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Grundsgtzliches

Zielsetzung der Schwingungsuntersuchungen

Durch die Schwingungen, die an einem Flugzeug auftreten
konnen, sind infolge des Anwachsens der Fluggeschwindig-
keit verschiedene wichtige Probleme entstanden, deren Be-
arbeitung bei modernen Flugzeugen einen betréchtlichen Auf-
wand erfordert. Zweck dieses Vortrags ist, die wesentlich-
sten dieser Probleme, soweit sie den normalen Flugzeugzel-
lenbau mit starren Fliigeln betreffen, aufzuzeigen, sie zu
erliutern und mit den HauptmaBnahmen zu ihrer LOsung be-

kanntzumachen.

Hierbei ist zunichst festzustellen, daB sich die Schwin-
gungsuntersuchungen darauf beschridnken, durch geeignete
MaBnahmen zu erreichen, daB keine Schwingungen auftreten;
denn Schwingungen sind am Flugzeug durchaus unerwilinscht,
sei es aus Griinden der Sicherheit oder auch nur aus Grin-
den des hSheren Reisekomforts.

Trotz dieser an sich negativen Zielsetzung nimmt der
Schwingungsingenieur durch seine MafSnahmen zur Vermeidung
von Schwingungen doch auch an der Ausbildung des Entwurfs
und der Konstruktion eines neuen Flugzeugtyps teil und
liefert so einen positiven Beitrag dazu. Dabei gehtren die
schwingungstechnischen Forderungen sehr h&ufig zu denen,
die unbedingt beriicksichtigt werden miissen, damit das Flug-
zeug die vorgesehenen Leistungen erreichen kann. Die Auf-
gabe ist dann am besten erfillt, wenn das Flugzeug mit ge-
ringstem Gewichtsaufwand und ohne besondere Elnschrénkung
der Gestaltungsfreiheit des Entwurfsingenieurs schwingungs-
frei gemacht werden kann.
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Das Flugzeug als Schwingungssystem

1. Die Eigenschwingungen der Flugzeugzelle

Dall an einem Flugzeug Schwingungen leicht auftreten kdnnen,
ist an sich nicht verwunderlich, wenn man seinen Aufbau ge-
nauer betrachtet. SchwingungsmdBig gesehen, kann man sich
eine Flugzeugzelle als ein System vorstellen, das im allge-
meinen aus zwel groBen, sich kreuzenden elastischen Balken,
dem Rumpf und dem F 1 U ge 1l , besteht, wobei noch
kleinere elastische Balken, das Hohenleitwerk und der Trieb-
werktrédger mit der Motormasse angeschlossen sind.
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Bild 1: Idealisiertes Schwingungssystem eines Flugzeugs

Jeder Balken ist masselos gedacht und symbolisiert die Stei-
figkeit, die dem Fliigel, dem Rumpf usw. entspricht und zwar
jeweils um die drei Hauptachsen filir vertikale Biegung, hori-
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zontale Biegung und Verdrillung um die Balkenachse.

Auf den Balken sind an Quertridgern Massen angebracht, die dem
Konstruktionsgewicht mitsamt den Einbauten fiir den in einzelne
Streifen aufgeteilt gedachten Fliigel bzw. Rumpf entsprechen.
Die Massen sind dabei auf den Quertrdgern so verteilt, daB ihr
Schwerpunkt und ihr Massentrigheitsmoment um die Balkenachse
flir jeden Quertridger den Werten des Fliigel- bzw. Rumpfstreifens
entsprechen. Jeder Balken kann vertikale und horizontale Biege-
schwingungen und auch Drillschwingungen ausfiihren.

Ein solches System aus ungleichformigen Balken und zahlreichen
Massen hat eine ganze Reihe verschiedener Schwingungsmdglich-
keiten mit entsprechend vielen Eigenfrequenzen und zugehdrigen
Schwingungsformen. Bel kontinuierlicher Massenverteilung wie
beim wirklichen Flugzeug gibt es mit allen Oberschwingungen zu-
Sammen sogar unendlich viele Eigenfrequenzen, aber praktisch
interessieren nur die Grundschwingungen, die ersten Oberschwin-
gungen und in einigen Fdllen auch die zweiten Oberschwingungen.
Infolge der besonders bei Metallflugzeugen geringen Dimpfung
sind diese Schwingungen leicht anzuregen.
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AuBer den Eigenschwingungen der eigentlichen Flugzeugzelle sind
aber noch die Schwingungsmoglichkeiten der Ein- und Anbauten zu
beachten. Bei den Anbauten sind vor allem die Triebwerke zu er-
widhnen, die an einem elastischen Vorbau angebracht sind. Ein
Beispiel filir die Aufhingung eines Kolbenmotors ist im Bild 2
gezelgt. Das Triebwerk stellt gewissermaBlen eine rdumliche Mas-
se an einer rdumlichen Federung dar. Ein solches System hat all-
gemein s echs Freiheditsgrade , nimlich Ver-

[}

schiebung entlang den drei Achsen (Hochachse, Querachse, LEangs-
achse) und drei Verdrehungen um jede dieser drei Achsen. Dem-
entsprechend gibt es also auch s echs Eigenschwin
gungen, die natiirlich stark miteinander gekoppelt sind,
well die Masgsenkrédfte und Federkridfte nicht an einem Punkt an-

greifen.
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Bild 2: Beispiel einer Triebwerkaufh&ngung

b) Rudereigenschwingungen
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Weitere schwingungsfahige Gebilde stellen die Ruder und Hilfs-
ruder einschlieBlich ihrer Steuerung dar.

Massentrdgheitsmomente
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al Ersatzsystem
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Schwingungsknoten
/
elasi. Deformation /
" Steversiule s \\ /
| Steuerungsleitung Y/ \ LTI T = i
A Héhenruder |
b) normale Betdtigung c) Eigenschwingung

Bild 3: Hohensteuerung

Wie die Prinzipskizze (Bild 3a) zeigt, setzt sich z.B. die Ho-
hensteuerung, schwingungstechnisch gesehen, aus zwei Massentrag-
heitsmomenten zusammen: dem H O henruder und der
Steuersidaul e, die beide durch eine Feder, ndmlich die
lange und daher elastische S teuerungsleitung,
verbunden sind. Ein solches System hat eine Eigenfrequenz.

L
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Bei langsamer Betdtigung bewegt sich das System rein kinema-
tisch entsprechend den angegebenen Pfeilen (Bild 3b); bei einer
irgendwie, z.B. an der Steuersdule erregten Schwingung mit der
Frequenz der Eigenschwingung bewegt sich das HOhenruder entge-
gengesetzt der kinematischen Bewegung unter Deformation der
Steuerungsleitung (Bild 3c). Genauso gibt es eine Eigenschwin-
gung des Systems S e i tenruder-35 teuerung-
Pedale, bei der das Seitenruder gegen die Pedale schwingt.

, Schwingungskneten

a) normale Betdtigung

;
’

Bild 4: Quersteuerung

In shnlicher Weise ist auch eine Schwingung des re ch t en
Querruders gegendas 1l in ke Querruder
méglich, bei der die Federung durch den Steuerungszug zwischen
den beiden Querrudern im Fliigel gebildet wird. Der Schwingungs-
knoten liegt hierbei in der Mitte dieses Steuerungszugs (Bild 4).
Ebenso kann das 1 inke H6 henruder gegen das
rechte H65henruderr schwingen, wobei die Verbin-
dung der Ruder als Federung wirkt. Wenn Hilfsruder vorhanden
sind, treten auch Eigenschwingungen der Hilfsruder an ihrer
Steuerung auf. AuBerdem kdnnen die Ruder und Hilfsruder selbst
Biegeschwingungen zwischen den einzelnen Ru-
derlagern und Verdrillschwingungen um eine
der Drehachse parallele Achse ausfihren.

¢) Bigenschwingungen kleinerer Bauteile
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SchlieBlich sind noch hiufig die Schwingungen folgender kleine-
rer Bauteile wichtig: Steuerstangen, Kiihler, Instrumentenbret-
ter, Gerdte der Funkausriistung, Auslegerarme von Rudermassen-
ausgleichen und Hautfelder von Brennstofftanks. Bel manchen die-
ger Bauteile ist nur e i n e ausgepridgte Eigenfrequenz vorhan-
den, bei anderen jedoch me hrere
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Die Erregung

Damit sind in groBen Ziizen die mdglichen Eigenschwingunzs-
formen des Flugzeugs und seiner Einzelteile aufgezidhlt.
Ihre Zahl ist also recht groB, und es ist nur die Frage,
ob sie irgendwie so erregt werden kdnnen, dafB die Schwin-
gungen unangenehm oder womSglich fir die Sicherheit des
Flugzeugs gefdhrlich werden. Dazu ist es notwendig, sich

iiber die m & g 1l i ¢ h e ZErregung klar zu werden,

Grundsatzlich kommen beim Flugzeug zwel Formen der Zrre-

gung in Betracht: die Erregung durch T r i e bwerXke
(mechanische Erregung) und die Erregung durch L u f t -

kragfte.

Triebwerkerregte Schwinzungen

Allgemeine Bemerkungen

-

Zuerst so0ll die me ¢c hanische Erregung
betrachtet werden, die im Flug vom T r i e b we r k aus-
geht (triebwerkerregte 3chwingung). 3Sie wird durch nicht
ganz ausgeglichene M a s senkr d&f t e mit der Fre-
quenz der Kurbelwellendrehzahl hervorgerufen, ferner durch
Gaskridfte, beli deren Frequenz Zylinderzahl, Dreh-
zahl und Vielfache der Drehzahl eine Rolle spielen, und
schlieBlich auch durch die L uf t schraube mit
der Frequenz der Luftschraubendrehzahl, die hdufig wegen
des zwischen Kurbelwelle und Luftschraube geschalteten Un-
tergsetzungsgetriebes niedriger ist als die Kurbelwellen-
drehzahl.

Von diesen verschiedenen Erregerfrequenzen erfordern im
alluemeinen im Zellenbau nur diejenigen Aufmcrksamkeit, die
mit der Drehzahl des liotors oder der Luf'tschraube errolgen.
Die Erregung mit hdheren Frequenzen ist gewShnlich zu
schwach, um als stdrend empfunden zu werden.

Bei der Untersuchung der Schwingungen mit diesen Drehzah-
len kann man sich ferner auf die Drehzahlbereiche beschrin-

ken, die im Betrieb ldngere Zelt hindurch auftreten, also

£y
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die Bereiche der R e i s e drehzahlen, der
Startdrehzahlen usw.; denn die anderen im
Betrieb vorkommenden Drehzahlen werden in so kurzer Zeit
durchfahren, dall die Stdrungen von etwa durch sle erreg-
ten Schwingungen hingenommen werden kOnnen und auch nicht
zu Briichen AnlaB geben kdnnen. Infolge der guten Auswuch-
tung von Motor und Luftschraube ist die Erregung aulerdem
verhdltnismdBig schwach, so dal selbst bei den Hauptbetriebs-
drehzahlen nachteilige Wirkungen normalerweise nur dann be-
obachtet werden, wenn eine der Eigenfrequenzen des Flug-
zeugs oder eines Bauteils mit der Triebwerksdrehzahl, alsc
der Erregerfrequenz, fast genau iUbereinstimmt, d.h., wenn
der Fall der R e s onan z vorliegt.
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Bild 5: Amplituden als Funktion der Erregerfrequenz
fir ein System mit e i n e m Freiheitsgrad

A Amplitude der Schwingungsmassen

A Amplitude der Erregung A cos @t

Eigenfrequenz (ohne Diampfung) (U:lé%ﬂ

Frequenzverhdltnis = Er?egerfrequenz
Eigenfrequensz
)
A= ajf“

Wie ungiinstig der Fall der Resonanz ist, erkennt mun aus
dem bekannten Diagramm "Amplituden als Funktlon der Lrre-
gerfrequenz" fiir ein einfaches Schwingungssystem, das aus

einer Masse und einer Feder besteht und mit konstanter
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Amplitude an seiner Aufhidngung erregt wird (Bild 5). Die

Kurven gelten fiir verschiedene Dédmpfungen D. Man erkennt

die ausgeprégte Amplitudenspitze, die auftritt, wenn die

Erregerfrequenz etwa gleich der Eigenfrequenz des Systems
ist und wenn gleichzeitig die Démpfung gering ist.

MaBnahmen zur Verminderung von triebwerkerregiten Schwingungen

Zur Erzielung einer moglichst v ibrationsfreien
Konstruktion miissen demnach folgende Forderungen erhoben
werden:

1. Vermeidung von Frequenznachbarschaften zwischen den Eigen-
frequenzen der einzelnen Bauteile und der Erregerfrequeng,

2. Verminderung der erregenden Kraft, da die resultierende
Amplitude proportional der Erregerkraft ist,

3. Schaffung einer gewissen Da&mpfung.

Aus diesen Forderungen ergeben sich gewisse Folgerungen fiir
die Konstruktion.

— — — — — — —— a— ma— e e e T .

a) Zu vermeidender Frequenzbereic
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Bei der Forderung nach Verstimmung von Bauteileigenfrequenz
und Erregerfrequenz muB festgestellt werden, in welchem Fre-
quenzbereich die Erregerfrequenzen liegen (Bild 6). Bei
einem Kolbenmotor liegen z.B. die wichtigsten Drehzahlen
zwischen 2 400 und 1 700 min~ !, Diese Drehzahlen sind auf
der oberen Drehzahlachse aufgetragen. AuBerdem wird, wie

bel sti&rkeren Triebwerken {iblich, zwischen Motor und Luft-
schraube ein Untersetzungsgetriebe mit einem VerhZltnis von
1 : 0,6 angenommen. Dementsprechend ergeben sich niedrigere
Luftschraubendrehzahlen, die ebenfalls auf derselben Achse

aufgetragen sind.

Um auf jeden Fall das Auftreten von Resonanz zu vermeiden,
missen die Eigenfrequenzen der Bauteile um einen Sicherheits-
betrag von 10 Prozent von der Hauptbetriebsdrehzahl abwei-
chen. Die sich daraus ergebenden zu vermeidenden Bereiche
fir die Eigenfrequenz der Bauteile gind auf der unteren
Achse aufgetragen. llan sieht, daf sich die einzelnen Berei-
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che liberschreider und daB ein grdBerer Frequenzbereich vor-
hznden ist, in dem die Bauteileigenfrequenzen nicht liegen
dirfern. Die Gefahr von Dauertriicher ist allerdings nur bei
Resonanz mit der am meisten benutzten 3 Parreise -
drehzahl vorhanden. fine solche Resonanz ist also
unbedingt zu vermeiden. Der entsprechende Bereich ist be-
sonders gekennzeichnet. Resonanzen mit den anderen Betriebg-
drehzahlen kdnnen eventuell dann zugelassen werden, wenn
kelne besonderen inspriiche an die Vibrationsfreiheit des
Flugzeugs gestellt werden.

1

Triebwerkdrehzahlen n min S
i | o
0 1000 2000 3000
e e AL

|

T T T T T T T T T

3 ; 1 T |
0 1000 2000 3000

Bauteileigenfrequenzen min™! -~ —

Bild 6: Zusammenhang zwischen Triebwerkdrehzahlen und
Bauteileigenfrequenzen

" n
Ubersetzungsverhdltnis = tftin - g g
Motor
- e Lls, I

Nr. Leistung Notor
R

Start~-Leistung 2400
Kurz-Leistung 2300
Dauer-Leistung 21100

4 Reise-Leistung 1900

| 9 Sparreise-Leistung 1700

a) Motordrehzahl
b) Luftschraubendrehzahl
c) Zu vermeidender Bereich fiir Eigenfrequenzen

von Bauteilen (0,9 bis 1,10 xp bzw, n

Motor Luftschrn )
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b) uSglichkeiten zur

e o o

v r@egdung.der Resonanz
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Eine in dem zu vermeidenden Bereich liegende Bauteileigenfre-
quenz kann sowohl durch Erhthung als auch durch Erniedrigung
aus dem Bereich gebracht werden, wobei eine Erniedrigung grund-
sdtzlich besser ist.

Eine Erniedrigung der Eigenfrequenz 1liB8t sich entweder durch
VergrioBerung der schwingenden Mas -
8 e des Bauteils oder durch e 1l a s t i s c¢c h e A us -
bildung seiner Be fe s tigung erreichen. Um-
gekehrt ist zur ErhShung der Eigenfrequenz eine Verminderung
der schwingenden Masse oder eine Erhohung der Steifigkeit sei-
ner Befestigung erforderlich. Dabei erfordert eine 10%ige Fre-
quenzinderung eine rund 20%ige Anderung der lasse oder der
Steifigkeit.

Man sieht also, daB zur Vermeidung einer Resonanz verschiedene
Moglichkeiten vorhanden sind. #elche von den ldglichkeiten man
zweckméfBigerweise wdhlt, ist von PFall zu Fall verschieden. Des-
halb soll kurz auf einige charakteristische Fidlle eingegangen

werden.,

o) Instrumentenbretter und Geridte

L wm e e e B e o e  mm  omm  m  m e e

Zu den Einzelbauteilen am Flugzeug, bel denen mdglichst im gan-
zen Hauptdrehzahlbereich keine Schwingungen auftreten sollen,
gehren die Gerdte- und Instrumentenbretter, weil sonst ihre
genaue Funktion und ihre gute Ablesbarkeit leiden. Deshalb miis-
gsen ihre durch die Befestigung verursachten Eigenfrequenzen
zweckmédBigerweise sdmtlich unter dem Hauptdrehzahlbereich lie-
gen. Dazu wurden fiur verschiedene Gerdtegewichte und Elastizi-
tdten genormte Federelemente, meist mit Gummifederung, ent-

wickelt.

f) oonatige Telle

Bei einer weiteren Gruppe von Bauteilen kann das Auftreten ge-
wisser oSchwingungsamplituden gestattet werden, solange nur nicht
die Dauerfestigkeddlt ihrer Befestigung iiber-
schritten wird. Bei ihnen geniigt es, die Resonanz mit der Rei-
sedrehzahl zu vermeiden. Sclche Bauteile sind z.B. die Kiihler

fiir die Triebwerke, ferner eine Reihe von Bauteilen, die im we-



- A

gsentlichen nur ein e ausgeprégte Biegeeigenschwingung aufweisen -
wie die Steuerstangen zur Betdtigung der Ruder, die Ruder selbst,
die Massenausgleiche von Rudern, sofern sie an langen Hebeln
angeordnet sind, Antennenmaste und Hautfelder, besonders bei
Brennstofftanks. Ein Bruch dieser Teile wiirde die Sicherheit

des Flugzeugs nennenswert gefdhrden und muB deshalb unbedingt
vermieden werden. Eine etwa notwendige Verschiebung der Eigen-
frejuenz 148t sich bei diesen Teilen am besten durch eine Ande-
rung ihrer Lidnge erreichen.

--------------

Das wichtigste Bauteil, dessen Eigenfrequenz untersucht werden
muB, ist das T r i e bwe r k ; denn erstens ist es ein
Schwingungssystem mit sechs Eigenschwingungen, so daB die Ge-
fahr der Ubereinstimmung einer dieser Frequenzen mit einer der
Hauptbetriebsdrehzahlen besonders groB ist, und zweitens stellt
das Triebwerk das Bauteil dar, von dem die Erregung ausgeht.
Augs diesem Grund muB nicht nur das Auftreten von Resonanz ver-
mieden werden, sondern es miissen auch die Krdfte moglichst
klein sein, die beil einer Schwingung des Motors in den Angriffs-
punkten der Feder und des Dadmpfers am Fliigel entstehen, denn
diese Kré&fte versetzen das ganze Flugzeug mit allen anderen
einzelnen Bautellen in Schwingungen {(Bild 7).

Das neben das System gezeichnete Diagramm zeigt, wie die Ver-
haltnisse dafiir grunds&tzlich liegen. Hier ist der sogenannte
Isolierungsgrad ¢ - das ist das Verhdltnis der
vom Motor auf den Fliigel iibertragenen Krédfte zu der Erreger-
kraft infolge z.B. unausgeglichener Massen am Motor selbst (St5-
rungskraft) - iiber dem Frequenzverhdltnis A aufgetragen, das
wieder dem Verhiltnis von Erregerfrequenz zur Eigenfrequenz
des Systems Triebwerk/elastische Aufhingung entspricht. Die
verschiedenen Kurven gelten fiir verschiedene Grade der Damp-
fung D. Aus dem Diagramm geht hervor, daB zur Brzielung einer
geringen Erregung des Flugzeugs unbedingt die Resonanz vermie-
den werden muB. Weiter wird deutlich, daB die auf das Flugzeug
Ubertragene Kraft nur dann kleiner als die erregende Massen-
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kraft ist (e<7 ), wenn A grdfer als 1,4 wird. Die Eigenfrequenz
der Aufhdngung muB also dazu weniger als 70 Prozent der Erreger-
frequenz betragen.

25 B/ad
0,1
Fligel
@\ge R?mpf 20 .
\‘ i
% l 195
N
Feder | — Dimpfer o @ 40 4 | N
oXe /ehe) T’ ! ’
fi / 16‘, \ 1
/ Motormasse §s 0.5 N e
Errequng § \\:\—___
= T
durch Triebwerk S | —_—
0 10 20 30 40 50

Frequenzverhdltnis A

Eild 7: Isolierung der Flugzeugzelle von den Triebwerk-
schwingungen
iibertragene Kraft

Storungskraft

Isolierungsgrad ¢ =

Inm Ubrigen kann natiirlich die iibertragene Kraft bei gleichem
Isolierungsgrad durch Erniedrigung der Storungskraft gesenkt
werden.

b) Elastische Triebwerkaufhidngung

------------ ¢ o & & v 08 0 ° 0 0 3 b

Eine Anderung der Eigenfrequenz des Triebwerks durch Anderung
der schwingenden Masse, also der Masse des Triebwerks, schei-
det offenbar aus, weil die erforderliche Zusatzmasse viel zu
groB wire. Es kommt daher nur eine Anderung der S t e i fi g-
keit der Aufhé&ngung in Frage. Die Aufhingung be-
gteht beim Flugzeug im allgemeinen aus einem radumlichen Gerilist,
dem sogenannten M o t or vor bau, an dem der Motor be-
festigt ist. Im Bild 8a ist die Aufhingung eines Sternmotors
und im Bild 8b die Aufh3ngung eines 12-Zylinder-Reihenmotors
mit in V-Form hingenden Zylindern zu sehen.

Die Steifigkeit der Aufhingung lidB8t sich durch Anderung der
raumlichen Lage der Streben zueinander veréndern, ferner durch
Anderung der Steifigkeit der Streben selbst, und - soweit das
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festigkeitsmédBig moglich ist - schlieBlich als wichtigste MaB-
nahme durch Einbau von Federn in die Streben. Die Federung muf
natiirlich auch eine gewisse Démpfung besitzen,weil beim Anlas-
sen und Hochfahren des Triebwerks filir kurze Augenblicke Reso-
hanz auftritt.

a) Sternmotor b) Reihenmotor

Bild 8: Triebwerkeigenschwingungen und Eigenfrequenzen

Als geeignete Federn mit einer gewissen Dampfung erwiesen sich
Gummifedern und S tahltellerfedern
Die verschiedenen Moglichkeiten der Aufhingung zeigen die Bei-
spiele im Bild 8. Das Rohrgeriist in Bild 8a wird nur auf Zug
und Druck beansprucht, wihrend bei dem Geriist in Bild 8b der
Motor an einem auf Biegung beanspruchten Trédger aufgehdngt wur-
de, der von sich sus wegen der anderen Beanspruchung wesentlich
elastischer ist. Im Bild 8a sind Stahltellerfedern in den Stre-
ben eingebaut, widhrend im Bild 8b an den Befestigungsstellen
des Motors am Biegebalken Gummifedern angeordnet wurden. Die
Knotenlinien der Eigenschwingungen der Triebwerke an dieser
Aufhingung, wie sie durch einen Versuch ermittelt wurden, sind
in Bild 8 - unter gleichzeitiger Angabe der Eigenschwingungs-
zahl - eingetragen. Jede Knotenlinie entspricht der Achse, um
die das Triebwerk bei einer der Eigenschwingungen schwingt. An
der Stelle der Knotenlinie hat das Triebwerk also keine Ver-
schiebeamplitude.

Da die am Schwerpunkt des Triebwerks angreifenden Massenkrafte
auBer einer Verschiebung des Triebwerks gleichzeitig auch eine
Drehung hervorrufen, weil die Resultierende der Riickstellkréfte



- A s

der Aufhéngung nicht durch den Schwerpunkt des Triebwerks geht,
so sind - wie bereits erwidhnt - die Translationsschwingungen
und die Drehschwingungen miteinander gekoppelt. Sidmtliche Eigen-
schwingungen weisen also einen Translaticns- und einen Drehan-
teil auf. Eine Zuordnung der Eigenschwingungen zu den sechs
Freiheitsgraden kann daher nur ungefdhr entsprechend dem vor-

herrschenden Bewegungsanteil angenommen werden.

Bei dem Sternmotor im Bild 8a kOnnte man die Eigenschwingungen

wie folgt zuordnen:

Bei 400 min~ |

Schwingung um eine hochliegende L&ngsachse. Da
der Schwerpunkt des Triebwerks hierbei im we-
sentlichen eine Querschwingung ausfiihrt, kann
diese Schwingung mit Que r schwin -

g ung bezeichnet werden.

Bei 450 min_1: Schwingung um eine Querachse hinten, entspre-
chend der Schwerpunktsbewegung Ve r t ik al-
g c¢chwingung genannt.

Bei 1000 min_g: Schwingung um hochliegende Querachse in der
Mitte, die man mit L @& ngsschwin-
g ung bezelichnen kann.

Bei 600 min” ! :
Bei 980 min Schwingung um Hochachse.

Bes 1270 min ':

Schwingung um L &ngsachasge

Schwingung um Querachse.

Die Eigenschwingungen des Reihenmotors im Bild 8b kdnnen fol-
gendermallen zugeordnet werden:

Bei 510 min—1:

Schwingung um Querachse, die der Ve r t i -

kalschwingung entspricht.

Bei 600 min™': Schwingung um Hochachse, entsprechend etwa der
Juesrsechwingnhng. ‘

Bei 910 min_1: Schwingung um hochliegende Querachse, die die

Lidngsschwingung darstellt.

Bei 480 min ': Schwingung um L &ngsachse.
Bei 620 min™ Schwingung um Querachse.
Bei 750 min™': Schwingung um Hochachse

In beiden F&llen liegt also die hOchste Eigenfrequenz mit 1270

bzw. 910 Schwingungen je liinute nennenswert unter der niedrig-
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sten Hauptbetriebsdrehzahl von Motor oder Propeller, die fiir
das linke Triebwerk etwa 1800 min_1 und flir das rechte Trieb-
werk mit Untersetzungsgetriebe etwa 1100 min"1 betrdgt. Beide
Triebwerke sind also, wie man sagt, vollelastisch aufgehidngt.
Beim Reihenmotor ist hervorzuheben, daB die niedrigste Frequenz
um 20 Prozent hoher liegt. Dadurch ist fiir den Leerlauf des
Triebwerks ein gridBerer, von Eigenfrequenzen freier Bereich
vorhanden. AuBlerdem ist diese Ausfilhrung mit den Gummifeder-
elementen gunstiger, weil hier keine metallische Verbindung
zwischen Triebwerk und Zelle besteht und dadurch die Ubertra-
gung des Korperschalls vom Triebwerk auf die Zelle behindert

wird.

¢) Auswuchten

----------

Neben der elastischen Lagerung ist es selbstverstdndlich, daB

man die erregenden Krdfte im Triebwerk selbst moglichst klein

h&lt, se1 es durch gutes Auswuchten oder durch
Ubergang zu Motoren mit groBer Zylinderzahl

oder durch Verwendung von M e t a 1l 1 -Luftschrau-
b e n . Holzluftschrauben geben leicht zu Schwierigkeiten An-

laB, da sie dazu neigen, sich im Lauf der Zeit etwas zu veridn-
dern und damit den Auswuchtzustand zu verschlechtern.

3. Démpfung

Als dritte MaBSnahme zur Verminderung der Schwingungsamplituden
war die Schaffung einer Dampfung genannt worden. Wie bereits
erwdhnt, werden aus dilesem Grund vielfach Gummielemente verwen-
det. Es gibt aber auch Fdlle, in denen man es flir billiger und
zweckmadBiger fand, zur Unterdriickung einer gefédhrlichen Reso-
nanzschwingung einfach einen starken Ddmpfer anzubauen. Das be-
reits gezeigte Diagramm (Bild 7) lieB erkennen, dal das Vorhan-
densein einer starken Dampfung sogar im Resonanzfall geniligt,

um eine hinreichende Verminderung der Schwingungen zu erzielen,
ohne die Abfederung des Systems dndern zu miissen. Allerdings
148t sich diese Methode nur in bestimmten F&llen anwenden.



Schwingungen infolge von Bden

Bei allen bisher besprochenen Schwingungen gingen die erre-
genden Krdfte vom Triebwerk aus, wobei vor allem an Kolben-
triebwerke mit Luftschrauben gedacht war, bei denen das Auf-
treten von Resonanzerscheinungen viel mehr zu befiirchten ist
als bei den Turbinentriebwerken mit ihrer weit hSheren Dreh-
zahl. Solche Schwingungen beobachtet man vorwiegend an ein-
zelnen Bauteilen des Flugzeugs, deren Ddmpfung gering ist,
so dall besonders im Fall der Resonanz grofe Amplituden die-
ger Bauteile mdglich sind.

Uber Schwingungen des T ragwe r ks oder Le it -

w e r k s infolge der Erregung durch die Triebwerke wurde
bisher nicht gesprochen, weil sie nd@mlich kaum zu Schwierig-
keiten Anlafl geben. Das hat seinen Grund darin, daBl an die-
sen Flidchen auBer der Werkstoffddmpfung schon im Stand auch
eine Luftddmpfung durch die bei einer Schwingung hin- und
herzubewegenden Luftmassen auftritt. Infolgedessen sind die
Ausschlédge selbst im Resonanzfall nicht allzu groB. Im Flug
wird sogar die Dampfung einer solchen Schwingung, seil es
eine vertikale Biegeschwingung oder eine Drehschwingung,
durch die bei der Schwingung entstehenden zusdtzlichen Luft-
kriafte noch stidrker, so daB auf gar keinen Fall groBle Ampli-
tuden zu erwarten sind.

Bei den durch Luftkrafte erregten Schwingungen ist zunichst

an eine Erre gung durch B 0 e n und durch die Tur-
bulenz in der Luft zu denken. In beiden F&llen wird der Flii-
gel mit einer anderen Geschwindigkeit und unter einem ande-

ren Anstellwinkel angeblasen und erfdhrt dadurch eine Ande-

rung des Auftriebs, was eine elastische Verformung des Fli-

gels nach sich zieht. AnschlieBend wird der Fliigel bei pldtz-
lichem Verschwinden der B unter dem EinflufBl seiner Steifig-
keit wieder zuriickfedern, also eine B i e geschwin -
gung oder eine Drillschwingung, ausfih-

ren. Wie bereits gesagt, werden aber solche Schwingungen im

Plug durch die Luftkridfte stark gedédmpft, so daB sie schnell
abklingen.
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Die durch die T u r b ul e n z verursachten Schwingungen
rufen normalerweise nur kleine Amplituden hervor, da es sich
um schnelle und unregelmdfig aufeinander folgende SttBe han-

"delt. Deshalb ist auch keine besondere Untersuchung dieser

Erscheinung erforderlich.

Bei grofirdumiger Turbulenz, die zu einzelnen starken Bden
filhrt, muB dagegen natlirlich die Frage der Festigkeit bzw.
Zeitfestigkeit gepriift werden, da der erste Ausschlag des
Fliigels beim Eintritt in die BS sehr grof sein kann. Die
GroBe dieses ersten Ausschlags kann vermindert werden, in-
dem man schwere Massen - wie z.B. Triebwerke - vor der Fli-
gelnase anordnet. Bei plotzlicher Auftriebserhthung durch
eine BO werden nd@mlich die bel der resultierenden Fliigelbe-
wegung entstehenden Massenkrédfte eine negative Anstellung
des Fliigels bewirken und damit zu einer Verminderung der
Auftriebskréfte filihren.

Bei GroBflugzeugen mit niedrigen Eigenfrecuenzen des Fliigels
und hoher Geschwindigkeit kann es eventuell in seltenen F&l-
len vorkommen, daB zwel oder drei Einzelbden in entsprechen-
dem Abstand voneinander am fliegenden Flugzeug im Takt einer
dieser Eigenfrequenzen aufeinander folgen. Hierdurch tritt
ein resonanzdhnlicher Effekt auf, so daB sich zwei oder drei
Schwingungen von betrdchtlichem Ausschlag ergeben. Auch die-
se Schwingungen klingen dann natiirlich wieder schnell ab.

Flattern

Mit einer a n d e r e n Art von Schwingungen, die eben-
falls durch Luftkrédfte erregt wird, muBl man sich bei jedem
neuen Flugzeugmuster beschdftigen. Es handelt sich um die
gogenannten F latterschwingungen, die zu
der Klasse der selbsterregten, angefachten Schwingungen
zéhlen.

1. Allgemeine Erldauterungen

a) Erklarung der selbsterregten, angefachten Schw1ngungen
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Um das Wesen einer solchen Schwingung zu kl&ren, sei zu-
nédchst an ein normales Schwingungssystem aus M a s s e ,
Feder und DadmpTf er erinnert, dessen Masse man
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aus seiner Gleichgewichtslage auslenkt und dann sich selbst

UberldBt. Die Masse wird daraufhin eine sogenannte f r e i e
gedédmpf te Schwingung mit der Eigenfrequenz
des Systems ausfiihren, d.h., die Schwingungsausschlige werden

infolge der Dampfung dauernd kleiner (Bild 9a).

starke Ddmpfung starke Anfachung .

St

Amplitude A~

|
|
a] geddmpfte Schwingungen b) Schwingungen ohne Ddmpfung c¢) angefachte Schwingungen

Bild 9: Gedampfte und angefachte Schwingungen

Bei starker Dampfung klingen die Schwingungen rasch ab, bei
schwacher Dampfung langsamer. Bel der Dampfung null wirden die
Schwingungzen mit konstanter Amplitude weitergehen (Bild 9Db).
Da es praktisch kein System ohne Diampfung gibt, tritt dieser
Fall der konstanten Amplitude nur bei einem System auf, das
von auBen stidndig erregt wird. Der Schwingungsausschlag ent-
spricht dann dem Gleichgewicht zwischen zugefiihrter Energie
und der Verlustenergie durch die Diampfung.

Theoretisch kann man sich nun statt der D&ampfung auch eine
negative Didmpfung, eine A n f ac hung (Bild 9c)
vorgtellen, d.h., eine Vorrichtung, die, statt wie ein Dampfer
bei jeder Schwingung Energie a u s dem System h e r a u s -
zunehmen, Energie hine in pumpt. Die Ausschldge der Schwin-
gungen werden dann s t & nd i g anstedigen, und
zwar entsprechend der Menge der je Schwingung zugefiihrten Ener-
gie langsamer oder schneller. Man spricht in diesem Fall von
angefachten Sehwinguagen,
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Bin Beispiel fir solche angefachten Schwingungen ist die Kinder-
schaukel. Durch geschickte Schwerpunkiverlagerung erreicht das
Kind, daB der Schaukel bei jeder Schwingung mehr Energie zuge-
fiihrt als durch Reibung und Luftdampfung vernichtet wird. Die
Schaukelausschlidge werden dadurch bel jeder Schwingung groBer;
sie werden, wie man sagt, aufgeschaukelt. DaB die Energiezufuhr
bzw. der Antrieb der Schaukel gerade immer im richtigen Augen-
blick in Richtung der Bewegung der Schaukel erfolgt, hidngt von
der Geschicklichkeit des Kindes ab, also von ZuBeren Faktoren.

Es 1laBt sich jedoch auch vorstellen, daB ein System durch geeig-
nete MaBnahmen die Energiezufuhr durch seine Schwingungen selbst
steuert, wie z.B. bei einer Uhr die Federkraft durch die hin-
und herschwingende Unruhe gerade immer so gesteuert wird, dalB
gie die Bewegung der Unruhe unteratiitzt, also Energie in das Sy~
stem hineinpumpt. Auch der Wagnersche Hammer einer elektrischen
Klingel ist ein Beispiel fir eine selbsterregte Schwingung. Beil
diesen beiden Systemen, Uhr und Klingel, ist allerdings die
Schwingungsamplitude begrenzt, so dall eine Anfachunhg im Sinne
einer stdndigen Amplitudenvergrdferung nicht mdglich ist.

FEin FlugzeugfliUgel oder eine Leitwerk -
f 1 &che kann im Fluge ebenfalls unter gewisgsen Vorausset-
zungen selbsterregte Schwingungen ausfiihren, und zwar dadurch,
daf durch die Schwingungsbewegung solche Luftkrédfte entstehen,
die die gerade vorhandene Schwingungsbewegung unterstiitzen. Der
Antrieb durch die Luftkr&dfte kann dabei viel grdfler als die ge-
ringe Werkstoffdé&mpfung des Fliigels sein, so daBl also angefach-
te, selbsterregte Schwingungen entstehen. Die Voraussetzung fiir
das Entstehen sgolcher Schwingungen ist natiirlich eine erstmali-
ge kleine Auslenkung des Fliigels, die eine Anfangsschwingung
zur Folge hat. Wegen der Turbulenz der Luft sind stets solche
kleinen Anfangsstorungen vorhanden. Aber das Auftreten solcher
Schwingungen ist, wie schon gesagt, an gewisse Voraussetzungen

gebunden.
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b) Erkldrung der kritischen Geschwindigkeit
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Eine wesentliche Voraussetzung fiir das Entstehen von angefach-
ten, selbsterregten Schwingungen ist das Zusammenwirken von zwel
verschiedenen Eigenschwingungen, einer B ie ge s c hwin -
gung und einer Drehschwingung.

Trigt man die Dédmpfung einer dieser Schwingungen iiber der Flug-
geschwindigkeit auf (Bild 10), so ist bei der Geschwindigkeit
null bereits eine Dampfung vorhanden, die der We r k s t o £f-
ddmpfung des Fliigels und der L u f t dédmpfung infolge der Ver-
drangung der umgebenden Luft entspricht. Mit steigender Flugge-
gchwindigkeit bleibt die Werkstoffddmpfung unverdndert, wihrend
die Dampfung durch die Luft groBer wird.

Jede einzelne Schwingung des PFliigels fiir sich, sei es die Biege-
schwingung oder die Drillschwingung, wird durch die dabel ent-
stehenden Luftkrifte in ihrer Bewegung gehindert, also gedémpft.
Mit Steigerung der Geschwindigkeit wachsen diese Krédfte an und
bewirken eine Deformation des Fliigels derart, daB bei anféngli-
cher Biegeschwingung -eine zusdtzliche Verdrillschwingung hervor-
gerufen wird und umgekehrt.

Bei einer solchen zusammengesetzten Biege- und Verdrehschwin-
gung konnen auch anfachende Luftkré&fte auftireten, und zwar umso
mehr, je mehr die Phase zwischen dem Biegeschwingungsanteil und
dem Drehschwingungsanteil nach 90O hinwandern kann. Wenn be-
stimmte Voraussetzungen erfiillt sind, wird das geschehen, und
zwar aus folgenden Griinden: A

1. Die anfachenden Luftkrédfte steigen mit dem Quadrat der Ge-
schwindigkeit an, also schneller als die dédmpfenden Luftkrifte,
die nur proportional der Geschwindigkeit anwachsen.

2. Die Eigenfrequenzen der Drillschwingungen verdndern sich
durch die entstehenden Luftkrdfte. Hierdurch kOnnen sie sich
den Eigenfrequenzen der Biegeschwingungen annédhern, und dann
geniigen natiirlich kleinere Krdfte zur Erzielung einer Phasen-
verschiebung.

Bei der Steigerung der Geschwindigkeit wird sich daher fir die
Resultierende aus dimpfenden und anfachenden Luftkraften das
gezeigte Bild ergeben: zuerst nimmt die Dampfung schnell zu,
dann wird sie infolge des rascheren Anwachsens des anfachenden
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Anteils der Luftkrédfte langsamer zunehmen, wird sogar wieder
kleiner werden, und bei einer gewissen Geschwindigkeit, die man
die kr it ische Geschwindigkeit des Flatterns nennt,
wird die Gesamtdd@mpfung gerade gleich null sein. Fliegt man mit
dieser Geschwindigkeit, so wird eine einmal angestoBene Schwin-
gung mit konstanter Amplitude weitergehen. Bei jeder hoheren Ge-
schwindigkeit ist aus der positiven Dampfung eine negative Damp-
fung, also eine Anfachung geworden, und eine einmal angestoBene
Schwingung wird durch die im Luftstrom enthaltene Energie ange-
facht und erreicht schnell Ausschlége, die zum Bruch des Fliigels
oder Leitwerks und damit meist zum Absturz des Flugzeugs fiihren.
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Bild 10: Erléuterung des Begriffs der kritischen Geschwindigkeit
des Flatterns am Verlauf der Dampfungskurve

Es handelt sich um eine &uBerst gefdhrliche Form von Schwingun-
gen, deren Auftreten unter allen Umst&@nden vermieden werden muB,
weil der Vorgang des Aufschaukelns der Schwingungsamplitude bis
zum Bruch nach unbewuBtem Uberschreiten der kritischen Geschwin-
digkeit innerhalb von ein bis zwel Sekunden oder noch schneller
erfolgen kann. Man muBl also zu erreichen versuchen, daB die kri-
tische Geschwindigkeit o b e r h a l b der je vorkommenden
Hochatgeschwindigkeit des Flugzeugs liegt. Die Hohe der kriti-
gchen Geschwindigkeit, von der ab solche angefachten, selbster-~
regten Schwingungen, kurz Fl a t terschwingungen
genannt, auftreten kdnnen, ist von den zahlreichen BaugrdBen
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eines Flugzeugs abhidngig und demnach filir Flugzeuge eines bestimm-
ten Musters etwa gleichgroB.

Wenn man den Nachweis filihren kann, daB die kritische Geschwin-
digkeit eines bestimmten neuen Flugzeugmusters um einen gewissen
Sicherheitsabstand oberhalb seiner Hochstgeschwindigkeit liegt,
g0 ist bei allen Flugzeugen des gleichen Musters nicht mit dem
Auftreten von Flatterschwingungen zu rechnen. Dieser Nachweis
ist jedoch h3ufig nicht ganz einfach, denn Rechnungen hierfiir
sind umfangreich und ungenau und Versuche sehr kostspielig. Da
jedoch durch einen Flatterfall sowohl Mensch als Maschine aufs
duBerste gefdhrdet sind und auch der rechtzeitige AbschluB der
Entwicklung des neuen Musters in Frage gestellt sein kann,
scheut man keine Mittel flir den Nachweis der Flattersicherheit.
Trotzdem ist der endgliltige Nachweis der F la t t e r g i -
cherhedilt beim erstmaligen Erfliegen des gesamten Ge-
schwindigkeitsbereichs eines neuen Musters stets mit einem ge-
wisgsen Risiko verbunden.

c) Beim Flattern beteiligte Elgenschw1ngungen
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Bei einer angefachten Fliigel- oder Leitwerkschwingung ist also
das Zusammenwirken von 2z w e 1 verschiedenen S c hw in -
gungsformen notwendig, von denen die eine eine vor-
wiegende B i e ge schwingung und die andere eine
vorwiegende D r i 11l s c¢c hwingung darstellt. Es er-
hebt sich die Frage, wie viele solcher Kombinationen mdglich
sind. Dazu muB erst festgestellt werden, welche Eigenschwingun-
gen in Frage kommen.

Die wichtigsten Eigenschwingungen fiir Fliigel sind auf Bild 11
in vereinfachter Form dargestellt. Man sieht auf der linken
Seite die sogenannten symmetrischen Formen und auf der rech-

ten Seite die antisymmetrischen Formen.

Symme trische Formen nennt man diejenigen, bei denen
in jedem Augenblick die Amplituden an entsprechenden Stellen
der rechten und der linken Flugzeugseite. gleichgrofl sind und
keine Phasenverschiebung zueinander aufweisen.

Beiden antisymmetTrischen Formen haben die
Amplituden beider Seiten zwar auch gleiche GroBe, besitzen aber
180° Phasenverschiebung zueinander.

i
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| Eigenschwingungen eines Fligels |
|

[

|
symmetrische Formen

antisymmetrische Formen
1. Fligel - Schlagschwingungen

Fligelschlag infolge Rumpfgrundbiegung Fligelschlag infolge Rumpfgrunddrillung

Af i o
Fligel ‘ :ig//LeHwerk
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Rumpf
Fligelgrundbiegung Fligelgrundbiegung
\ f f
Fliigeloberbiegung Fligeloberbiegung
Af f

2. Fliige! - Drillschwingungen

Fligelgrunddrillung Fliigelgrunddritlung
b ¥
_-__—___\\\\\\//////__—_____
Fligeloberdrillung Fliigeloberdrillung
,\ § /‘ §
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3. Querruder - Drehschwingungen um die Querruder - Drehachse
4. Querhilfsruder - Drehschwingungen um die Querhilfsruder - Drehachse

Bild 11: Eigenschwingungen eines Fliigels
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Die erste dargestellte symmetrische Schwingungsform (Bild 11a)
ist der FPlligelgschlag infolge Rumpf grund -
biegung . Der Rumpf schwingt an seinen Enden entgegenge-
setzt wie in der Mitte. Der Fliigel bewegt sich ohne nennenswerte
Deformation parallel zu sich selbst auf und ab entsprechend der
Rumpfbewegung. Uber dem Fliigel und dem Rumpf sind die Vertikal-
amplituden eingezeichnet. Der Fliugel filhrt also eine vertikale
Schlagschwingung aus, genau wie bei der nidchsten Eigenschwingung,
der Fligelgrundbiegung (Bild 11b). Hier ist
nur die Amplitudenverteilung iliber der Fliigelspannweite angegeben.
Man erkennt, daB an zwei Stellen des Fliigels die Amplitude gleich
null ist, nd@mlich an den Stellen der Schwingungsknoten. Rechts
und links vom Knoten ist die Amplitude eﬁtgegengesetzt gerichtet.
Wahrend die erste Schwingung keinen Knoten hatte, welst diese
zwel Knoten auf. Die ndchste symmetrische Schwingung, die
Fliilgeloberbiegung (Bild 11c), hat dann vier
Knoten. Symmetrische Biegeschwingungen noch hSherer Ordnung mit
gechs und mehr Knoten'sind natirlich vorhanden, aber flir den
Nachweis der Flattersicherheit meist nicht interessant.

Von den antisymmetrischen Schlagschwingungen ist als erste der
Pligelschlag infolpe Eump £ g fdddil=
1 ung (Bild 11d) dargestellt. Das maBgebende Schwingungssy-
stem besteht hierbei aus zweil groBien Massentrigheitsmomenten,
ndmlich dem des F 1 i g e 1 s und dem des gesamten L e 1 t -
werks . Beide schwingen jeweils um die Rumpfléngsachse ent-
gegengesetzt, gind aber durch den Rumpf verbunden, der als Tor-
sionsfeder wirkt. Fliigel und Leitwerk schwingen um diese Achse
anndhernd mit dem Winkel, der der Rumpfverdrillung an der Stel-
le des Fligel- bzw. Leitwerkanschlusses entspricht. Die Schwin-
gung hat flir den Flligel gewissermalBen einen Knoten.

Die ndchste Schwingung ist die antisymmetrische F 1l i ge 1 -
grundbiegung mit drei Knoten (Bild 11e). Wie bei al-
len antisymmetrischen Biegeschwingungen des Flligels filhrt der
Rumpf keine Vertikalschwingungen aus, sondern liegt an der Stel-
le eines Knotens. Die Knotenzahl ist daher bei den antisymmetri-
schen  Schwingungen ungérade, wihrend sie bei den symmetrischen
gerade ist. SchlieBilich ist noch die Fl i geloberbie-
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g ung mit flinf Knoten (Bild 11f) angeflihrt. Damit gind die
wichtigsten Biegeschwingungen genannt.

Vonden Drillschwingungen des Fliigels
werden in Bild 11 vier Arten angefihrt wobel angenommen wird,
dafl sich am Fliigel in der N&he des Rumpfs Seitenmotoren befin-
den. Aufgetragen ist der Verdrillwinkel | iber der FlUgelspanﬁ—
weite. Sowohl bei der symmetrischen F l il gel grund -
dr illung, als auch beli der antisymmetrischen, findet
die Zunalumme des Verdrillwinkels, also die Ve r f ormung,
vornehmlich im Bereich vom Rumpf bis zum Triebwerk statt. Beil
der gymmetrischen Schwingung schwingt der Rumpf um eine Quer-
achse gegen den Fliligel. Bei der antisymmetrischen Schwingung
ist der Rumpf unbeteiligt, nnd es schwingt der rechte gegen den
linken FlligelauBenteil.

Bei der Pliigeloberdrillung schwingt und ver-
formt sich im wesentlichen nur der AuBenfliigel vom Triebwerk ab.
Das Triebwerk wirkt dabel gewissermaflien als Einspannung. Damit
sind die wichtigsten Drilleigenschwingungen des Fliigels aufge-
zdhlt.

Als dritte Art sind die Dr e hschwingungen des
uerruder s um seine Drehachse erwdhnt, die sowohl an-
tisymmetrisch - entsprechend der normalen Betdtigung der Quer-
ruder - moglich sind, als auch - wie bereits erwdhnt - symme-
trisch infolge der Elagtizitdt des Verbindungsgestidnges zwischen
den beiden Querrudern im Fligel.

SchliefBlich ist noch als vierte Art die D re hschwin -
zZung deg oder der H il f sruder um ihre Drehachse
angefihrt, die, da die Hilfsruder meist voneinander getrennt
sind, ebenfalla sowohl symmetrisch alg auch antisymmetrisch sein
konnen. Damit sind alle interessierenden Eigenschwingungen des
Fligels aufgefihrt.

Da grundsidtzlich jede Kombination einer symmetrischen Biege- mit
einer symmetrischen Drehschwingung und ebenso jede Kombination
von antisymmetriscnen Biege- und Drehschwingungen zum Flattern
fihren konnen, so ergibt sich eine betrdchtliche Zahl von mSgli-
chen Flatterfiédllen.
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Eine weitere Anzahl von mdglichen Kombinationen existiert auch
fiir das HO he n- und das S e i tenleitwezrk. Jede
Kombination ist auf die GrdBe ihrer kritischen Geschwindigkeit zu
untersuchen. Die niedrigste aller dieser kritischen Geschwindig-
keiten ist die kritische Geschwindigkeit des Flugzeugs. Diese hat
demnach grofer zu sein als die hBchstzuldssige Geschwindigkeit.
Eine Reihe von Kombinationen ist sich jedoch recht #hnlich gegen-
Uber irgendwelchen Anderungen, so daB sie bei den folgenden Be-
trachtungen in Gruppen zusammengefalBt werden konnen. Auch die
wichtigsten Regeln flir Erhdhung oder gar Vermeidung der kriti-
schen Geschwindigkeit sgind innerhalb dieser Gruppen &hnlich, so
fern man in erster Ndherung die Betrachtung auf idealisierte Trag-
fl&chen beschrdnkt, die l&ngs der Spannweite 2ine konstante Tiefe
und Amplitude aufweisen und damit ein charakteristisches Ersatz-
system nur filir einen schmalen Streifen eines wirklichen Fliigels
darstellen. Die unter dieser Voraussetzung fiir die verschiedenen
Gruppen aufstellbaren Regeln gollen kurz betrachtet werden.

Im einzeinen handelt es sich um folgende G ruppen Vv o n

Plgtterfallen

1. Die Kombination einer Biegeschwingung des Fliigels oder Leit-
werks mit einer Drehschwingung des Ruders an dem betreffenden
Teil, also zum Beispiel Fliigel- und Querruderdrehung. Man be-
zeichnet diesen Fall mit B ie ge -Ruder - Flattern.

2. Die Kombination einer Drehschwingung des Fliigels oder Leit-
werks mit einer Drehschwingung des dazugehOrigen Ruders, kurz
Verdreh~-Rude r - Flattern genannt.

5. Die Kombination einer Fliigel- oder Leitwerkschwingung mit einer
Drehschwingung des dazugehOrigen Ruders und des Hilfsruders,
die mit Hi l f srude r - Flattern bezeichnet wird.

4. Die Kombination einer Biege- und einer Verdrehschwingung des
Fliigels oder Leitwerks, die man mit B iege -Ver -

d re h - Plattern bezeichnet.

2. Biege-Ruder-Flattern

— —— — e b e — —— —

Zu der ersten Kombination, dem B i e ge -Ruder -F1at-
t e rn, gehSren also alle Flatterfdlle, bel denen eine symme-
trische oder antigymmetrische B i e ge schwingung

des Fligels mitder Dre hung des Querru-

d e r s zusammenwirkt und ebenso die entsprechenden Schwingun-
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gen der HOhenflosse und der Seitenflosse im Zusammenwirken mit
der Drehung des Hohenruders bzw. des Seitenruders.

a) Erliduterung des Flattervorgangs
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Am Biege-Ruder-Flattern soll das Zusammenspiel der wesentlichen
Kréafte und Bewegungen betrachtet werden (Bild 12).

Zur Vereinfachung sei angenommen, daf sich der Fliigel zwar in-
folge der Biegeelastizitdt gauf und ab bewegen, aber nicht ver-
drillen kann. Am Fliigel sei ein Querruder angebracht, das um
seine Drehachse frei beweglich ist und bei dem sich die Schwer-
punkte der einzelnen Querschnitte entsprechend der normalen Kon-
gtruktion auf einer Linie hinter der Drehachse befinden.

;L"\.

—_—— S S
Flugweg ’L
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Bild 12: Bilege-Ruder-Flattern

Auf Bild 12 ist die Bewegung eines Fliigelquerschnitts léngs des
Flugwegs von rechts nach links aufgetragen. Der Fliigel sei aus
seiner Gleichgewichtslage um einen bestimmten Betrag infolge
einer Anfangsstdrung, z.B. durch eine BO, nach oben ausgelenkt
und dann sich selbst iliberlassen. Infolge der elastischen Riick-
stellkrdfte wird der Fliigel wie bei einer normalen Schwingung
nach unten beschleunigt. Das Ruder will dabei infolge seiner

Tragheit in seiner alten Lage verbleiben, und da sein Schwer-
punkt hinter der Drehachse, also hinter dem Befestigungspunkt
des Ruders am Fligel liegt, so rufen die entstehenden Trigheits-
kr&éfte ein Moment hervor, das das Querruder nach oben dreht.
Infolge des ausgeschlagenen Ruders entsteht eine zus&tzliche ab-
wartswirkende Luftkraft L, deren Richtung also mit der Bewe-
gungsrichtung des Flligels Ubereinstimmt und daher das System
erregt bzw. anfacht. Diese Kraft erreicht ihr lMaximum - ebenso
wie der Querruderausschlag - dann, wenn der Fliligel durch seine
Gleichgewichtslage hindurchgeht. Infolge der kinetischen Ener-



~ B8 -

gile, die der Fligel jetzt besitzt, wird er iliber diese Lage hin-
aus nach unten schlagen, aber mit sich verzdgernder Geschwindig-
keit, weil sich die Elastizitdtskrdfte der Bewegung entgegen-
stellen. Das Ruder, das seine nun erhaltene Vertikalgeschwindig-
keit beibehalten mdchte, wird wegen der riickwidrtigen Schwer-
punktlage gegeniiber dem sich verzdgernden Fliigel voreilen und
daher seinen Ausschlag bezliglich des Fliigels vermindern. Die zu-
s@tzliche Luftkraft verringert sich dementsprechend, und in der
unteren Lage des Fliigels sind der Querruderausschlag und die
Luftkraft gleich null. Der gleiche Vorgang wiederholt sich nun
bei Bewegung nach cben.

Es stellt sich also eine Bewegung ein, bel der der Fliigel und
dzs Ruder um 90° phasenverschoben schwingen. Der Fliigel wird da-
bei durch eine im Takt mit seiner Rigenschwingungsfrequenz wech-
selnde Luftkraft immer in Bewegungsrichtung angetrieben, d.h.
erregt. Well neben den erregenden Luftkrédften auch der Bewegung
entgegengerichtete, also ddmpfende Luftkrdfte entstehen, so ist
der Vorgang des Flatterns erst von einer gewissen Geschwindig-
keit - n&mlich der kritischen Geschwindigkeit - mBglich, wenn
die mit wachsender Géschwindigkeit ansteigenden erregenden Luft-
krgfte die langsamer groBer werdenden, ddmpfenden Kridfte iiber-
steigen.

Bei Betrachtuhg des Bewegungsablaufs ergibt sich sofort, daB
die rlickwidrtige Lage des Ruderschwerpunkts, die
bei allen aerodynamisch mbglichen Ruderdrehachslagen vorhanden
ist, eine maBgebende GroBe flir das Zustandekommen des Biege-Ru-
der-Flatterns darstellt. Wenn man den Schwerpunkt in die Ruder-
drehachse verlegt, so verschwindet offenbar das Moment, das den
Ruderausschlag und damit die Entstehung der antreibenden Luft-
kraft hervorruft. In dem Diagramm "kritische Geschwindigkeit
iiber der Ruderschwerpunktslage" ist dieser Zusammenhang zu er-
kennen (Bild 13).

Mit Vorverlegung der Ruderschwerachse steigt die kritische Ge-

schwindigkelt erst langsam, dann schneller an bis zu einem Punkt
mit sehr kleiner Riicklage des Schwerpunkts, von dem ab bei wei-
terer Vorverlegung des Schwerpunkts Uberhaupt kein Biege-Ruder-

ar
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Flattern mehr moglich ist. Das Diagramm ist dabei flir den Fall
des lose angeschlossenen Ruders gedacht, der z.B. der antisymme-

trischen Querruderdrehung entspricht.

__— Flatterbereich

i
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o

Fluggeschwindigkeit v
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Abstand des Ruderschwerpunkts vom Ruderdrehpunkt XSR——-

Bild 13: EinfluB der Ruderschwerpunktlage beim Biege-Ruder-
Flattern
Das Diagramm zeigt ferner, dalB man bei flatterndem Ruder durch
weltere Steigerung der Geschwindigkeit wieder in einen flatter-
freien Bereich gelangt. Das héngt damit zusammen, daB die Luft-
krafte im Vergleich zu den uUbrigen Feder- und Massenkradften an-
gestiegen sind, go daBl die Phasenlage zwigchen Fliigel- und Ru-
derbewegung grofler wird als die fiir das Flattern glinstige von
90°. Dadurch werden die Relativbewegungen zwischen Flligel und
Ruder und auch die Erregung kleiner. Man konnte also iliber den
Flatterbereich hinauskommen, wenn man das Ruder widhrend des
Flugs in diesem Geschwindigkeitsbereich festhalten diirfte.

nnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnn

Die offensichtlichste MaBnahme zur Verhiitung des Biege-Ruder-
Flatterns ist also die Vorverlegung des

S chwerpunk s durch entsprechende Gegengewichte

vor die Ruderdrehacnse, durch die das normalerweise riicklastige
Moment des Konstruktionsgewichts des Ruders gerade aufgehoben
wird. Man unterscheidet dabei den direkten und den indirekten
Auggleich.

Bei den d 1 r e k t e n Rudermassenausgleichen sind Ruder und
Ausgleich 8 t a r r miteinander verbunden und drehen sich um
die gleiche Achse (Bilder 14 und 15).
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Hierfiir gibt es eine Reihe wvon Konstruktionen, die alle ihre Vor-
und Nachteile haben. Wegen der lings der Spannweite verdnderli-
chen Amplituden miiBte theoretisch jeder einzelne Ruderabschnitt
fiir sich seinen Massenausgleich haben, dann wiirden die Schwer-
punkte aller Ruderquerschnitte auf der Ruderdrehachse liegen.
Man nennt das einen 100%igen dynamischen Ausgleich, der natiir-
lich gleichzeitig auch ein 100%iger statischer Ausgleich ist;
denn das Moment der Ausgleichsmassen ist gleich dem statischen
Moment des unausgeglichenen Ruders um seine Drehachse. Ein sol-
cher Ausgleich ist natiirlich nur mdglich, wenn man die A u s -
gleichgmasse in der N a s e des Ruders verteilt
(Bild 14a). Der wirksame Hebelarm wird aber dann recht klein und
der Ausgleich gewichtlich sehr schwer.

G

a)

Bild 14: Direkte Rudermassenausgleiche

GroBere Hebelarme kann man erreichen, wenn man die A u s -
g leichsmassen aneinzelnen Auslegern an-
bringt (Bild 14b). Der Ausgleich wird dann gewichtlich leichter,
seine Wirksamkeit ist jedoch nicht bei allen Schwingungsformen
gewdhrleistet, und auBerdem besteht die Gefahr der Vereisung der
Ausleger.

Wenn es darauf ankommt, in besonderen Fidllen bei bestimmten
Schwingungsformen eine ausreichende Wirksamkeit zu erzielen, so
geniigt es auch, den A u s g l e i c h nur an einer Stelle,
Z.B. am d uBeren Ruderende, in einem sowieso
vorhandenen aerodynamischen Hornausgleich einzubauen (Bild 14c).

14
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Da der Ausgleich an dieser Stelle wegen der hier vorhandenen
groflen Amplituden dynamisch sehr wirksam ist, kommt man zur Er-
zielung eines 100%igen dynamischen Ausgleichs mit wesentlich
weniger als 100%igem statischen Ausgleich aus; denn der grdBte
Teil des Ruders liegt im Bereich kleiner Amplituden und daher
auch kleiner Massenbescnleunigungen und Massenmomente um die
Drehachse. Ein solcher Ausgleich wird also besonders leicht,
ist aber nicht liberall anwendbar.

-:@\—ty—

a) Massenausgleich in der Rudernase

Xsﬁ #0

Bild 15; Direkter Rudermassenausgleich bei Spaltrudern

Bei tiefliegender Ruderdrehachse, also bei S paltrudern
(Bild 15), gestattet die Anbringung des Massenausgleichs an
einem Ausleger, die Auggleichsmasse derart anzuordnen, dafl der
Gesamtschwerpunkt von Ruder und Ausgleich in die Drehachse

f&llt (Bild 15b), was bei diesen Rudern mit Hilfe eines Aus-
gleichs in der Rudernase (Bild 15a) nicht mdglich ist. Das hidt-
te sonst zur Folge, daBl ein in Null-Lage gerade ausgeglichenes
Ruder in der ausgeschlagenen Stellung nicht mehr ausgeglichen
ware.

Beim indirekten Rudermassenausgleich sind die Aus-
gleichsmassen auf einer besonderen Drehachse gelagert und iiber
ein bewegliches Gestdnge mit dem Ruder verbunden (Bild 16).

Bild 16: Indirekter Rudermassenausgleich
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Diese Methode wendet man erstens dann an, wenn dadurch die An-
ordnung groBerer Hebelarme mit naturgemdB leichteren Ausgleich-
gewichten moglich ist.

Beispielsweise kann man den neben dem Rumpf sitzenden Teil des
Ausgleichs von HOhen- und Seiltenrudern im Rumpf unterbringen,

wo genligend Platz ist.

Zweitens wendet man diese Methode bei Schnellflugzsugen an, wenn
der direkte Ausgleich wegen der Hoch- oder Tieflage der Ruder-
drehachse im freien Luftstrom liegen miiBte. Es sind dann zwar
keine groBeren Hebelarme mdoglich, und es wird also auch keine
Gewichtsverminderung erzielt, aber es vermindert sich der Luft-
widerstand, und die Vereisungsgefahr des auBenliegenden direkten
Ausgleichs wird beseitigt.

d) EinfluB des Prequenzverh&ltnisses

oooooooooooooooooooooooooooooo s o o

Neben *‘der GroBe des Massgsenausgleichs sind die E i genf re -
guenzen des Fliigels bzw. der Flosse und des Ruders an der
Steuerung von malBgebendem EinfluBl anf die GroBe der kritischen
Geschwindigkeit. Eine Anderung der Eigenfrequenz der Fliigelbie-
geschwingung verursacht bei sonst gleichen Verh&ltnissen, d.h.
unter anderem auch bel konstantem Verhidltnis von Ruderfrequenz
zur Fliigelfrequenz, eine direkt proportionale Anderung der kri-
tischen Geschwindigkeit.

Ist z.B. die Querruderfrequenz gleich null, wie etwa im Falle
der antisymmetrischen Querruderbewegung, bei der die Ruder frei
beweglich sind, so ist das Verh&ltnis der Eigenfrequenz der Quer-
ruder zur Eigenfrequenz des Fliigels stets gleich null, unabhin-
gig von der HOhe der Frequenz der antisymmetrischen Biegeschwin-
gung des Fliigels. Daraus folgt, daB die kritische Geschwindig-
keit des antisymmetrischen Falls umso hdher liegt, je hoher die
Fliigeleigenfrequenz ist, und daB ferner die kritische Gegschwin-
digkeit fiir die antisymmetrische Grundbiegeschwingung niedriger
liegt als filir die antisymmetrischen Oberbiegeschwingungen. Die
kritische Geschwindigkeit der Grundbiegeschwingung ist also die
niedrigste unter den antisymmetrischen Fdllen (Bild 17).

Bei Anderungen des Verh&dltnisses von Rudereigenfrequenz zu Flii-
gelfrequenz ergibt sich demgegeniiber kein so einfacher Zusammen-
hang. Wie aus dem typischen Diagramm "kritische Geschwindigkeit

it
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liber dem Frequenzverh&ltnis" (Bild 17) zu erkennen ist, sinkt
die kritische Geschwindigkeit, ausgehend von dem Frequenzver-
hdltnis O, also losem Ruder, mit steigender Ruderfrequenz bei
konstanter Flossenfrequenz zunidchst langsam, dann schneller ab,
um in der Nghe des FrequenzverhZltnisses 1 einen Minimalwert zu
erreichen. Bel weiterer Steigerung des Frequenzverhdltnisses
steigt die kritische Geschwindigkeit schnell an. Normalerweise
ist dann von einem Frequenzverhidltnis von wenig iiber 1 ab d=r
anfachbare Bereich zu Ende. Eine kritische Geschwindigkeit tritt

gar nicht mehr auf.

Flatterbereich

: Rud.  Ruder- Drehschwingung
2 Fl-B. Fligel- bzw. Flossen-
= biegeschwingung
=
S
S
vy
S
=
[ 1 |
0 f 2
Frequenzverhdltnis —5<-— =

NFl-8.

Bild 17: Einflull des Frequenzverhdltnisses (Ruder:Fliigel)

beim Biege-Ruder-Flattern
Ihr Absinken in der N&Zhe des Frequenzverhdltnisses 1 erklart
gich daraus, dall bel diesem einer Resonanz &dhnlichen Zustand
schon die Luftkrédfte bei geringer Geschwindigkeit geniigen, um
den zur Erzielung einer Energieaufnahme des Systems aus dem
Luftstrom glinstigen Phasenwinkel von etwa 90O zwischen den Be-
wegungen von Ruder und Flosse zu erhalten.

Man muB also ein Frequenzverh&ltnis von etwa 1 vermeiden, weil
es besonders unglinstige Verhdltnisse ergibt, und zwar sogar dann,
wenn wegen eines hinreichenden Massenausgleichs bei allen Fre-
quenzverhiltnissen gar kein Flattern auftreten dlirfte. Das liegt
daran, daB die Empfindlichkeit gegeniiber kleinen Bauabweichungen
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in solchen F&llen zu grofl ist.

Eine Anderung des Frequenzverhdlinisses kann natiirlich nur durch
Anderungen an der Steuerung erreicht werden, da eine Anderung
irgendwelcher Flligel- oder Flossenfrequenzen aus Gewichtsgriin-

den von vornherein ausscheidet,

Als Mittel zur Anderung der Ruderfrequenz kommen zwei MaBnahmen
in Frage: Anderung des Massentridgheitsmoments des Ruders um sei-
ne Drehachse und Anderung der Steuerungssteifigkeit.

Grunds&tzlich zeigt das Diagramm die MOglichkeit auf, durch Wahl
einer hohen Ruderfrequenz ohne Einbau eines Massenausgleichs zur
Flatterfreiheit zu kommen. Dazu mufBl aber die Ruderfrequenz um
einen gewissen Sicherheitsabstand hCher sein als die hdchste
Fliigelbiegeschwingungsfrequenz, mit der sich bei einem Frequenz-
verhdltnis unter 1 noch Flattern unterhalb der HSchstgeschwin-
digkeit des betreffenden Flugzeugs ergibe.

Diese Forderung bedingt aber eine so hohe Ruderfrequenz, wie sie
beil normeien Steuerungen nicht erreicht werden kann. Lediglich
beli Anwendung der Maschinensteuerung, beil der jedes Ruder durch
einen lctor direkt angetrieben wird, ist an Erfiillung dieser
Forderung zu denken. Durch den dann mdglichen selbsthemmenden
Antrieb kann evtl. die Ruderfrequenz geniigend hoch getrieben
werden. Jedoch macht auch das noch betridchtliche Schwierigkei-
ten. AuBerdem ist eine solche Steuerung irreversibel, d.h., die
Ruderbewegung kann nur von der Pilotenseite erfolgen, dagegen
nicht von der Ruderseite her, wodurch dem Piloten das Gefiihl fiir
das auf dem Ruder lastende Luftkraftmoment genommen wird. Die-
ses Geflihl muB ihm dann erst wieder durch besondere Zusatzein-
ricntungen vorgetduscht werden.

Neben den beiden genannten GroRen, Massenausgleich und Frequenz-
verh&ltnis, gibt es natiirlich noch eine ganze Reihe anderer Fak-
toren, die auf die HBhe der kritischen Geschwindigkeit des Bie-
ge-Ruder-Flatterns EinflulBl haben. Jedoch kann hier nicht im ein-

zelnen darauf eingegangen werden.

3. Verdreh-Ruder-~Flattern

Bel der zweiten Gruppe von FlatterfiZllen, n&mlich dem Verdreh-

Ruder-Flattern, filhrt die Kombination einer D r e h s c hwin-
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gung dea Pligels oder Leitwerks mit einer
Drehschwingung des dazugehbfigen Ruders zum
Flattern.

Wehrend das Bie ge - Ruder -Flattern btei fehlen-
dem oder ungenligendem Massenausgleich bereits b e i n i e d -
rigen Geschwindilgkediten zum Flattern fiihrt
und deswegen auch bei verhdltnism&Big langsamen Flugzeugen unbe-
dingt beachtet werden muB, tritt das Ve r dreh -Rudezr-~
Flattern erst bei hoheren Flugge -
schwindigkedilten auf. Das hingt damit zusammen,

daB die niedrigste Drillfrequenz des Fliigels im allgemeinen ho-
her als die niedrigste Biegefrequenz liegt, so daB die kritische

Geschwindigkeit in erster Ndherung auch in einem dhnlichen Ver-
h&ltnis groBer sein muB. AuBerdem ist diese Kombination grund-
sédtzlich wegen der etwas anderen Wirkung der Luftkridfte weniger
leicht anfachbar. Es ist alsc ein Flatterfall, dem besonders bei
schnelleren Flugzeugen Aufmerksamkeit geschenkt werden muB.

Die maBgebenden GroBen flir den Wert der kritischen Geschwindig-
keit des Verdreh-Ruder-Flatterns sind die gleichen wie beim Bie-
ge-Ruder-Flattern, ndmlich der Rudermassenausgleich und das Ver-
hdltnis von Ruderfrequenz zur Frequenz des Fliigels, in diesem
Fall also zur Verdrillfrequenz des Fliigels (Bild 18).
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N drehpunkt X, -

Bild 18: Einflufl der Ruderschwerpunktlage beim Verdreh-Ruder-
Flattern
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Beziglich des Rudermassenausgleichs besteht allerdings ein klei-
ner, aber wesentlicher Unterschied.

Wenn man einen Fliigel mit lose angebrachtem,aber 100%ig massen-
auggeglichenem Ruder im Stand in Biegeschwingungen versetzt, so
wird das Ruder parallel zu sich selbst hin- und herschwingen und
gewissermafen wie ein Brett mit dem Fliigel mitgehen, weil die
Kopplung zwischen Fliligelbewegung und Ruderdrehung ausgeschaltet
ist.

Versetzt man aber einen Fliigel mit einem solchen Ruder in Drill-
gchwingungen, so wird das Ruder zwar auch parallel zu sich selbst
auf- und abschwingen, aber gegeniiber dem Fliigel eine Relativbe-
wegung ausfiihren, da der Fliigel eine Drehbewegung macht. Fliigel
und Ruder schwingen also nicht wie ein Brett, und entsprechend
den Relativausschldgen des Ruders entstehen im Flug zusédtzliche
Luftkréfte, die dazu filihren, daB zwischen Fliigel und Ruder eine
Luftkraftkopplung entsteht. Diese bewirkt, daB das Verdreh-Ru-
der-Flattern auch bei 100%ig massenausgeglichenem Ruder zum Flat-
tern fllhren kann. Erst wenn man den S ¢c hwe rpunkt des
Ruders durch Hinzufiligen weiterer Ausgleichsmassen v o r
die Ruderdrehachse verlegt, wird das Ruder bei
einem bestimmten Ausgleich brettartig mit dem Fliigel mitschwingen.

Entsprechend dieser Uberlegung verschwindet der flatterfihige

Bereich in dem Diagramm "kritische Geschwindigkeit iiber der Ru-
derschwerpunktlage" erst bei einer Schwerpunktlage vor der Ru-
derdrehachse. Es ist verstidndlich, daB der Ausgleich wesentlich

schwerer wird.

Zu erwahnen ist noch, daBl ein indirekter Ausgleich fiir den Fall
Verdrehung - Ruder eine verminderte Wirksamkeit hat, wenn der
Schwingungsknoten des Fliigels bei derDrillung vor der Ruderdreli-
achse liegt. Der Massenausgleich, der sich in diesem Fall mit
gSeiner Drehachse im Bereich kleinerer Amplituden befindet als
das Ruder, iibt infolgedessen auch kleinere Ausgleichskridfte auf
das Ruder aus. Wenn man also die gleiche Wirksamkeit erreichen
will wie bei einem direkten Ausgleich, muB3 man das Ausgleichs-
moment entsprechend vergrdBern. Das fiihrt dazu, daB der indi-
rekte Ausgleich, wenn er auch fiir Drillschwingungen wirksam sein
goll, gewichtlich schwerer wird.
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Da im librigen fiir das Verdreh-Ruder-Flattern dhnliche Grundsidtze
wie fir das Biege-Ruder-Flattern gelten, vor allem auch bezilig-
lich des sehr unglinstigen Einflusses einer Frequenznachbarschaft
zwischen Flliigel und Ruder, kann zur Betrachtung der nidchsten
Gruppe von Flatterfdllen iibergegangen werden, dem Hilfsruder-
flattern. ‘

4, Hilfsruder-Flattern

Wenn an einem Ruder H 1 1 f s r ud e r angeordnet sind, so
bedeutet das, daB auller den Bewegungsmdglichkeiten Biegung und
Verdrillung des Fliigels und Drehung des Ruders noch die Bewe-
gungsmoglichkeit Drehung des Hilfsruders um seine Drehachse vor-
handen ist. Je nach Art der Hilfsrudersteuerung - ob das Hilfs-
ruder als Trimmruder dient, als Wéggesteuertes oder als federge-
steuertes Hilfsruder zur Verminderung der Rudersteuerkridfte -
wird das Hilfsruder &hnlich wie das Ruder an seiner alsg Peder

wirkenden Steuerung eine oder mehrere Eigenfrequenzen aufweisen.

Es ist klar, daB das Flattersystem durch Anordnung eines Hilfs-
ruders komplizierter wird und daB die kritische Geschwindigkeit
eines Flligel-Rudersystems durch das Hinzutreten eines Hilfsru-
ders erniedrigt werden kann. Uberhaupt kdnnen neue Flatterberei-
che auftreten, wenn das System Fliligel-Ruder allein flatterfrei
ist. Ein solcher neuer Flatterbereich tritt auf, wenn der Schwer-
punkt des Hilfsruders h i n t e r seiner Drehachse liegt, ein
anderer, wenn er etwas v o r der Drehachse liegt. AuBerdem
wird dag System empfindlicher, und zwar dadurch, daB ein kleines
Spiel im Antriebsgesténge des Hilfsruders bereits nennenswerte
Ausschlédge des Hilfsruders erlaubt, was wiederum auf das davor-
liegende Ruder EinflufBl hat. Das Spiel des Hilfsruders mufB deshalb
im Flugbetrieb laufend liberwacht werden. Wie wichtig das ist,
geht daraus hervor, daB das Hilfsruder frilher bei einem wesant-
lichen Anteil aller beobachteten Flatterfidlle mallgeblich betei-
ligt war.

Zur Vermeidung der Hilfsruderflatterfdlle ist es notwendig, die
gleichen MaBnahmen zu treffen wie bei den Ruderflatterfallen,

d.h., das Hilfsruder muBl einen vollen Massenausgleich erhalten.
Dieser erfordert natlirlich wegen seines riicklastigen Moments um

die Ruderdrehachse einen zugdtzlichen Gewichtsaufwand filir den
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Ruderausgleich, der nicht unbetréchtlich ist. Ebensoc muBl auf die
Vermeidung von Frequenznachbarschaften geachtet werden, da sich
sonst evtl. ganz besonders niedrige kritische Geschwindigkeiten

ergeben.

Bel reinen Trimmrudern und weggesteuerten Hilfsrudern mit stei-
fem Antrieb ist es mdglich, dafl die Hilfsruderfrequenz hinrei-
chend hoch liegt, um auf den Hilfsrudermassenausgleich verzich-
ten zu kSnnen. Beil irgendwelchen Schidden an der empfindlichen
Hilfsrudersteuerung besteht dann allerdings die Gefahr des Flat-

terns.

5. Bieze-Verdreh-Flattern

_Temrl T AT T R e e -

Als letzter Flatterfall sei noch das Biege-Verdreh-IFlattern ge-
nannt. Wenn man filr einen gegebenen Fliigel z.B. liber der Ruder-
Schwerpunktlage die jeweils niedrigste kritische Geschwindigkeit
der verschiedenen Flatterfdlle den Grundschwingungen des Fliigels
entsprechend auftridgt, so ergibt sich ein Diagramm, in dem die
drei malligebenden Flatterbereiche gemidB den drei Hauptfdllen in
ihrer typischen gegenseitigen Lage zueinander eingetragen sind

(Bild 19}

Biegung - Drillung
/
/T
E /
> < Drillung - Ruder
©
£
=
8 .
S Biegung - Ruder
g

Abstand des Ruderschwerpunkis vom
Ruderdrehpunkt  Xs, -

Bild 19: Kritische Geschwindigkeit.ii verschiedener Flatterfélle

Die niedrigste kritische Geschwindigkeit liefert der Fall Bie-
gung - Ruder. Er ist bei nicht massenausgeglichenen Rudern der
entscheidende Fall. Bei 100 % ausgeglichenen Rudern tritt er

nicht mehr auf.

3
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Entscheidend wird jetzt der Fall Verdrehung - Ruder. Bel tiber-
ausgeglichenen Rudern tritt aber auch der Fall Verdrehung - Ru-
der nicht mehr auf.

Die entscheidende niedrigste kritische Geschwindigkeit liefert
jetzt der Fall Biegung - Drillung, der bei einem solchen Flligel
auch dann auftreten wilirde, wenn gar kein Ruder vorhanden wére.
Man sieht, daB die GroB8e des Massenausgleichs keinen wesentli-
chen EinfluB auf die HOhe der kritischen -Geschwindigkeit dieses
Falls hat.

Es handelt sich also um einen Platterfall, der erst eintreten
kann, wenn alle anderen Flatterfélle beseitigt sind und der vor-
wiegend bei Schnellflugzeugen von Bedeutung ist. Bel einem Fli-
gel mit Seitenmotoren muB man bei dieser Gruppe von Flatterfadl-
len z.B. folgende Kombinationen von Eigenschwingungsformen unter-
suchen:

1. Grundbiegung mit Grundverdrillung des Fliigels,

2. Grundbiegung mit erster Oberverdrillung des Fliigels,

3. erste Oberbiegung mit erster Oberverdrillung des Fliigels,

und zwar alle drei F&lle sowohl fiir die symmetrischen als auch
flir die antisymmetrischen Schwingungen. Fur das Hohenleitwerk
und das Seitenleitwerk miissen ebenfalls verschiedene Kombinatio-
nen untersucht werden. Da der Belastungszustand des Flugzeugs
wegentlich die hier beteiligten Eigenschwingungen beeinflulBt,
ist es notwendig, die Untersuchung filir die wichtigsten Belade-
zustédnde durchzufiihren.

Die niedrigste ke ibtdsede Geschwin -
digkedit aller dieser Fidlle mufB3 dann um einen gewissen
Sicherheitsbetrag U b e r der h 6 c h s t e n vorgesehenen
Fluggeschwindigkel1l Tt liegen.

b) brlauterung des Flattervorgangs

------------------------ * @ 0o 0 @

Um abschédtzen zu kOnnen, welche BaugrdBen wesentlichen EinfluB
auf diesen Flatterfall haben, soll der Bewegungsvorgang néher
betrachtet werden (Bild 20).

Bei jedem Profilschnitt gibt es an jedem beliebigen Punkt der
Spannweite eines schwingenden Fliigels d re i Angriffs -
p unkte der verschiedenen Krédfte. Der vorderste Punkt am
Profil ist der -Angriffspunkt der L uf t k rdf te N; er
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liegt auf etwa 25 Prozent der Profiltiefe. Der nidchste ist im
allgemeinen der Angriffspunkt der e 1l a s t i schen
Riuckstellkré&afte E, der bei iiblichen Konstruktio-
nen zwische 30 und 40 Prozent der Fliigeltiefe liegt. Der letzte
Punkt 1st der Angriffspunkt der M a s senkr&f te ; das
ist der Schwerpunkt S der in dem betrachteten Fliigelstreifen
vorhandenen Massen. Er befindet sich etwa zwischen 40 und 50
Proczent der Fliigeltiefe (Bild 20).

L o=
il At
Flugweg TS‘ % ey k NES

Bild 20: Flattern mit Biegung und Drillung

Im Bild 20 ist die Bewegung eines Fliigelquerschnitts léngs des
Flugwegs von rechts nach links aufgetragen. Der Fliigel sei aus
gseiner Glelchgewichtslage um einen gewissen Betrag infolge einer
Anfangsstdrung nach oben ausgelenkt und dann sich selbst iiber-
lassen. Infolge der elastischen Rlickstellkridfte wird der Fliigel
nach unten beschleunigt. Dabel treten am Schwerpunkt Massenkrif-
te auf, die wegen der Riicklage des Schwerpunkts hinter dem Ela-
gtizitatspunkt eine negative Anstellung des Profils bewirken.
Hierdurch entsteht eine Luftkraft L, die in Bewegungsrichtung
und damit anfachend wirkt und auBerdem wegen der Vorlage ihres
Angriffspunkts vor dem Elastizitédtspunkt ebenfalls zur Vergro-
Berung des Anstellwinkels und damit der Luftkraft beitriZgt.

Sobald das Profil durch seine Null-Lage hindurchgegangen ist,
wird seilne Bewegung durch die der Bewegung jetzt entgegenwir-
kenden elastischen Krafte verzbgert, und seine Verdrillung wird
wegen des jetzt riickdrehenden Massenmoments und wegen des ela-
stischen Riickstellmoments kléiner werden. In der unteren Lage
igt die Verdrillung infolge dieser Einflilisse gerade wieder
gleich null geworden, und es beginnt eine entsprechende Bewe-

gung nach oben.
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Das Nichtzusammenfgllen der drei Kraftangriffspunkte hat also
bestimmenden EinfluBl auf das Zustandekommen der Flatterbewegung.
Insbesondere ist die Rlicklage des Schwerpunkts - hnlich wie die
Schwerpunktriicklage beim Ruderflattern - flatterbeglinstigend.
Daraus ergibt sich als erste Forderung zur ErhChung der kriti-
scnhen Geschwindigkeit des-Biege—Verdreh—Flatterns, den Schwer-
punkt der Fliigelschnitte mSglichst nach vorn zu verlegen.

—Flatterbereich

Fluggeschwindigkeit v

100
Schwerpunktlage in %/ der Flugeltiefe | -

normaler Bereich

Bild 21: Einflufl der Schwerpunktlage beim Flattern mit Biegung
und Drillung

L]

Bild 21 zeigt den Zusammenhang zwischen der Lage der Schwerlinie
und der kritischen Ceschwindigkeit fur eine ilibliche Lage der ela-
gtischen Linie. Es ist erkennbar, daBl man sich bei den normalen
Schwerpunktlagen ungefdhr im Ninimum der Kurve befindet. Bei Vor-
verlegung der Schwerlinie wird erst ein langsamer, dann steiler
werdender Anstieg der kritischen Geschwindigkeit erreicht, wobei
festzustellen ist, daB vollkommene Flatterireiheit nicht etwa
beim Zusammenfallen der Schwerlinie mit der elastischen Linie
gewdhrleistet wird, sondern erst bei weiter vorn liegendem
Schwerpunkt. Das hangt damit zusammen, daB auBler den erwidhnten,
vom Anstellwinkel abhangigen Luftkrdften noch weitere erregende
Luftkrdfte auftreten, die durch die Anderungsgeschwindigkeit des
Anstellwinkels bedingt sind.

Die Riickverlegung des S3chwerpunkts bringt nur eine geringfligige
Erhdhung der kritischen Geschwindigkeit.
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Eine Vorverlegung des Fligelschwerpunkts ist also
glinstig. Sie kann in gewissem MaBe durch entsprechende Anordnung
der tragenden Glieder, also der Holme, durch Erleichterungen der
Fliigelendké&sten und vor allem der Ruder und durch Vorverlegung
von Einzellasten am 8uBeren Fliigel, wie Tanks, Motorgondeln usw.
erreicht werden. '

Die Wirksamkeit einer solchen Schwerpunktverlagerung ist aber
umso geringer, je weiter die betreffende Stelle von der Fligel-
spitze entfernt ist. Das héngt mit der GroBe der Amplitude zu-
sammen, die nach innen zu kleiner wird und sogar je nach Schwin-
gungsform entgegengesetzt gerichtet sein kann, so daB es also
gegebenenfalls zweckm&Big ist, innerhalb der Schwingungsknoten
die Schwerpunkte nach hinten zu verlegen. Das muBl jedoch fiir
jede Freiheitsgrade-Kombination im einzelnen geprift werden.

d) ElnfluB der Lage der elastlschen Achse

------------------- e 0 0 & e s 2 s 0 00 8 0

Von den beiden anderen maBgebenden Kraftangriffspunkten kann nur
noch der fiir die elastische Kraft gedndert werden. Dieser Punkt
ist jedoch praktisch nur in kleinen Grenzen verschiebbar und

liegt deshalb im allgemeinen zwischen den beiden anderen Punkten.

Bei Verschiebung des Elastizitdtspunkts nach irgendeiner Seite
wird zwar der Hebelarm z.B. der Massenkrédfte verkleinert, der
fiilr die Luftkrdfte aber vergrdlert und umgekehrt, so daBl nur ein
sehr geringer EinfluB auf die GroBe der kritischen Geschwindig-
keit besteht. Trotzdem kann auch eine geringe Vorverlegung der
elastischen Achse vorteilhaft sein. Weil sie nur durch weiter
vorn liegende Anordnung der tragenden Bauglieder zu erreichen
ist, bewirkt sie nd@mlich eine Vorverlegung der Schwerlinie.
Unterstiitzt wird dieser Effekt noch dadurch, dall eine Bauweise
in dieser Art meist ein geringeres Massentrdgheitsmoment um die
Guerachse aufweist, wodurch eine ebenfalls vorteilhafte.Erhﬁhung
der Drillfrequenz zu erreichen ist.

e) ElnfluB der Elgenfrequenzen

* ® @ % & 8 4+ 8 8 & s e e B T SO .

Die Anderung der beteiligten Eigenfrequenzen ist lberhaupt eine
weitere Moglichkeit zur Anderung der kritischen Geschwindigkeit.
Wie beim Ruderflattern widchst auch hier die kritische Geschwin-
digkeit theoretisch proportional der Erhthung beider Frequenzen,

i1
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wenn man slle iibrigen Verh&ltnisse konstant 1ldB8t. Flir den hiufi-
gen Fall, daB die Frequenz der Drillschwingung grtBer ist als
die der Biegeschwingung, bekommt man eine &hnliche ErhChung
meist bei alleiniger Erhdhung der Frequenz der Verdrillschwin-
gung, wihrend die Erhthung der Biegefrequenz allein nur wenig
EinfluBl hat.

Man muBl also nach einer mdglichst hohen Frequenz der Drill-
schwingung streben - bei gleichzeitig groBem Verh&ltnis der Fre-
quenzen von Drillschwingung zur Biegeschwingung. Diese Methode
ist ein sicheres Mittel zur ErhShung der kritischen Geschwindig-
keit, aber sie kostet natliirlich Gewicht, zumal die erforderli-
che Drillsteifigkeit theoretisch mit dem Quadrat der Frequenz
ansteigt, praktisch sogar wegen der Zunahme der Massen infolge
der Versteifung noch etwas mehr.

Eine Erhohung der Drillfrequenz 128t sich allerdings auch durch
giinstige Verteilung der Massen und Steifigkeiten l&ngs der
Spannweite und der Tiefe erreichen. Vor allem muB man versuchen,
den Fliigel zur Spitze hin mdglichst leicht zu bauen und die
schweren Bauglieder mdglichst nahe zur elastischen Achse anzu-
ordnen, d.h., man muB das Massentrigheitsmoment vermindern, in-
dem man die vorn- und hintenliegenden Telle, also Fliigelnase,
Endkasten und Ruder, mdglichst leicht baut. Besonders niedri-
ges Massgsentridgheitsmoment wird natiirlich erreicht, wenn die
Tiefe des Fliigels nach auBlen hin stdrker abnimmt, also bel Zu-
gpitzung des Fliigels.

f) Verh&ltnisse bei Schgg%}flugzeugen

-------------------- © @ 8 & 0 0 8 0 &

Nachdem somit die wichtigsten EinfluBlgrdBen angefiihrt wurden,
g0ll noch kurz auf die hesonderen VerhZltnisse eingegangen wer-
den, denen man bel Flugzeugen filir hohe Unterschallgeschwindig-
keit begegnet.

o) Die Veridnderung der Luftkridfte beil Anndherung an die Mach-
zahl 1 verursacht eine Herabsetzung der kritischen Geschwindig-
keit gegeniiber dem Wert, den man erhalten wiirde, wenn man mit
den Luftkrédften fiir kleine Machzahlen rechnete. Eine gewisse
ErhShung der kritischen Geschwindigkeit in den hohen Unterschall-
bereich hinein erfordert also einen erhdhten Aufwand an MaBnah-

memn.
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B) Da Hochgeschwindigkeitsflugzeuge aus Griinden der Brennstoff-
ersparnis ausgesprochene Hohenflugzeuge darstellen, genlgt es,
die Flugzeuge festigkeitsm&Big filir einen Staudruck zu bauen, der
der Hochstgeschwindigkeit in groBer HOhe entspricht. Dieser Stau-

o

druck ist wegen der verminderten Luftdichte natlirlich wesentlich
niedriger als fiir die gleiche Geschwindigkeit in Bodenné&he.

Durch diese MaBnzhme werden die Steifigkeit und als Folge davon
auch die Eigenfrequenzen und die kritische Geschwindigkeit her-
abgesetzt. Die Erzielung einer geniligend hohen kritischen Ge-
schwindigkeit wird also dadurch erschwert, zumal die Machzahl
fiir eine gegebene Geschwindigkeit in groBer Hohe groBer ist als
in geringer Hohe. Gemildert wird dieser EinfluB durch das Anstei-
gen der kritischen Geschwindigkeit bei sinkender Luftdichte.

¥) Auch die Vorverlegung der Schwerpunktlinie wird bei Hochge-
schwindigkeitsflugzeugen durch die Notwendigkeit erschwert, fir

die Ruder mindestens vollen Massenausgleich, wahrscheinlich so-
gar Uberausgleich vorzusehen und auch die Hilfsruder auszuglei-
chen.

6) Die Forderung nach groBer Zuspitzung des Fliigels kann bei
schnellen Flugzeugen mit Pfeilfliigeln ebenfalls nicht berlick-
sichtigt werden. Im Gegenteil, der Pfeilfliigel verlangt zur Er-
zielung glinstiger aerodynamischer Eigenschaften eine besonders
geringe Zuspitzung.

e) SchlieBlich ist noch ein unglinstiger Punkt zu erwdhnen. Er
betrifft den EinfluB des Pfeilfliigels bei Flugzeugen mit Seiten-
triebwerken. Wiahrend gerade Fliigel mit Seitentriebwerken fiir den
Fall der symmetrischen Grundbiegung und Grundverdrillung meist
keine Flatterneigung besitzen, ist das bei gepfeilten Flligeln
und dhnlicher Triebwerksanordnung wegen der gednderten Lage der
Schwingungsknotenlinie nicht mehr der Fall.

g) Er21elung der Flatter31cherhe1t bei Schnellflugzeugen
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Es fragt sich, wie einer solchen Fiille von ungiinstigen Faktoren
begegnet werden kann. Die Anwendung des Schalenfliigels bietet

eine Moglichkeit, bei gleichem Gewicht eine groflere Steifigkeit
zu erzielen. Ferner wird man das AuBerste an zweckmiBiger Ver-
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teilung der Massen lidngs der Spannweite und in Richtung der Fli-

geltiefe zu erreichen versuchen, um ein geringes Massentridgheits-
moment im HuBeren Bereich und eine giinstige Lage der Schwerlinie
zu erhalten.

Bild 22: Boeing 707

Im Zug dieser Bestrebungen ist es sehr wichtig geworden, etwa
vorhandene Seitentriebwerke so anzuordnen, daB sie mit ihrer
Schwerpunktslage dazu beitragen, das Flatterproblem zu lOsen
(Bild 22). Man erkennt daher auf den Bildern moderner GroB8flug-
zeuge bestimmte #dhnliche Anordnungen von Triebwerken, die nicht
nur aus Griinden der Aerodynamik, des Schwerpunkts usw., sondern
auch wegentlich aus flattertechnischen Griinden so gewdhlt wur-
den. Natiirlich gibt es dafiir keine festen Regeln, und die zweck-
méBigste Lage muB in jedem einzelnen Fall genaustens untersucht
werden; denn die Zahl der verschiedenen und miteinander gekop-
pelten Faktoren, die die Flattersicherheit beeinflussen, ist
dafiir viel zu grof.

Damit sind in kurzen Zligen die wichtigsten Flatterprobleme ge-
kennzeichnet. Fiir die modernen Schnellflugzeuge ist also der
Flatterfall Biegung - Verdrehung von groBer Bedeutung geworden,
vor allem deshalb, weil die besprochenen MaBnahmen schon sehr
frithzeitig im Entwurfsstadium getroffen werden miissen. Eine
nachtrdgliche Anderung wiirde einen betrdchtlichen, teuren und
zeitraubenden Eingriff darstellen. Trotzdem diirfen aber auch
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bei Hochgeschwindigkeitsflugzeugen die Probleme des Ruder-
und Hilfsruderflatterns nicht unbeachtet bleiben, da ihre
Losung erst die Voraussetzung zum Vordringen zu hohen Ge-
schwindigkeiten schafft.

Es sollen nun noch eine Reihe anderer, ebenfalls aerodyna-
misch erregter Schwingungen angefiihrt werden, die dem Flat-
tern dhnlich sind, sich aber doch deutlich von ihm unter-
gcheiden. Es handelt sich umdas Bu f feting, das
AbreifBRBRflattern unddas Buf feting -
f1attern. Der Charakter dieser Schwingungen ent-
spricht weniger dem von angefachten Schwingungen, als viel-
mehr dem von e r zwungemnen Schwinpgun -

g e n . Daher filhren sie meist auch nicht gleich zum Bruch
und sind nicht ganz so gefdhrlich wie die Flatterschwingun-
gen. Ihr Auftreten muB aber trotzdem unbedingt vermieden
werden.

ITI. Buffeting

Als erste dieser Schwingungserscheinungen soll das B u f -
f et ing betrachtet werden. Hierunter versteht man in
ergter Linie S chwingungen des Leitwerks,
die durch Wirbel der Luftstrdmung im Bereich des Leitwerks
erregt werden. Der Ursprung der Wirbel liegt in der Stro-
mung der Luft um die Flugzeugteile v o r dem Leitwerk.

Die Wirbel k&nnen infolge der Auftrieberzeugung am Fliigel,
infolge von D ruc k s t 0 B e n bei Anndherung an die
Schallgeschwindigkeit, infolge von G r e n z s c h ich t-
ablosungen bei hohen Geschwindigkeiten, infolge
des Triebwerkluf+tstrahls oder infolge
der St O0rung der Luftstromung an ausge-
fahrenen Fahrwerken und Luftbremsen entstehen. Bei all die-
gsen Wirbelablogungen wechselt die Frequenz der Aufeinander-
folge der Wirbel und ihre St&rke dauernd, so dall sie das
Leitwerk zu erzwungenen unregelmidBigen Schwingungen anregen.
Da diese Erscheinungen unterhalb der kritischen Flatterge-
schwindigkeit des Leitwerks auftreten, sind die Leitwerks-
gchwingungen ged&mpft, und die GrodBe ihrer Amplituden ist im
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wesentlichen nur von der Stirke der das Leitwerk beeinflussen-
den Wirbel abhé&ngig.

Da das Buffeting also eine Schwingung des Leitwerks in einer
nichtstationdren Stromung ist, ergeben sich zwei Moglichkeiten,
die Buffetingschwingungen zu vermeiden, n&mlich

1. das Leitwerk an einer solchen Stelle anzuordnen, daB es nicht
im Bereich der vom Fliigel usw. abgehenden gestdrten Strdomung
liegt, |

2. die Entstehung einer gestdrten Stromung vor dem Leitwerk zu
vermeiden oder wenigstens hinauszuzdgern.

Die extreme Durchfiihrung der ersten MOglichkeit fiihrt zu der An-
ordnung des HOhenleitwerks am oberen Ende des Seitenleitwerks,
einer Anordnung, die in allen Lindern an verschiedenen Mustern
angewandt wurde (Bild 23).

B W 3
By gt

Bild 23: Handley-Page "Victor"

Die zweite Methode filihrt zu MaBnahmen an der Quelle dieser Sto-
rungen, d.h. vor allem am Fliigel, aber guch am Triebwerk usw.

Nach der Art der Entstehung der Wirbel unterscheidet man ver-
schiedene Arten von Buffeting. Als erste sei das Buffeting in-
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folge g roBer FPligelanstellwinkel
bel Start und Landung genannt. Hier muB man zu erreichen
versuchen, dafll das Abreifilen der Stromung erst bei einem An-
gtellwinkel auftritt, der normalerweise niéht mehr bendtigt
wird. Entsprechende MaBnahmen hierfilir sind die zweckmidBige
Ausfihrung des Fliigelprofils, die Verringerung des Anstell-
winkelsg der Landeklappen und der Anbau eineg Vorfliigels im
inneren Teil des Flligels.

Eine zweite MOglichkeit fir Buffeting ist das A uf t r e -
ten von Druckst o B8 en am Fliigel im Schnellflug
beim Ortlichen Erreichen der Schallgeschwindigkeit am Flii-
gelprofil. Diese Erscheinung tritt besonders im Kurvenflug
in groBen HBhen auf, wo zur Erzielung des erforderlichen
Auftriebs grofere Anstellwinkel bendtigt werden. Hierdurch
wird natiirlich die Mandvrierbarkeit des Flugzeugs eingeengt.
VerbesserungsmaBBnahmen sind die Erniedrigung der Fl&chenbe-
lagtung, die Wahl eines diinnen Profils und ein kleiner Hin-
terkantenwinkel des Profils.

Weitere MOglichkeiten fiir Buffeting sind durch die W i1 r -

b e 1l gegeben, die von einzelnen Teilen ausgehen, wie Fahr-
gestellen im ausgefahrenen Zustand, von den Fahrwerksklappen
und dem offenen rfahrwerksraum. Zur Verminderung solcher Sto6-
rungen ist es z.B. gut, wenn der Fahrwerksraum nach Heraus-

fahren des Fahrwerks gofort wieder geschlossen wird.

SchlieBlich gei noch der T r ie bwerkstrahl er-
wahnt, der das Leitwerk erregt, wenn es nahe bei oder im
Strahl liegt. Die Amplituden sind zwar im Flug meist recht
klein, trotzdem wird man es mSglichst durch entsprechende
Anordnung vermeiden, dall das Leitwerk im Strahl liegt.

Abreif3flattern

Nach dem Buffeting soll kurz das A bre iB8flattern
besprochen werden. Wie der Name sagt, handelt es sich hier
um eine durch den Kdrper sgelbst hervorgerufene Schwingung.
Wahrend beim normalen Flattern stets zwei Freiheitsgrade
betelligt sein miissen, ist hier nur eine Bewegungsform -
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entweder eine Biegeschwingung oder eine Drehschwingung -
notwendig. Die Anfachung geschieht durch eine gewisse Hy-
steresiserscheinung der bel der Bewegung entstehenden Auf-
triebskrifte. '

Diese Hysteresis tritt z.B. schon bei kleinen Anstellwin-
keln bei dicken Profilen oder KOrpern mit schlechter aero-
dynamischer Form auf, und zwar als Folge einer Phasenvéf:
schiebung zwischen dem Abreiflen und Wiederanliegen der
Stromung und der Hin- und Herbewegung des Korpers. Auf die-
se Weise kommt wie beim Flattern ein gewisser Antrieb zu-
stande. Die Amplituden miissen jedoch nicht inmer bis zum
Bruch ansteigen. Solche Schwingungen wurden z.B. an ver-
h&ltnismédBig dicken Antennenmasten beobachtet, die bei sehr
hoher Drillsteifigkeit praktisch reine Biegeschwingungen
ausflihrten, und zwar besonders im Schiebeflug oder bei Sto-
rung des Profils durch Eisansatz.

Auch auBenliegende Rudermassenausgleiche sind in dieser
Weisergefdhrdet und kOnnen bel Eisansatz zum AbreiBflattern
neigen. Solche F&lle sind sehr gefdhrlich, weil sie bei et-
waigem Dauerbruch des Auslegerarms und Verlust des Massen-
ausgleichs moglicherweise richtiges Ruderflattern mit even-
tuellem Verlust der ganzen Maschine zur Folge haben k&nnen.

Das AbreiBflattern tritt aber auch an diinnen Fliigelprofilen
auf als Folge des AbreiBens der StrSmung bei groBen Angtell-
winkeln. Die Bewegung des Flligels ist dabei verhidltnisméBig
regelmdBig und erfolgt meist im Takt der Eigenfrequenz der

Drillschwingung, durch die der AbreiBvorgang gesteuert wird.

MaBnahmen zur Vermeidung des AbreiBflatterns sind alle MaB-
nahmen, die zum Anliegen der Strdmung bis zum gréBten fiir
das Flugzeug vorgesehenen Anstellwinkel beitragen.

Buffetingflattern

SchliefBlich bleibt noch das sogenannte B u f fe t ing -
flattern zuerwdhnen. Damit ist ein Schwingungsvor-
gang gemeint, der besonders im Bereich hoher Unterschallge-
schwindigkeiten am Fliigel oder am Leitwerk als Folge von
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Strdmungsabldsungen und DruckstdBen bei Srtlicher Erreichung
der Schallgeschwindigkeit auftritt. Je nach Hohe der Machzahl
wandert der Punkt am Profil, von dem ab sich die Stromung
abldst, und je nachdem, ob die Ablosung im Bereich des Ru-
ders oder davor erfolgt, treten verschiedene Formen des Buf-
fetingflatterns auf, die zwischen einer AbreiBflatterschwin-
gung, dem richtigen Buffetingflattern von meist unregelmdfBi-
gen Blegeschwingungen und dem Querruder-Buzz, einer hochfre-
quenten Ruderschwingung, liegen. Die Amplituden k®nnen recht
groBl sein und zu ernsten Schiden fiihren.

Da die Grenzschichtabldsung die Hauptursache ist, sind gegen
das Buffetingflattern alle MaBnahmen glinstig, die die Abl5-
sung verhindern, also vor allem eine ideal glatte, schlanke,
aerodynamisch glinstige Formgebung, diinne Profile mit klei-
nem Hinterkantenwinkel, geniigende Pfeilung und kleines Sei-
tenverh&dltnis.

Versuche

Mit diesen Hinweisen sind die wesentlichen Schwingungser-
scheinqngen am Flugzeug, soweit sie die eigentliche Zelle
betreffen, aufgezédhlt.

Es sollen zum Schlufl noch einige Bemerkungen iiber die Ver-
gsuche gemacht werden, die man im Zusammenhang mit der Ver-
meldung von Schwingungen durchfiihrt.

Standschwingungsversuche

Der wichtigste Versuch ist der St andschuwi n -
gungsversuch, der dazu dient, die Eigenschwin-
gungsfrequenzen und -formen des fertigen Flugzeugs im Stand
zu bestimmen. Die Kenntnis dieser Schwingungen ist sowohl
fir die Arbeiten zur Verminderung der mechanisch erregten
Schwingungen als auch der durch aerodynamische Krifte erreg-
ten Schwingungen von groBer Wichtigkeit. AuBerdem 1iBt sich
dabei kontrollieren, ob der Rudermassenausgleich in der vor-
gesehenen Welse wirkt.

£
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Zu dem Versuch wird das Flugzeug auf irgendeine Weise elastisch
gelagert, damit die Bigenschwingungen des Flugzeugs nicht durch
die Krédfte von der Lagerung des Flugzeugs beeinfluBt werden.
Dazu muB die Eigenfrequenz des Flugzeugs in der Lagerung nen-
nenswert niedriger sein als die niedrigste Eigenfrequenz des
Flugzeugs selbst. Es genligt hdufig, wenn das Flugzeug auf sei-
hen Gummireifen steht; in anderen Fillen muB man es z.B. an Gum-
miseilen aufh&ngen oder auf Spezialvorrichtungen lagern. Das
Flugzeug wird dann an einem geeigneten Punkt, z.B. am Rumpf,
durch einen Vibrator, bestehend aus umlgufenden, unwuchtigen
Massen, erregt. Die Erregung wird fiir symmetrische und fiir anti-
symmetrische Schwingungen getrennt durchgefiihrt. Zur Messung
wird der gesamte in Frage kommende Frequenzbereich mit der Er-
regung langsam durchfahren, und dabei werden die Amplituden
charakteristischer Punkte, z.B. der Fliigel-, Rumpf- und Leit-
werkspitze, gemessen. Diese Amplituden werden dann in einem Dia-
gramm Uber der Erregerfrequenz aufgetragen. Die erhaltenen Kur-
ven sind die Resonanzkurven des Plugzeugs (Bild 24.5 .

Amplituden der Fliigelspitze A

(,P
0 Erregerfrequenz n,,, &

Bild 24: Resonanzkurve der Fliigelspitze bei einem Stand-
schwingungsversuch

Die Stellen der Maximalamplituden sind offenbar Resonanzstellen,
d.h. Stellen, an denen die Eigenfrequenz des Flugzeugs gleich
der Erregerfrequenz ist. Damit sind also die Eigenfrequenzen des
Flugzeugs gefunden. Die Eigenschwingungsformen des Flugzeugs
findet man, indem man die Erregerfrequenz der Reihe nach auf die
einzelnen Eigenfrequenzen einstellt und fiir diese Frequenzen je-
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weils die Amplituden an allen Stellen des Flugzeugs miBt. Tridgt
man diese Amplituden sinngemidB in einem Grundrifibild des Flug-

zeugs ein, so kann man daraus die Amplitudenverteilung iiber dem
Flugzeug ablesen (Bild 25). 4

Auf Bild 25 sind alg Beispilel die wichtigsten Schwingungsformen
bei symmetrischer Erregung dargestellt. Die in Wirklichkeit ver-
tikalen Amplituden sind dabeil in die Zeichenebene geklappt und
von einer Grundlinie aus derart aufgetragen, dall man aus der
Auftragungsrichtung nach rechts oder links erkennt, ob der be-
treffende Punkt in einem Augenblick der Schwingung gerade gleich
oder entgegengesetzt schwingt wie die anderen Punkte. Stellen,
an denen die Amplitude null ist, sind durch eine strichpunktier-
te Linie verbunden. Die Linie stellt den Schwingungsknoten dar.
Auf die Einzeichnung der Amplituden des Ruders wurde aus Grin-
den der Ubersichtlichkeit verzichtet.

Die erste Schwingungsform mit der niedrigsten Frequenz von

275 min~! ist die P 1 d gelgrunddrillung. Dsbei
gchwingt der Pliigel um eine Achse in Spannweitenrichtung, und
die beiden Fliigelhdlften rechts und links drehen sich entgegen-
gegetzt wie der Rumpf. Die Verformung findet im wesentlichen
zwischen Rumpf und Triebwerk statt, widhrend der Verdrillwinkel

im AuBenflligel nahezu konstant bleibt.

Die Schwingungsform mit der nidchsthoheren Frequenz ist die
Fligelgrundbiegung mit je einem Knoten neben
dem Triebwerk auf Jeder Seite. Auf den beiden Seiten des Knotens
gchwingt der Fliigel in entgegengesetzter Richtung.

Die folgende Schwingungsform, die Rumpf grundbdbie -
gung , weist such im Rumpf zwel Knoten auf. Die Fliigelknoten

(s

gind etwas welter aullen.

Die ndchste Schwingungsform unterscheidet sich von der vorigen 3
im wesentlichen durch Biegeknoten im Hohenleitwerk. Es ist die
Hohenflossengrundbiegung.

AnschlieBend folgt die FPlligeloberbiliegung mit
Je zwel Knoten auf jeder Fliigelseite.
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|
|
} Fligelgrunddriflung 275 min”! Fligelgrundbiegung 325 min™!

=

Fliigeloberbiegung 900 min™! Rumpfoberbiegung 1200 min”’

!




Fliigeloberdrillung 1500 min™ Héhenflossengrunddrillung 2200 min !

Bild 25.
Symmetrische Schwingungsformen
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Die néchste Schwingungsform ist &Zhnlich: Es ist die

Rumpfoberbiegung mit drei Knoten im Rumpf.

Schliel3lich sind noch die zwei Verdrillschwingungen, ndm-

lich dae E 1l gel o berdedllduibg Boddie

Hohenflossengrunddrillung, einge-

zeichnet. Bei beiden Schwingungsformen zieht sich ein

Schwingungsknoten entlang der Spannweite durch den Fliigel

bzw. das Hohenleitwerk.

Man erkennt an diesen Bildern, dafl bei einer Drillschwin-

gung infolge des Abstands zwischen Schwerlinie und elasti-

scher Linie auch stets eine Biegeverformung auftritt und
umgekehrt. Die frequenzmidBige Aufeinanderfolge der Eigen-
schwingungen ist natiirlich bei den verschiedenen Flugzeug-
typen nicht gleich.

Der Standschwingungsversuch wird heute bei jedem neuen Mu-
ster durchgefiihrt, weil er in einfacher und sicherer Weise

liber die Eigenschwingungen Auskunft gibt, deren Kenntnis

flir die Beurteilung aller Schwingungseigenschaften notwen-
dig ist.

Flugschwingungsversuche

Trotzdem kann man natiirlich aus den Ergebnissen des Stand-
schwingungsversuchs nicht die GroBSe der kritischen Flatter-
geschwindigkeit ableiten. Esg wurde deshalb nach Methoden
gesucht, um diese Geschwindigkeit durch den Flugversuch di-
rekt zu bestimmen. Eine solche Methode fand sich im soge-

nannten Flugschwingungsversuch.

Der Grundgedanke dieses Versuchs ist in dem Diagramm "Diamp-
fung iber der Fluggeschwindigkeit" begriindet, das bereits
erwdhnt wurde (Bild 10). Das Diagramm (s.a. Bild 26) zeigt,
daB die Gesamtdampfung zunidchst bei steigender Geschwindig-
keit zunimmt und dann wieder abnimmt. Die Geschwindigkeit
flir gerade verschwindende Dampfung ist die kritische Ge-
schwindigkeit. Die GroBe der Dampfung eines Schwingungssy-
gtems 1E8%t sich leicht aus der Amplitudenvergroferung bei
Erregung mit der Eigenfrequenz, also bel Resonanz, erkennen.
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Die AmplitudenvergroBerung ist n&mlich umgekehrt proportional
der Dampfung. Dies war auch aus den zu Anfang gezeigten keso-
nanzkurven fir einen einfachen Schwinger zu erkennen. Dem ent-
sprechend muBl also die bei einer bestimmten Erregerstirke in
Resonanz - 2z.B. filir die Fliigelbiegung ~ erzielbare Amplitude
bel steigender Fluggeschwindigkeit laufend abnehmen, um spéter
bei kleiner werdender Ddmpfung wieder zuzunehmen und schlieB-
lich bei Dampfung null den Wert unendlich zu erreichen.

Dampfungskurve

Dampfung D

(o2

Fluggeschwindigkeit v

Flugschwingungskurve

Resonanzamplituden Agys—=

° 1

Fluggeschwindigkeit v Virit

Bild 26: Flugschwingungsversuch

Trédgt man diese Resonanzamplituden iliber der Geschwindigkeit auf,
S0 erh&lt man die sogenannte F l ugschwingungs -
kurve (Bild 26), sus der bei einem steilen Anstieg der Am-
plituden durch Extrapolation auf die kritische Geschwindigkeit
geschlogssen werden kann, bevor die Amplituden gefdhrliche Werte
angenommen haben.

Natiirlich muB fiir jede einzelne Schwingungsform eine solche Flug

schwingungskurve ermittelt werden. Das geht so vor sich, daB man
in das Flugzeug eine automatische Erreger- und MeBanlage einbaut
und die Amplituden der charakteristischen Punkte des Flugzeugs

aufzeichnet. Die Erregeranlage mull in einer bestimmten Zeit das
gesamte interessierende Frequenzspektrum durchfahren, und zwar
getrennt symmetrisch und antisymmetrisch.
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Man fihrt den Versuch zun&chst im Svand durch, &ghnlich einem
Standschwingungsversuch, und erhdlt fiir jeden MeBpunkt eine
Regonanzkurve. Jede einzelne Maximalamplitude der Resonanz-
kurven fiir die einzelnen MeBstellen gibt jeweils den ersten
Punkt einer Flugschwingungskurve filr die Geschwindigkeit null.
Der Versuch wird dann im Fluge bei niedriger Geschwindigkeit
wiederhelt, und die Auswertung ergibt die zweiten Punkte al-
ler FPlugschwingungskurven. Solange nicht die Anngherung an
die kritische Geschwindigkeit durch st&rkeren Anstieg der Re-
gsonanzamplitude erkennbar ist, wird jewells nach erfolgter
Auswertung der ndchste Versuch bei etwas erhfhter Geschwin-
digkeit durchgefiinrt.

Die Methode erwies sich flir eine Reihe von Flatterfdllen als
durchaus brauchbar. Ein wesentlicher Vorteill ist, dall wegen
der stets vorhandenen Brregung eine einmal erflogene Geschwin-
digkeit als flattersicher gelten kann, was beli einem normalen
Flug ohne Erregung nicht ohne weiteres der Fall zu sein
braucht; denn zufdlligerweise kann ein entsprechender Anstold
durch Luftunruhen gefehlt haben.

Trotzdem hat das Verfahren wesentliche M&ngel, da es umst&nd-
lich, teuer und zeitraubend und besonders die Extrapolation
fiir den Fall Biegung-Drillung wegen der scharfen Anderung der
Dampfung nicht zuverlidssig ist. Deshalb wird es z.Z. nur noch
in besonderen F&llen angewandt.

Modellversuch

Ein anderer Versuch hat dagegen mehr und mehr Eingang gefun-
den: Eg ist der Ve r s uch mit dynamisch 8hnlichen
Modellen des FPlugzeugs im Windkanal.

Die Modelle konnen als Teilmodelle und auch als Gesamtmodell
des Flugzeugs gebaut werden. Sie miissen der GroBausfiihrung
ghnlich sein bezliglich der HuBeren geometrischen Form, bezlig-
lich der Massen, ihrer Schwerpunkte, der Massentrédgheitsmo-
mente und begziliglich ihrer Steifigkeiten, so daf die Eigen-
schwingungen und ihre Frequenzen ebenfalls &dhnlich sind.
AuBerdem muB das Verhdltnis von Massenkrédften und Luftkrédften
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gleich sein, so daB schlieBlich auch die kritische Geschwindig-
keit entsprechend den gewshlten MaBstdben dhnlich ist.

Natlirlich ist auch der Bau und die Untersuchung eines soclchen
Modells teuer, aber die Zuverlidssigkeit der Ergebnisse, die
Moglichkeit des frihzeitigen Erkennens einer zu niedrigen kri-
tischen Geschwindigkeit, das verminderte Risiko beim Ausflie-
gen und die gegeniiber dem Flugschwingungsversuch dadurch we-
sentlich kiirzere Flugerprobungszeit rechtfertigen in vielen
Fdllen die Ausgaben.

SchlubBbetrachtungen

AbschlieBend ist zu sagen, dal diese teuren Untersuchungsme-
thoden erst durch die stete Steigerung der Fluggeschwindigkei-
ten und das Vordringen zu Flatterfidllen mit Biegung und Dril-
lung notwendig geworden sind. Der Grund dafiir ist, daB die kri-
tische Geschwindigkeit nicht mehr ohne weiteres am fertigen
Flugzeug gedndert werden kann, weil hierzu MaBnahmen erforder-
lich sind, die wesentliche Anderungen des Flugzeugaufbaus dar-
stellen. Man muB deshalb rechtzeitig Untersuchungen anstellen,
um diese MaBnahmen zu treffen, solange das Flugzeug noch nicht
gebaut ist.

Der Aufwand fiir die Ruder-Flatterfdlle ist demgegeniiber wesent-
lich kleiner, und die Schwierigkeiten beil der Verminderung der
mechanisch erregten Schwingungen sind seit Einfiihrung von Tur-
binentriebwerken ganz betrdchtlich zuriickgegangen, nachdem ge-
rade auf diesem Gebiet bei Kolbenmotoren viel Arbeit notwendig
war. Es hat sich also eine Verlagerung des Arbeitsaufwands zum
Flattergebiet hin vollzogen, und es ist wohl zu erwarten, daB
dieses Gebiet auch bei weiterer Steigerung der Fluggeschwindig-
keit erhebliche Arbeit beansprucht.
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