zuriickgefiihrt werden darf, und da8 der positive
(einfach unterstrichene) Teil von £ im Produkt mit jenem durch
Glieder im Produkt CD (einfach unterstrichen) aufgehoben wird.
Der Rest von CD — E B ist wesentlich positiv, znm mindesten mit
dem angeniherten Wert von B.

101. Wir sahen, daBl es vorteilhaft ist, den Winkelscheitel
iiber den Schwerpunkt zu legen. Dieser Bedingung £ > 0 wider-
sprechen in gewissem Umfang /) >0 und Q> 0. Letztere sind
leichter zu befriedigen durch Anwendung einer Xielflosse, fiir
die durch £ >0 wieder ein geringster Abstand vom Schwerpunkt
vorgeschrieben ist. Die Vereinigung der beiden konstruktiven Mas-
nahmen verspricht giinstige Stabilitét.

Von Bedeutung ist noch der Fall, wo dem aufgebogenen Trag-
fligel zwei Kielflossen beigeordnet werden, derart, daB ihr resul-
tierender Druckpunkt iiber dem Schwerpunkt und dieser im Winkel-
scheitel des Tragfliigels liegt. Dann ist D >0 und £ > 0 verbiirgt.

Grad der Stabilitiit.

Soweit ¢ in Frage kommt, wirkt Absteigen, soweit O, An-
steigen auf £ nachteilig. Geeignete Wahl beider GroBen kann
zum Ausgleich fiihren, so daff X unabhingig von der Flugrichtung
4 wird.

E enthilt im Produkt mit sin$ (die Anderungen von cos
sind geringfiigig) den Klammerausdruck:

—ef” > u.sinB.cos —0 . xf(p+¢2.dF" (18%)
und dieser wird zu Null, wenn:
o .(—x)=s.F.sina.cosa.sinﬂ.cosﬂ@ig—;r—é. (185)

Fiir rechtwinklige Tragfliigel und kleines &:

1
O.(—x)=7 ~&.F .sine.cose.sinf.cos B

Wenn auch der Faktor von sind nicht ganz verschwindet,
so wird doch durch Innehaltung dieses Gesichtspunktes es gelingen,
die Grenzen fiir &, die durch die Stabilitit bestimmt sind, zu er-
weitern.
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IX.

102. Nach alledem darf es als erwiesen gelten, dalj ein Flug-
zeug konstruiert werden kann, das gleichermafien Liings- wie Seiten-
stabilitidt besitzt. Zundchst nur bei horizontalem Fluge, dann aber
auch bei An- und Abstieg innerhalb gewisser Grenzen des Winkels .
Diese Grenzen diirfen noch iiberschritten werden unter bestimmten
Voraussetzungen, die zum Teil in die Hand des Konstrukteurs ge-
geben sind. Fir den Gleitflug gelingt es sogar, durch bestimmte
Mafinahmen, sie ganz zu beseitigen.

Ein Flugzeng, das unter diesen Gesichtspunkten gebaut wird,
weist selbst gegeniiber den erfolgreichsten Typen der Gegenwart
Abweichungen auf; es 1iBt sich aber auch nicht leugnen, daf dort
Instabilitit beobachtet wird. Immerhin besteht Meinungsverschieden-
heit iiber Vorteil und Nachteil inhdrenter Stabilitdt; wir konnen
uns mit unserem Urteil auf die Ergebnisse der vorstehenden Unter-
suchungen berufen.

Hilfsflichen fiir die Lingsstabilisierung zu fordern, stobt
schwerlich auf Widerstand. Denn die Anwendung eines Schwanzes
bei fast allen neueren Typen zeigt die Erkenntnis seiner Unent-
behrlichkeit. Ja einige derselben sind mit Schwanz und Kopfflosse
versehen: es wurde aus den Gleichungen ersichtlich, daf hiermit
die Lingsstabilitit gesteigert wird, was fiir den Anstieg von be-
sonderem Vorteil ist. Der urspriingliche Wright-Zweidecker besaf
nur eine Kopfflosse. Diese mufi dann steiler angestellt werden als
die Tragfliche, wodurch der Schwerpunkt nach vorn riickt. Freilich
wiichst dann der aerodynamische Riicktrieb. Seitdem erschienen nur
Flugzeuge mit Schwanzflosse auf dem Markt.

{ver die Seitenstabilitit werden stark abweichende Ansichten
laut. Einige Stimmen von Gewicht raten von der Verwendung
aufgebogener Fligel ab und wollen vertikale Flichen nur in dem
Umfang zulassen, als dies fiir die Seitensteuerung unbedingt er-
forderlich ist; mit andern Worten heift das auf inhérente Seiten-
stabilitit @berhaupt verzichten. Unter anderem fithrt man an, daf
Flossen oder aufgebogene Fliigel sehr unsicher in der Wirkung
seien; daB durch sie Schwingungen hervorgerufen werden konnen;
daB sie bei einer seitlichen Boe bedenkliche Neigungen herbeifiihren.

Tatsichlich ist das Problem der Seitenstabilitéit auferordentlich
schwer zu fiberblicken; besonders wenn die Tragfliigel aunfgebogen
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sind. Aber Versuche, die nicht unter Gesichtspunkten, wie sie die
Theorie liefert, durchgefiihrt werden, konnen nur unsichere Ergebnisse
zeitigen, denn die Stabilitéit fordert fiir bestimmte Werte Grenzen.
Wird eine Flosse vor dem Schwerpunkt angeordnet, so wird eine
Bedingung erfiillt, eine weitere nicht und umgekehrt.

Treten andererseits Schwingungen auf, so ist das Flugzeug
als instabil zu bezeichnen. Wir konnen mit unseren Bemiihungen
um Stabilitit diese in anderer Form wieder verlieren. Den Nach-
weis hierfiir hat der Antoinette-Typ erbracht.

Man hat festgestellt, dafl der Schwerpunkt unter dem Winkel-
scheitel des Tragfliigels liegen muB, daff aber bei einer allzu tiefen
Lage Schwingungen einsetzen. Diese Tatsachen stehen in Einklang
mit den Rechnungen von Mr. Harper, die Grenzwerte fiir die
Tiefenlage festlegten, die mit gleichzeitiger Erfiilllung aller Stabi-
litdtsbedingungen eben noch vertriglich waren.

103. Die Art, wie ein Flugzeug auf Bben reagiert, hingt
wesentlich von seiner inhirenten Stabilitit ab.

Ein plotzlicher Windstofi von sehr kurzer Dauer bringt das
Flugzeug aus seiner Gleichgewichtslage und es ist zu fordern, daf
es schnell diese wieder aufsucht, d. h. daB es stabil sei. Andern-
falls vergrofiert sich der Ausschlag oder es setzt eine Schwingung
mit wachsender Amplitude ein.

Eine bleibende Windgeschwindigkeitsinderung bringt eine
Anderung des Gleichgewichts mit sich; der Erfolg ist derselbe, als
hiéitte sich aus irgend einem Grunde die gleichformige Flug-
geschwindigkeit #, um einen Betrag # geiindert.

Regelmifiige Windsts8e geben Anla zu erzwungenen Schwing-
ungen, die zu untersuchen fiir den Mathematiker von Interesse ist.
Wir haben lediglich die freiem Schwingungen betrachtet. Fallen
beide der Dauer nach zusammen, so tritt Resonanz ein, die sehr
gefdhrlich sein kann. Sind jedoch die Eigenschwingungen gedimpft,
80 konnen auch die erzwungenen nicht ins Ungemessene wachsen,
woraus sich abermals der Vorteil inhirenter Stabilisierung ergibt.

104. Wir haben ausschlieflich ,unendlich* kleine Schwingungen
betrachtet, d. h. die Stérungen #, v und r dirfen bestimmte
Grenzen nicht fiberschreiten, ohne daf die dargelegten Beziehungen
sich dndern.

Untersuchungen iiber grobere Stérungen, wie sie das Flug-
zeug durch die innere Unruhe des Windes tatsichlich erfihrt, wiren
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sehr erwiinscht. Ebenso iiber die Festigkeitsbeanspruchungen im
Fachwerk der Flugzeuge. Andere Anregungen in dieser Richtung
gebe ich in Kapitel XT.

Am schlimmsten ist es, wenn das Flugzeug seine Steuerbar-
keit verliert, sei es auch nur auf Augenblicke. Aus diesem Grunde
sind Drehungen iiberhaupt méglichst hintanzuhalten. Es ist leicht,
dieser Forderung gleichzeitig mit denen der Stabilitit gerecht zu
werden. Ein seitlicher Windstof (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 Stof nur eine Verschiebung
(Riicken), aber keine Drehung zur Folge.

Liegen die Flossen fiber dem Schwerpunkt, so sucht ein seit-
licher Wind das Flugzeug auf die Seite zu legen; dem setzt sich
aber ein bedeutender Drehungswiderstand (proportional I’*) entgegen.
Jedenfalls ist deshalb eine nicht zu bedeutende Erh6hung der Flossen
geboten, wie dies auch die Stabilitdtsbedingungen zeigen.

Andererseits hatten wir stabile Verhdltnisse erhalten, indem
wir den resultierenden Druckpunkt ein wenig vor dem Schwerpunkt
anordnen. Hierfiir lieferte eine weitere Stabilitdtsbedingung eine
Grenze. Es ist also auch ein derartiges Flugzeug gegen allzu
bedeutende Richtungséinderungen durch seitliche Windstiofe geschiitzt.

Die horizontalen Flossen fiir Léngsstabilisierung erfordern
schon ein Fachwerk, mit dem dann auch leicht die Kielflossen
zwecks Seitenstabilisierung in Verbindung gebracht werden konnen,
Der CurtiB-Zweidecker weist bereits vorn eine dreieckige Kielflosse
und hinten ein Seitensteuer auf.

Zwei Flossen iiber dem Schwerpunkt brachte schon 1894
Lanchester mit Erfolg an seinen Modellen an.

Langleys ,Aerodrom® bestand aus zwei aufgebogenen Trag-
fliigeln hintereinander und einer vertikalen Schwanzflosse. Ver-
mutlich ist ein solcher Typ unserem mit zwei hohen Kielflossen in
bezug auf die Seitenstabilitéit dhnlich. Jedenfalls erwies er sich in
dieser Hinsicht als vorziiglich. Indessen verdiente er wohl ein-
gehende Beachtung und es tat uns leid, daf 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 Verhéltnis zur
Masse des Aroplans gegeben, In C fehlt versehentlich ein Glied,
was in der gegenwirtigen Schreibweise NN, (X,+ X,) hiefle.

Hauptmann Ferber. (1905, Lit. 10.)

106. Hauptmann Ferber nimmt zunichst an, daf die Fliigel
eines Flugzeugs durch drei ,fiktive” Ebenen unter rechten Winkeln
ersetzt werden diirfen. Das ist in bestimmten Fillen richtig, aber
nicht in dem Umfang, wie er in der Anmerkung andeutet, dafl eine
Fliche ohne betrichtlichen Fehler durch ihre Projektionen vertreten
werden konne. Denn wenn der Wind immer der Erde parallel
wirkt, so resultiert dann senkrecht dazu keine Kraft, wie sie doch
tatsichlich an dem Tragfligel auftritt.

Ferbers Hypothese kann jedoch in einem anderen Sinne zu
Recht bestehen. Wir setzen voraus, daf die Drucke auf die einzelnen
Flichenelemente sich nicht beeinflussen, also fiir alle Einfallwinkel
dem Sinus-Gesetz entsprechen. Dann konnen fiir reine Translationen,
mit Hilfe dhnlicher Transformationen, wie sie in der Festigkeitslehre
oder der Dynamik gebrduchlich sind, drei Flichen in drei bestimmten
zueinander senkrechten Ebenen so gewihit werden, dafB ihr Luft-
widerstand nach Grofe und Richtung der gleiche ist, wie im ge-
gebenen System. Die Lage der Ersatzflichen in ihren Ebenen ist
durch die Gleichheit der Momente bedingt; die Lage der Ebenen
selbst durch die Windrichtungen, die kein Moment des Luftwider-
standes um diese Richtung zur Folge haben. Fiir Systeme mit einer
Symmetrieebene (Gegenteil: die Luftschrauben) ist dies ohne weiteres
immer moglich.

‘Werden Drehungen einbezogen, so ist der Ersatz nicht mehr
gleichwertig, wie wir schon daraus ersahen, dati durch eine Kielflosse
keine Seitenstabilitit erreicht wurde, wohl aber durch zwei. So
gelangt Ferber dahin, GréBen von auflerordentlicher Bedeutung
fiir die Seitenstabilitit (die Momente des Drehungswiderstands /)
ausser Acht zu lassen. Er erhilt so eine kubische, an Stelle einer
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biquadratischen Gleichung, oder wie er es nennt, eine Gleichung
fiinften Grades mit zwei verschwindenden Wurzeln (4 = 0). Die fiinfte
Potenz erscheint, weil er den Azimut als weitere Veriinderliche ein-
fithrt, wiihrend dieser doch ganz ohne Einfluf auf die Stabilitét ist.
Dal auch die vierte Wurzel entféllt, deutet auf einen Fehler. Und
in der Tat ist die Vernachlissigung des Drehungswiderstands fiir
die gebriuchlichen Flugzeug-Typen von betrichtlicher Breite nicht
statthaft.

Die Verwendung der Eulerschen Winkel ist, wie ich schon
andeutete (Anmerkung 2 des Abschnittes 13) unvorteilhaft; wirklich
versagen denn auch die Gleichungen von Ferber, sobald 3 ver-
schwindet, also fiir horizontalen Flug.

Lanchester. (1908, Lit. 7.)

107. Alle unsre Folgerungen von Bedeutung stehen in Uber-
einstimmung mit denen von Lanchester. Die Unterschiede be-
treffen lediglich den Gang und die Art der Rechnung.

Lanchesters Bedingung der Lings-Stabilitit beruht wesentlich
auf der Annahme ,schmaler Fliigel unter kleinen Winkeln“ und ist
der unsrigen gleich im einfachsten Fall fiir horizontalen Flug. Immer-
hin darf man sich nicht verhehlen, daf sein Ansatz der erwiinschten
Strenge ermangelt. Er setzt voraus, daf 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“
Fliigels, der sich der Bewegungsrichtung von selbst tangential an-
schmiegt. Riicktrieb und Trégheitsmoment werden dann erst durch
Korrekturen beriicksichtigt. Gleichzeitig damit zieht er die Wirkung
eines Schwanzes in Rechnung. Daf Lanchesters Vorgehen zu
richtigen Ergebnissen fithrte, machte unsre Erorterung der langen
Schwingungen (Abschnitt 52 und 53) wahrscheinlich.

Wir muBten auch Niherungen verwenden, um die beiden
Schwingungsarten zu scheiden. Die erste betraf die Dauer, und die
Flugbahn wies dann denselben Charakter auf wie die ,Phugoide®
Lanchesters. Um die Didmpfung zu bestimmen, bedurften wir
einer zweiten Niherung, die aber nicht mehr das Tréigheitsmoment
unbeachtet lassen durfte. Der Didmpfungsfaktor ergab sich als klein
gegeniiber der Frequenz und rechtfertigte somit die Annahme von
Lanchester. Auf der anderen Seite fielen in deren Folge die
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kurzen Schwingungen ganz aufier Betracht. Dall die Bedingung
der Léngsstabilitit dennoch zureicht, entspricht der Tatsache, daf
die langen Schwingungen ihre Erfilllung ebenso fordern wie die
kurzen.

Fiir die Seiten- und Richtungsstabilitit stellt Lanchester
nicht die drei Bewegungsgleichungen auf. Aber er weist mit Nach-
druck darauf hin, daf die drei Arten der Bewegung nicht fiir sich,
sondern nur im Zusammenhang betrachtet werden diirfen. Er betont
die Notwendigkeit von Kielflossen bezw. der Aufbiegung der Trag-
fliigel. Mit der ,Flossenzerlegung® kommt er zu gleichen Schliissen,
wie wir mit der Achsenverschiebung in den resultierenden Druck-
punkt der Flossen. Auch er weist auf die grundsédtzlich verschie-
dene Wirkung einer einzelnen Kielflosse und eines Flossenpaares
hin. Die Einfithrung des ,aerodramischen” und ,aerodynamischen“
Radius in Ausdriicke, wo wir I7 zu setzen hatten, wurde schon er-
wihnt (Abschnitt 77 und 93). Lanchester beschrdnkt seine Rech-
nungen auf den horizontalen Flug. Es wird aber ein Versuch be-
schrieben, bei dem an bestimmten Punkten der Flugbahn das Modell
sich plotzlich auf die Seite zu legen begann. Offenbar iiberschritt
die Flugrichtung (3) gegen die Vertikale an diesen Punkten infolge
der Lingsschwingungen den mit der Seitenstabilitiit vertriglichen
Grenzwert.

Ob die Bezeichnung L.anchesters: ,Drehungsstabilitéit“ oder
unsere: ,Unsymmetrische Stabilitit zu wihlen sei, ist Sache der

Terminologie.
Brillouin. (1909, Lit. 8)

108. Prof. Marcel Brillouin nimmt die Frage des Gleich-
gewichts und der Stabilitdit an einer anderen Stelle aunf. Seine
Untersuchungen betreffen die ,statische“ Stabilitit. Er betrachtet
mit Hilfe metazentrischer Kurven die Bedingungen, unter denen ein
Flugzeug seine Gleichgewichtslage wieder aufsucht. Er geht dann
zum Problem der Steuerung iiber, wodurch er das von uns um-
grenzte Gebiet verldfit.

ReiBner. (1910, Lit. 9.)
109. Die erste der beiden sehr interessanten Abhandlungen
Dr. H. Reifiners behandelt die Seitensteuerung der Flugzeuge auf
sicherer, einwandfreier Grundlage. Die zweite macht darauf auf-
merksam, daB die vorher vorgeschlagenen Seiten-Stabilitits-Be-
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dingungen nicht hinreichen, sondern noch eine weitere erfiillt
werden muf.
Croceco. (1907, Lit. 11.)

110. Leutnant Croccos erster Aufsatz befaite sich mit Luft-
schiffen, nicht mit Flugzeugen. Fir die Lingsstabilitét erhilt er
eine kubische statt einer biquadratischen Gleichung auf Grund der
Annahme, daf ,die horizontale Geschwindigkeit innerhalb der be-
trachteten Zeit unverdnderlich sei“. So kommt nur Drehung und
Hohenschwankung in Frage. Lanchesters und unsere Unter-
suchungen zeigen aber, daf die Geschwindigkeitsschwankungen in
der Flugrichtung eine bedeutende Rolle spielen; ja, daf die Stabili-
tét in hoherem Mafe von den langen als von den kurzen Schwing-
ungen abhingt, derart, daf die Erfiilllung der Stabilitdtsbedingung
fiir jeme im allgemeinen auch fiir diese gilt. Jedenfalls ist die
Voraussetzung fir Flugzeuge nicht zulidssig, fiir Luftschiffe sehr
fragwiirdig. Fir die Richtungsstabilitit erhélt Crocco ebenfalls
eine Gleichung dritten Grades, die auf Flugzeuge sicher auch nicht
zutrifft. In einer weiteren Arbeit wird darauf hingewiesen, daf
die Stabilitéit eines Flugzeugs dadurch bedingt ist, daf der horizon-
tale Hilfsfliigel hinten liegt und weniger stark als der Tragfiiigel
angestellt wird.

Soreau. (1908, Lit. 12))

111. Soreau gelangt fiir die Lingsstabilitit zu einer
Gleichung vierten Grades und leitet daraus Stabilitétsbedingungen
ab, die den unseren entsprechen. In betreff der Seitenstabilitit
verfillt er aber wieder in den Fehler, die Verkoppelung von Rollen,
Gieren und Riicken aufer Acht zu lassen; so bezeichnet er mit
Seitenstabilitit ihren engsten Begriff und gelangt zu Ergebnissen,
die mit den hier gegebenen villig im Widerspruch stehen, ja schon
der Richtung zuwiderlaufen, in der Lanchester in diesem Falle
vorgeht. Soreau verwirft die Verwendung von Kielflossen und
aufgebogenen Tragfliigeln, im besonderen erhthte Flossen. Daraus
folgt der Verlust inhdrenter, und die Notwendigkeit automatischer
Stabilitit.

Lecornu. (1909, Lit. 13.)

112. Das ,Government Blue Book 1909—1910“ berichtet
iiber eine Arbeit Lecornus iiber graphische Statik der Krifte am
Flugzeug. Das Sinusgesetz des Widerstandes wird dabei als giiltig
angenommen.

Bryan-Bader, Stabilitét- 9
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XI. Probleme.

113. Die folgenden Probleme liegen teils jenseits der Auf-
gabe dieses Buches, teils konnten sie darin nicht die gebiihrende
Behandlung erfahren. Kinige sind ziemlich einfach wund kénnen
einem Studierenden von angemessener Fiahigkeit zur Ubung oder
Untersuchung dienen. Andere bediirfen zu ihrer Losung eines
reichlicheren Aufwandes mathematischer oder experimenteller Mittel.

1. Eine rein mathematische Aufgabe bedeutet die Bestimmung
der Grofie und Lage gleichwertiger Flichen in drei zueinander
senkrechten Ebenen fiir ein ganz beliebiges symmetrisches Fliigel-
system. (Siehe Abschnitt 106.)

2. Steuerung eines Flugzeuges im horizontalen Kreis. Die
Arbeit von Dr.Ing. H. ReiBiner kann hierzu Anleitung geben.
(Abschnitt 109.)

3. Stabilitit der Luftschiffe. In Verbindung hiermit Er-
orterung von Formeln, die am besten Trigheits- und Stirnwider-
stand gleichzeitig beriicksichtigen; unter Beobachtung der Tat-
sache, daf die Hydrodynamik mit einer unverdichtbaren, reibungs-
freien Fliissigkeit rechnet. Es miissen die sechs Bewegungs-
gleichungen aufgestellt werden und auf ihre gegenseitige Abhéngig-
keit gepriift werden.

4. Bestimmung der Bewegungen eines Flugzeuges nach
Storung durch einen WindstoS von vorn (bezw. hinten), von unten
(bezw. oben) oder von der Seite.

5. Berechnung der Materialbeanspruchungen in einem der-
artigen Fall,

6. Experimentelle Untersuchung der Drehungen breiter Fliigel.
‘Aufstellung von Formeln.

7. Versuche iiber die Stromungsablenkung durch eine vor-
gelagerte Fliche bezw. durch die Luftschraube.

8. Einfluf einer niedrigen Schwerpunktslage auf die I.ings-
stabilitdit. (Siehe Abschnitt 69.)

9. Versuche iiber den Einfluff der Flugrichtung (9) gegen den
Horizont auf die Stabilitéit.

10. Eingehende Priifung des Einflusses des Zentrifugal-
momentes }JJ/ auf die Seitenstabilitit. Wir haben zwecks Verein-
fachung meist angenommen, daf J# verschwinde; also die x-Achse
Haupttrigheitsachse sei. Man kann mit Hilfe der vollstéindig ge-
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gebenen Gleichungen die DBedeutung eines betriichtlichen 47 ab-
werten.

11, Seitenstabilitéit eines Systems von zwei aufgebogenen
Tragfligeln (Langleys Aerodrome). Die Rechnung wird ziemlich
umsténdlich.

12. Ausfiihrliche Beschreibung der Art der unsymmetrischen
Schwingungen und Bewegungen.

13, Untersuchung erzwungener Schwingungen infolge perio-
discher Windstdfe, mit besonderer Beriicksichtigung der Resonanz
und der Diampfung.

14. Die Moglichkeit einer schraubenférmigen stetigen Be-
wegung eines symmetrischen Flugzeugs ist zu erdrtern, besonders
fiir den Fall seitlicher Instabilitit.

15. Eingehende Besprechung des Einflusses der Wilbung auf
Li#ngs- und Seitenstabilitit.

16. Vollstindige mathematische Untersuchung der Stabilitit
und der Schwingungen eines Drachens. Erérterung dariiber, inwie-
weit die Widerstandsableitungen und die Stabilitit eines Flugzeugs
durch Versuche mit einem Modell als Drachen beurteilt werden diirfen.

17. Bestimmung der Drehungsableitungen von Modellen durch
Versuch und Vergleich mit der Rechnung. Methoden siehe Ab-
schnitt 28 und 29. Beobachtung derselben Modelle im freien Flug
und Vergleich ihres Verhaltens mit den Ergebnissen der Rechnung.

18. Photographische Bestimmung der Flugbahn von Modellen
mit Gummizugantrieb oder im Gleitflug unter besonderer Beriick-
sichtigung der seitlichen Schwingungen.

19. Graphische Statik des Lingsgleichgewichts dreier oder
mehrerer Fligel mit verschiedenen Abszissen. KEinfluB verédnderter
Schrinkung.

20. Schlieflich ist die Diskussion der Bewegungsgleichungen
in ihrer allgemeinsten Form und die Bestimmung der Fille, in
denen sie genaue Integrationen zulassen, wahrscheinlich ein mathe-
matisches Problem, das die Aufmerksamkeit der Mathematiker fiir
das nidchste halbe Jahrhundert zu fesseln imstande sein wird, wie
seinerzeit das Problem der drei Korper.

Beispiele.
114, Einzelheiten und Abmessungen der neueren Flugzeuge

kann man leicht in Zeitschriften und Jahrbiichern finden. So erhilt
9*
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man Uberfluf an Beispielen, um den Rechnungen dieses Buchs im
Einzelfall nachzugehen: Niherungslosungen der Gleichungen vierten
Grades. Dauer und Dekrement der Schwingungen.

Anhang.
Kreiselwirkung der Schraube.

115. Die Kreiselwirkung infolge des Dralls der Schraube be-
einflufft nicht nur, wie bekannt ist, die Steuerung, sondern bringt
auch noch Drehungen um die y- und 2-Achse zueinander in Be-
ziehung, so daf fiir eine genaue Untersuchung alle sechs Gleichungen
als simultan zu betrachten sind.

Von Vorteil ist es zweifellos, die Kreiselwirkung durch Ver-
wendung zweier gegenldufiger Schrauben aufzuheben oder, wie eine
franzosische Erfindung besagt, durch Zahnrider den Drehsinn des
Motors fiir die Schraube umzukehren. Geeignete Dimensionierung
sorgt dann fiir die Beseitigung der Stérung.

Anderenfalls schreibt man zur angendherten KErmittlung des
Einflusses zunichst die Bewegungsgleichungen in ihrer gewdhnlichen
Form getrennt an, und berechnet die Seitenschwingungen, welche
die Kreiselwirkung bei den bekannten Lingsschwingungen hervor-
ruft und umgekehrt. Stimmen diese ,erzwungenen“ Schwingungen
der Dauer nach mit den ,freien“ fiberein, so tritt Resonanz in Er-
scheinung, die wegen der Unannehmlichkeiten fiir den Flieger ver-
mieden werden muf.

Antomatische Stabilisierung.

116. Automatische Stabilisierung streben Versuche an, mit
Kreiseln oder anderen mechanischen Vorrichtungen unmittelbar auf
das Gleichgewicht des Flugzeugs einzuwirken, demgegeniiber gilt
es auf den Satz hinzuweisen:

Ein Flugzeug mit ebenen Fliigeln ohne Kielflossen und ohne
Aufbiegung kann man durch Kreisel oder Pendel allein nicht

seitenstabil machen.
Dies gilt sogar, wenn man sich des Kreisels zur Flichen-

verwindung oder Klappenverstellung bedient.

Beweis. — Damit die Symmetrieebene des Flugzeugs sich
nach Stérungen wieder vertikal zu stellen sucht, muf der Kreisel
gegen Schwankungen des Apparats gegenilber der Richtung der
Schwere empfindlich sein.
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Nun moge etwa eine seitliche Drehung aus der horizontalen
Gleichgewichtslage stattgehabt haben. Dann setzt wegen des vor-
ausgesetzten Mangels jeglichen Tangentialwiderstandes (Z, = O)
ein seitliches Abrutschen mit der Beschleunigung g .sing ein
Dann vermag der Kreisel hochstens eine Schwankung in der Grifle
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 zuriickzubringen, zeigt der
Kreisel kein Bestreben.

Es gilt vor allem also die Beschleunigung g .sin ¢ herab-
zusetzen oder auch nur sie auf irgend eine Weise zur Kenntnis zu
bringen. Dies kann allein dadurch geschehen, daf man das Flugzeug
selbst oder den Kreisel mit Flossen, Klappen oder anderen Hilfs-
flichen in Verbindung bringt. Der Kreisel muffi dann empfindlich
gegen Geschwindigkeitsschwankungen sein. Wenn man diese aber
zuliBt, so ist es wohl giinstiger, auf den Kreisel iiberhaupt zu ver-
zichten und starren Flossen die Stabilisierung ganz zu iiberlassen.

Hingegen kann man wohl Hilfsflichen vorsehen, die geeignet sind,
die seitliche Instabilitdt zu vergrofern, und dann Kreisel so anordnen,
daB sie diese Instabilitdt in Stabilitit verkehren, wie es z. B. bei
der Einschienenbahn geschieht (Brennen). Diese Art der Stabilisierung
hat jedoch nur Aussicht auf Erfolg, weun das Flugzeug an sich
schon ausgesprochen stabil oder instabil ist; wenn anders, spricht
der Kreisel auch auf Stérungen nicht an und die Verwendung von
Hilfsflichen wird unumginglich.

Kritische Flugrichtungen.

117. Bei der Erorterung des Einflusses der Flugrichtung be-
kamen wir fiir diese zwei Grenzwerte, fiir die Léngsstabilitdt
I =arctg ( 2.tge) und fiir die Seitenstabilitit 9 = arctg (+2.tg ).
Man kann sich diese Gesetzmafbigkeit durch die folgende Uberlegung
veranschaulichen.

Betrachten wir einen ebenen Fliigel, so ist der Druck nach
dem Widerstandsgesetz: R == Y 4. F.u?.sin e unverinderlich

fiir #,%.sin ¢ = konst.  Zeichnen wir in Polarkoordinaten diese
Kurve, so #ndert sich der Druck nicht fiir Geschwindigkeits-
dnderungen, die dieser Funktion entsprechen, also in Richtung der
Tangente verlaufen. Andert sich die Geschwindigkeit in dieser
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Richtung stark, so nimmt der Druck ab, falls die Tangente inner-
halb der Kurve verliuft und umgekehrt. Die Tangente schlielit
mit dem Radiusvektor #, den Winkel arctg (2tga) ~ 2« ein.

Ist der Fliigel ein Drachen in horizontalem Wind mit Anstell-
winkel « und wird er durch eine Schnur gehalten, deren Neigung
gegen die Vertikale kleiner ist als ~ 2, so hat eine geringe Ge-
schwindigkeitszunahme senkrecht zur Schnur wachsenden, eine Ab-
nahme sinkenden Druck zur Folge. Das bedeutet Instabilitit. Um
diese zu beseitigen, ist also der Schnur eine stirkere Neigung gegen
die Vertikale zu geben als 2«. Zu vervollstindigen wire diese
(Tberlegung durch Diskussion der Bewegungsgleichungen.

Fig. 1o0.

Ahnlich lieSe sich nach den Annahmen des Abschnitt 76
zeigen, daf, wenn ein Fliigel eine kleine Drehung in einer Ebene,
die unter arctg(2.tg «) gegen die Flugrichtung liegt, erfihrt,
keine Drehmomente entstehen. Somit entspricht die Grenzsetzung
tg 9 = 2tge fiir die Seitenstabilitit der Tatsache, dafi fiir einen
unter diesem Winkel gleitenden Fliigel eine Drehung um eine
vertikale Achse keine Momente wachruft. Das ist auch aus den
Koeffizientengleichuungen (23) des Abschnitt 20 ersichtlich. Die
Gleichung £ = 0 lautet in Determinantenform:
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0 cos  —sind
Ly L, L, =0,
M. M, M |

d. h. die Gleichungen:
p.cosd —¢g.sind =0,
w. L, +p.Ly+qg.L,=0,
w. Me+p. M,+q. M,=0

miissen vertrdglich sein; mit anderen Worten: diejenige Beweguugs-
form w, p, ¢, bei der keine Momente auftreten (L = 0; M =0),
ist eine Drehung um eine vertikale Achse p/g = tgJ.

Der Grenzwert 9 = arc tg (— 2 tg «) fiir Léngsstabilitit, der
aus der Koeffizientengleichung fiir 0 folgt, ist schwieriger zu deuten.
Kehren wir zu den Gleichungen (18 a) zuriick, so wird die Bedingung
G.sind+u,. Xu=10 oder G.sind+2 X, =0. Fiir Stabilitit
muf also der Widerstand durch die Wirkung der Schwere in der
Flugrichtung kleiner sein, als der doppelte Luftwiderstand. Stirn-
widerstand vergrofiert diesen, gestattet somit steileren Anstieg.

Definitionen,

Anstellwinkel heit der Winkel zwischen Fliigel-Ebene
(bezw. Sehnenebene gewdlbter Fliigel) und Richtung des gleich-
formigen Flugs.

sAufbiegung“ besitzt ein Tragfligel, der von vorn V-formig
gesehen wird.

Die Bewegungen eines Flugzeugs nach einer Stirung be-
zeichnet man wie folgt (s. Fig. 1):

Bewegungen Drehungen

in Richtung der: um die:
x-Achse Stofen u Schlingern p
y-Achse ‘Wogen v Gieren q
z-Achse Riicken w Stampfen r

JEinfach tragend* ist ein Fliigelsystem, bei dem das ganze
Gewicht von einem Fliigel aufgenommen wird; doppelt oder mehrfach
tragend eines, bei dem es sich auf zwei oder mehr Tragfliigel verteilt.

Flieger ist der Insasse bezw. Fiihrer eines Flugzeugs;
wie Fahrer, der eines Fahrzeugs.
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Flossen sind mit dem Flugzeug in starre Verbindung ge-
brachte Flichen (eben oder gewdlbt), die der Stabilisierung dienen.
Der engere Begriff: vertikal oder horizontal, ergibt sich aus dem
Zusammenhang; gewthnlich bezeichnet Schwanz- oder Kopfflosse
eine horizontale Hilfsfiiiche, Kielflosse eine vertikale.

Fliigel sind grofie horizontale, ebene oder gewdilbte Flichen,
die zum Tragen dienen.

Klappen sind an den Enden der Fligel drehbar oder fest
angebracht. Ihr Anstellwinkel kann verschieden von dem des Fliigels
sein.. Sie stehen zur Symmetrieebene nicht senkrecht.

,Kleine Winkel“ e, sind solche, fiir die das Sinusgesetz
des Luftwiderstandes zutrifft.

sNeutral“ ist ein Schwanz, der bei gleichférmigem Flug
keinen Auftrieb besitzt; also in der Flugrichtung liegt.

,3chmale Fligel® sind von so geringer Tiefe, daf Unter-
schiede der Umfangsgeschwindigkeit beim Stampfen vernachléissigt

werden diirfen,
Stabilitit.

Automatische Stabilitit strebt man mit beweglichen mecha-
nischen Vorrichtungen (Kreiseln, Pendeln) an.

Inhirente Stabilitit kann man durch geeignete Anordnung
unbeweglicher Flichen (Flossen) erreichen.

Symmetrische oder Lingsstabilitit betrifftt Bewegungen, bei
denen die Symmetrieebene des Flugzeugs ihre Lage im Raum nicht
dndert.

Unsymmetrische Stabilitit faBt Seiten- und Richtungs-
Stabilitit unter einen Begriff zusammen. Lanchester nennt sie
Rotationsstabilitit. Wir gebrauchten vielfach die Bezeichnung
Seitenstabilitdt im umfassenden Sinne: w, p und g. '

Symbole.

A
B © s(:c—l ]Koefﬁzienten der Gleichung vierten Grades
C w.sec*2 fir 4.  ist eine beliebige physikalische
D ° .sec—‘a’ Dimension. (Abschnitt 20 fiir Seiten-
E © ’ soo—4 |J stabilitdt Index s.)
F m? Flicheninhalt der Fliigel.
G kg Gewicht des Flugzeugs.
H m Amplitude der Abszissenschwankungen der

Flugbahn.
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» ITrdgheitsmomente* des Flug-
zeuges um die

xX-
- } Achse.
z-

[ um die y- ¢ Achse.

2-

l Drehmomente der Luftkrifte {x

Flicheninhalt der Flossen.

Zentrifugalmoment der Flossen.

Determinante der Gleichung vierten Grades.

Resultierende des Luftwiderstands.

Schub der Luftschraube.

Trigheitsmoment der Flossen.

Trigheitsmoment des Fliigels.

Zentrifugalmoment des symmetrischen Flug-
zeugs.

Krifte des Luftwiderstandes Jx Achsen-
entgegen der l o richtung.

i f Tiefe I .
lHalbe \ Breite | des Fliigels.

Produkt y/g.u, . F.

Radius der Fligelwdlbung.

Halber Abstand zweier Schwanzflossen.

Differential.

Druckpunktsentfernung vom  Fléchenmittel-
punkt.

Natiirliche Zahl: 2,7182.

Funktion.

Erdbeschleunigung: 9,81 m/sec?.

Geschwindigkeitshohe: 2,2 :2 g.

fiir die 4
z-

Trigheitsradius des Flugzeugs{ } Achse.

Abstand zweier Fligel. x; — x,; Schwanzlinge.

x-
lRichtungskosinus der Resultie- |

| renden mit der ‘Z-

Achse.
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/4 sec—1!
q sec—1
7 sec—1
s m

¢ sec

i m.sec—!
v m.sec—1!
w m.sec—!
X m

v m

z m

o .

2 _

y kg.m—3
J _

s _

& _

¢ m

9 -

7 m

% _

Y sec—1
w sec—1!
v sec—1
£ m

T _

0 m

0“ J—

T _

@ —_

X m

w .

Probleme,

x-
}Winkelgeschwindigkeitenumdie { y- } Achse.
z-
Abstand des Schubs vom Schwerpunkt.
Zeit.
y_

Z-

Geschwindigkeiten in Richtung
der

Achse.

}Ordinaten im System des Flugzengs.

Anstellwinkel.

Neigung aufgebogener Fliigel.

Spezifisches Gewicht der Luft.

Differenz der Anstellwinkel ¢; — «,.

Anderungen der Flugrichtung 9 = 3, + .

Korrektur von verschiedener, jeweils ersicht-
licher Bedeutung.

y,Aerodynamischer bezw. ,Aerodromischer®
Radius.

Flugrichtung gegen den Horizont.

Ordinate der Flugbahn bei Lingsschwingungen.

Tangente der Funktion f(e) = x . sin a.

Wurzel der Gleichung vierten Grades.

deren reeller Teil; bezw. u = tg c.

deren imagindrer Teil. i=+ 1.

Abszisse der Flugbahn bei Langsschwingungen.

Kreiskonstante.

Hebelarm der Resultierenden R fiir den Schwer-
punkt.

Neigung des Schubs gegen die x-Achse.

Flichenverhiltnis F,: F,.

Seitliche Neigung des Flugzeugs.

Entfernung der Druckpunktsnormalen der
Klappen vom Schwerpunkt.

Kursrichtung.

9, ¢, l/J Winkelgeschwindigkeiten um die Achsen 27, &7, ¥ rdes stetig
fortschreitenden Koordinatensystems. & hatin Abschnitt 87, ¢ und ¢
in 98 ff., /, m, # in den Abschnitten 14 und 19 abweichende Bedeutung.
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