Die Belastungen des Hohenleitwerks des Segelflugzeuges

bei brutaler Ruderbetatigung

Von Dipl.-Ing. JUSTYN SANDAUER, Luftfahrtinstitut, Warschau

Vortrag am 8. OSTIV-Kongref, Kiln, (Deutschland), Juni 1960

Seit ungefihr 25 Jahren treten die Belastungen der Hohen-
leitwerke von Flugzeugen wihrend brutaler Ruderbetitigung,
ihr Zusammenhang mit den Fliigelbelastungen und ihre Ab-
hingigkeit von den dynamischen Flugwerkparametern als
Gegenstand der Erwigungen und Untersuchungen in vielen
Lindern auf. Gegenwirtig kann man diese Frage als vollig
geldst betrachten, und zweifellos stiitzen sich die Festigkeits-
berechnungen von Leitwerken und Riimpfen einer wesent-
lichen Zahl der gegenwiirtig konstruierten Flugzeuge auf eine
genaue Analyse der Belastungen, welche am Hohenleitwerk
wihrend brutaler Ruderbetitigung auftreten.

Es scheint jedoch, daB in der Segelflugtechnik auf diesem
Gebiet eine Primitivitdt herrscht, welche sich nicht befriedi-
gend erkldren 1aBt. Die einerseits begreifliche Tendenz der
Vereinfachung der Berechnungsmethoden in der Segelflug-
zeugkonstruktion soll doch nicht zur Flucht vor der genauen
physikalischen Analyse der Erscheinungen und ihres Ver-
laufes in Abhingigkeit von den einzelnen Parametern des
Segelflugzeuges fiihren. Als Beispiel einer Riickstdndigkeit in
der Segelflugtechnik auf dem Gebiet der Belastungen, die von
brutaler Ruderbetiitigung herriihren, kann man die in vielen
Lindern giiltigen Segelflugzeugbauvorschriften darstellen, in
welchen die Annahmen iiber die Héhenruderbetétigung nicht
mit den Fliigelbelastungskoeffizienten wihrend des Abfangens
physikalisch verbunden sind. Die Vorschriften duBern sich
auch nicht niher iiber die Berechnungsmethoden. Der durch
die Sachverstindigenkommission der OSTIV vor kurzem
bearbeitete Entwurf der Bauvorschriften fiir Segelflugzeuge
der Standardklasse ist im erwidhnten Bereich auch keine
rithmliche Ausnahme. Von den mir bekannten Segelflugzeug-
bauvorschriften bilden nur die der Deutschen Demokratischen
Republik in dieser Hinsicht einen Fortschritt.

1. Bezeichnungen

Segelflugzeuganstellwinkel (Fliigel)
Héhenleitwerkanstellwinkel
Einstellwinkel des Hohenleitwerks
Neigungswinkel des Segelflugzeuges
Neigungswinkel der Flugbahn
Ausschlagwinkel des Hohenruders
Abwindwinkel

Gewicht des Segelflugzeuges
Fliigelfiiche

Fliigelspannweite

Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe
Héohenleitwerkfliche

Hebelarm des Hoéhenleitwerks um den Schwerpunkt
Fluggeschwindigkeit

Luftdichte

Staudruck

Staudruck am Ort des Hohenleitwerks
q/qH

Masse des Segelflugzeuges
Segelflugzeugtrigheitsradius in bezug auf die Haupt-Quer-
Tréigheitsachse
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C: = Auftriebsbeiwert des Fliigels

C:H = Auftriebsbeiwert des Hohenleitwerks

CmF1 = Momentenbeiwert des Fliigels

Py = Normalkraft am Hohenleitwerk

Cm = Momentenbeiwert des Segelflugzeuges um den Schwerpunkt

Frequenz der Schwingung um die Querachse
(schnelle Anstellwinkelschwingung)
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2. Die physikalische Seite des Vorganges

Wenn sich das Segelflugzeug im stationdren Gleitflug mit einer
Geschwindigkeit v, welcher ein Hohenruderausschlagwinkel
do entspricht, befindet, verursacht jeder zusétzliche Ruder-
ausschlag um einen Winkel von 44 einen Ubergang des
Segelflugzeuges in cinen unstationdren Flug, welcher «Ab-
fangen» genannt wird. Die genaue mathematische Analyse
des « Abfangens» fiihrt zu sehr verwickelten Abhéngigkeiten.
welche sich jedoch in hohem Grade vereinfachen, wenn man
sich auf die Betrachtung des ersten, nicht linger als 1-2 Se-
kunden dauernden Teiles der Erscheinung beschrinkt. Wih-
rend dieser Zeitdauer treten die héchsten Belastungen sowohl
der Fliigel wie auch des Leitwerkes auf. Die grundsitzlichen
Voraussetzungen, welche die mathematische Analyse des
Abfangens vereinfachen, sind:

1. Die Fluggeschwindigkeit des Segelflugzeuges bleibt un-
verdndert.

2. Die Vertikalkomponente des Segelflugzeuggewichtes zur
Fluglinie bleibt unverdndert.

3. Der Zuwachs der aerodynamischen Kraft am Hohen-
leitwerk ist sehr klein im Vergleich zur Kraft am Fliigel unc
stért nur das Momentgleichgewicht.

4, Die Stromung am Segelflugzeug hat einen stationdren
Charakter, das heiBt: die Koeffizienten der aerodynamischen
Krifte hingen nur vom jeweiligen Anstellwinkel ab.

5. Das Segelflugzeug ist ein steifer Korper.
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Wenn man die Bezeichnungen, wie in Fig. | dargestellt.
annimmt. sind die Gleichgewichtsgleichungen der zur Flug-
richtung vertikalen Kriifte und der Momente fiir den statio-
nidren Gleitflug die folgenden:

Fig. | Angewanui
Bezeichnungen und
positive Richtungen
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Nach dem Héhenruderausschlag um den Winkel 46 nehmen
die vereinfachten Gleichgewichtsgleichungen fiir Krifte und
Momente die folgende Gestalt an:
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In Gleichung (4) blieb die durch den Ruderausschlag verur-
sachte Verschiebung des Druckpunktes am Hohenleitwerk
(EinfluB der Kriimmung der Profilmittellinie) unberiicksich-
tigt. Dieser Teil der Gleichung, welcher a’ enthilt, beriick-
sichtigt die Verzégerung, mit welcher die durch den Fliigel
abgeneigte Stromung an das Leitwerk herankommt. Der §’
enthaltende Teil der Gleichung beriicksichtigt die Ddmpfung
der Drehbewegung, wobei man den Wert des Koeffizienten
K, welcher das Verhiltnis der Dimpfung des ganzen Segel-
flugzeuges zur Dimpfung des Hohenleitwerks bezeichnet,
annihernd als 1,1 annehmen kann.

Wenn man die Gleichungen (1) und (2) von (3) und (4)
abzieht, bekommt man als Resultat die Gleichung der
Bewegung
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Will man in Gleichung (6) die verinderliche GroBe 3 durch
~ die Verdnderliche a ersetzen, kann man sich der umgestalteten
Gleichung (5) bedienen:
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welche, in die aus Fig. 1 ersichtlichen Abhingigkeiten
3 = (ap + 4a) + (Oo + 40)

3 =a + 0
3" =a +0" €))
eingesetzt, folgendes Resultat ergibt:
: , . dCy S
¥ =a + Ec_ daq -’;;
319G gy S
da my

Nach dem Einsetzen der Ausdriicke fiir 3’ und 3" in die
Gleichung (6) bekommt man die grundsitzliche Differential-
gleichung der Bewegung:

a"+Ki1d +Kasda=Kz46 (10)
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Man muB seine Aufmerksamkeit noch darauf richten, daB
Kz = w2n

ist, wo mit wn die Frequenz der ungeddmpften Schwingung
des Segelflugzeuges um seine Querachse bezeichnet wurde.

Die Losung der Gleichung (10) ergibt fiir eine vorausge-
setzte Funktion 46 (¢) den Verlauf der Funktion 4da (f), aus
welcher man das Lastvielfache

dCz qS
An = da Q

und die Kraft am Leitwerk
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errechnen kann.

Die am Hohenleitwerk auftretende Kraft kann man folgen-
dermaBen einteilen: den ersten, durch die Verdnderung des
Segelflugzeuganstellwinkels verursachten Teil — das sind die
zwei ersten in rechteckige Klammern gefaBBten Bestandteile
der Gleichung (13), und den zweiten, durch den Ruderaus-
schlag verursachten Teil der Kraft — das ist der dritte in
rechteckige Klammern gefaBte Bestandteil der Gleichung.
Weil der zweite Teil, welcher den EinfluBl der Winkelgeschwin-
digkeit a’ beriicksichtigt, in manchen Fillen einen viel klei-
neren Wert als der erste Teil besitzt, kann man manchmal
annihernd annehmen, daB die Kraft PH aus den zum Anstell-
winkel @ und zum Ruderausschlagwinkel  proportionalen
Teilen besteht. Weil das Lastvielfache 47 und die Kraft 4 PH
am Hohenleitwerk vor allem vom Verlauf der Funktion 44(r)
abhingen, wird es zweckmaiBig sein, erst ihre Analyse durch-
zufiihren.

3. Der Zeitverlauf des Hohenruderausschlages

Um einen beabsichtigten Wert des Lastvielfachen » zu er-
zielen, kann der Pilot den Steuervorgang, also den Verlauf
der Funktion 44J(¢), verschieden durchfiihren. Im allgemei-
nen kann man zwei Steuervorgangstypen ausscheiden:

a) Der Pilot vergréBert stetig den Ruderausschlag bis zu
einem Winkel, welchem das beabsichtigte Lastvielfache ent-
spricht; dann hilt er das Ruder in dieser Lage fest (Fig. 2b).
Grundsitzlich kann die Geschwindigkeit des Ruderausschla-
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ges beliebig sein; sie muB jedoch geniigend groB sein, um die
Fluggeschwindigkeitsinderung vernachlidssigen zu konnen.

b) Der Pilot schldgt das Ruder um einen Winkel aus, der
groBer ist als der dem beabsichtigten Lastvielfachen ent-
sprechende Ausschlagwinkel; darauf verringert er den Ruder-
ausschlag bis nahe an die Anfangsgrofie (Fig. 2¢).
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Fig. 2 Ruderausschlag-
varianten

Es ist klar, daB die oben beschriebenen Steuervorginge nur
einen schematischen Charakter haben. Sie erlauben jedoch,
einfache mathematische Abhingigkeiten zu formulieren.

Die Steuervorginge der a)-Type, welche Richards (4) «un-
checked manoeuvre» nennt, unterscheiden sich nach dem
Verlauf des anwachsenden Teiles der 44(r)-Kurve. Weil so-
wohl fiir die Fliigel- wie auch Leitwerkbelastung die mittlere
Hohenruderausschlaggeschwindigkeit von entscheidender
Bedeutung ist, konnen wir uns auf die Untersuchung eines
geradlinigen Verlaufes geméB Fig. 2b beschrinken.

Ein Grenzfall der oben betrachteten Steuervorgangstype
ist die Sprungfunktion (Fig. 2a), nach welcher der Ruder-
ausschlag wihrend einer unendlich kleinen Zeitdauer erfolgt.
Dieser Fall hat in der Regeltechnik, also auch in dem hier
untersuchten Problem, eine grundsitzliche Bedeutung.

Die Steuervorginge der b)-Type, die Richards «checked
manoeuvre» nennt, kénnen sich nach dem Verlauf sowohl des
ansteigenden wie auch des abfallenden A6(r)-Kurventeils
unterscheiden. Eine groBe mathematische Vereinfachung
wire durch die Annahme eines sinusoidalen Verlaufes erreicht.

Vor der weiteren Diskussion beider Steuervorgangstypen,
besonders vor der Feststellung, welche von ihnen den wirk-
lichen Flugbedingungen am besten entspricht, werden wir
uns den Fliigel- und Hohenleitwerksbelastungsverlauf in Ab-
hingigkeit vom Steuervorgang klarmachen. Deshalb muf
man die Gleichung (10) lsen und mit Hilfe der erhaltenen
Funktion da(r) aus (12) den dn-Verlauf sowie aus (13) den
Verlauf von 4 PH bestimmen.

4. Der Verlauf des Lastvielfachen und der Kraft am Hohen-
leitwerk

a) Einheitssprungfunktion 45(t)

Die Losung der Gleichung (10) hidngt vom Vorzeichen der
Determinante

Ky? ¥ Ki?

4 : Fir K2 — 98 0
haben die Wurzeln der charakteristischen Gleichung folgende
Werte:

Y= l’,‘Kg - K

ine=fB < iv f=— 41-

und der Verlauf des Anstellwinkels ist
K. /Ko .
da = 7{%[1 — VKa Ifz % sin (vt + w)] (14y &
= Fiir K 1* 0
wotgp = — B ir K2 — <

nehmen die Wurzeln der charakteristischen Gleichung fol-

gende Werte an: o
2
T = 1 ok oo Ks

iio=f+
ie=ptrt )

und der Verlauf des Anstellwinkels ist

Ks [ ! 1 b L2 2 hl\ ]
da = K 1 + e (Aﬂ — Aol )

Ob die Bewegung periodisch oder aperiodisch sein wird, ent-
scheidet das Vorzeichen der Determinante

K,

—4“ s

Jedoch sind das Vorzeichen und der absolute Wert der Deter-

minante fiir ein Segelflugzeug nicht konstant, denn sie hingen
vom AnfangsstabilititsmaB
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ab. Dies geht unmittelbar aus der Tatsache hervor, daB man
die den Beiwert K2 bestimmende Formel (11) mit einer viel
biindigeren Formel

K dC, pv¢ Sla
2™ —Hm 5 75 =T
da 2 m-i%y

ersetzen kann.
é ! Fig. 3 Periodischer una

;'-'g_%_ B aperiodischer Verlauf des
S Lastvielfachen tur die
o ~ Einheitssprungfunktion

des Ruderausschlagwinke
Pt ~6 (1)
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Bei entsprechend kleinem AbfangsstabilititsmaB, das heil}t
bei einer hinteren Schwerpunktlage, wird der Beiwert K2
immer kleiner als

K,*
4
_ dann haben wir es mit einer aperiodischen Bewegung z:
tun. Wenn sich der Schwerpunkt des Segelflugzeuges nach
vorne verschiebt. wichst der Beiwert K- an. die Determi-
nante indert ihr Vorzeichen, und die durch den Hohenruder-
ausschlag hervorgerufene Bewegung nimmt die Gestalt einer
Schwingung an. Falls eine periodische Bewegung stattfindet.
weist der Verlauf des (zum Anstellwinkel proportionalen)
Lastvielfachen gedidmpfte Schwingungen um den stationiren
Wert auf (Fig. 3), wobei der Wert des ersten Maximums ihn
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pedeutend iiberschreiten kann. Den Unterschied kann man
qus der anndhernden Abhéngigkeit

it 1 Anmax
w0 Angtat

oder aus einem Diagramm (Fig. 4a) bestimmen.
Im Falle einer aperiodischen Bewegung strebt das Lastviel-
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fache asymptotisch seinem stationdren Wert zu.
fr2f 3 «F s/ 4/ 1/ 4
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Fig. 4 Diagramme des Beiwertes §,

Der Verlauf der Kraft am Hohenleitwerk entspricht an-
nihernd der Summe der Diagramme von da(t) und 44(¢),
von welchen der erste im MaBstab

\_d dCip S Ly
de ' da 2 m |ng

und der zweite im MaBstab

day

ds

{b) Einheitlicher Ausschlagwinkel mit Schaltzeit At

ausgefiihrt wurde.

Ahnlich wie im friiher untersuchten Fall hiingt die Lésung
der Gleichung (11) vom Vorzeichen der Determinante

K,? 2 K2
K2 — Tab. Fiir Kz——4—>0
erhalten wir eine periodische Bewegung, die durch folgende
zwei Gleichungen bestimmt wird:

fiir t < 4t
Ks|t Ki [ 10 7 )]
Aa_KzlAr v 1 —1—1 sm(\vt-%—rp’ -

LU
_v-dtsm vt} (18)
fiir ¢ > 4t

K3’ ‘ eﬂl [ VE Bt )

Aa—Kzll-r- T l--Te sin (vt + ¢) —

. ] eb(z—m)[Kl : [
— sin vt T msm v(r—-At)+(o]—
—sinv(t — At)]} (19)

" K?
Fir K — — <0
4
erhalten wir eine durch folgende zwei Gleichungen bestimmte

aperiodische Bewegung:

fiir z < 4t

_ K|t ! [Al A2t
285 iy {At oy e e Y o

o
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fiir t > 4t

K3 ! [}'2 Mt Al @-A1)
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Fiir beide Vorzeichen der Determinante
Ke
 JE 37

ist der Verlauf der Bewegung bei t > At dem bei einem pl6tz-
lichen Ruderausschlag sehr dhnlich, und der Wert des statio-
ndren Anstellwinkels ist analog.

Bei periodischer Bewegung ist das Lastvielfachenmaximum
kleiner als bei pltzlichem Ruderausschlag und sinkt mit der
Verldngerung der Zeitdauer 4t. Die Formel fiir ¢o ist viel
komplizierter als die Formel (17). Aus Fig. 4b 1dBt sich der
Wert von & fiir 4¢ = 0,2 sec ermitteln.

Wenn man die Diagramme 4a und 4b vergleicht, kann man
feststellen, daB die Verminderung von o mit dem Anwachsen
von At um so schneller vorgeht, je hoher v ist, wobei sie
praktisch nicht von f abhiingig ist.

Weil der Verlauf von da(f) im ersten Zeitabschnitt fiir den
plétzlichen Ruderausschlag sich von dem fiir linearen Ruder-
ausschlagverlauf unterscheidet, weist auch der Verlauf von
APH(?) groBe Unterschiede auf, und zwar um so mehr, als ja
im Anfangsstadium auch der Verlauf von 44(¢) unterschied-
lich ist.

Wihrend des zweiten Zeitabschnitts, also fiir ¢ > 4¢, ist
der Verlauf von 4PH(¢) in beiden Fillen sehr dhnlich.

¢) Harmonische Funktion 46 = sin wt
Die Losung der Gleichung (10) nimmt die Gestalt

K3 o
[ (Ke — w?) + Ki?w?

da = [sin(wt — ¢1) +

+ Ae® sin (vt + @2) | an, oder

da = % M[sin (wt — ¢1) + AePtsin (vr + cpg)} (22)
2
wo
Kin o
Ko W w
o= =75\ (23)

Jo-FeEr S

(OFY
A und g2 = konstant, aus den Grenzbedingungen 4a(0) = 0
und a’(0) = O errechnete Werte.
Der zweite Bestandteil des in rechteckigen Klammern ein-
geschlossenen Teiles der Gleichung (22) charakterisiert den
Ubergangsverlauf (Einschwingvorgang) und verschwindet
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mit einer von f abhingigen Geschwindigkeit. Nach kurzem
Zeitverlauf bleibt nur der erste Bestandteil iibrig, und der
Anstellwinkel wie auch das Lastvielfache verlaufen sinus-
férmig mit einer Frequenz, die der Frequenz der erregenden
Ruderausschlige gleich ist. Die Amplitude der Sinusoide ist
eine Funktion der Frequenz, und ihr Maximum entspricht
der Frequenz, bei welcher die dynamische Verstirkung M
des Systems ein Maximum erzielt.
Wie aus Fig. 5a hervorgeht, entspricht fiir

K <os

Wn
die Resonanzfrequenz der Frequenz der schnellen a-Schwin-
gung des Segelflugzeuges. Fiir

K

— >0,6

Wn
verschiebt sich das Maximum der dynamischen Verstirkung
niher an die kleineren Erregungsfrequenzen. Der Verlauf der
Kraft am Leitwerk ist annihernd eine Summe zweier Sinus-
oiden, hingt also vom Winkel ¢ ihrer Phasenverschiebung ab.
Mit Riicksicht auf die Tatsache, daB dem positiven Aus-
schlagwinkel 46 ein negativer Segelflugzeuganstellwinkel da
nachfolgt. wird die maximale Amplitude der Leitwerkkraft
dem Winkel »p = 180° entsprechen.

M
a)
&n
b)

Fig. S Dynamische Ver-
stirkung M und Phasen-
verschiebungswinkel ®

L)

wn

Wie es Fig. 5b veranschaulicht, wichst ¢ mit dem An-
wachsen von « und erreicht seinen Maximalwert — 180°,
wenn ¢ = oo ist. Diese Tatsache bestitigt die intuitive Ver-
mutung, daf ein sinusoidaler Hohenruderausschlag eine um
so groBere Hohenleitwerkbelastung hervorruft, je groBer der
Wert von  ist.

Wenn man die drei oben besprochenen Arten brutaler
Ruderbetitigung vom Gesichtspunkt der Hohenruderbela-
stung aus vergleichen will, muB man fiir jede einzelne Art der
Ruderbetitigung den Winkel 40max bestimmen. Weil in allen
drei Fillen das Nichtiiberschreiten des Lastvielfachen be-
grenzend wirkt, mufl man vor allem die Wirksamkeit der ein-
zelnen Ruderbetitigungsweisen vom Gesichtspunkt der er-
langten 4n-Werte aus vergleichen. Um die Frage zu verein-
fachen. werden wir uns nur auf den sprungartigen und sinus-
formigen Ruderausschlag beschrinken. denn ein linearer
Ruderausschlagablauf ruft am Hohenleitwerk immer eine

kleinere Kraft hervor als ein sprungartiger. Wenn man auf
Grund der Diagramme 3 und 5a die maximalen Werte des
Lastvielfachen beim sprungartigen und sinusoidalen, mit der.
selben Amplitude ausgefiihrten Ruderausschlag vergleicht.
kann man feststellen, daB fiir

K

— <06
Wn

die Werte Anmax bei sinusoidaler Erregung mit einer Frequenz
07on=w=11wn

groBer sind. AuBerhalb dieses Bereiches der w-Werte ist die
sinusoidale Erregung weniger wirksam. das heilt, um den
selben Wert 4n zu erlangen, ist ein groBerer sinusoidaler ais
ein sprungartiger Ruderausschlag notig.

Bevor wir zum Vergleich der am Hohenleitwerk auftreten-
den Krifte iibergehen, miissen wir das erste Maximum, das
heiBt das Maximum der negativen Kraft, betrachten. Zweifel-
los ist fiir 0.7 wn = @ = 1,1 wq die am Hohenleitwerk wih-
rend des sprungartigen Ruderausschlags auftretende Kraft
groBer als die bei sinusoidaler Erregung, weil sie einer viel
groBeren Ausschlaggeschwindigkeit entspricht (49/4r = =o).
wobei sich die 40-Werte nicht viel unterscheiden. Fiir
@ < 0,7 oy ist zwar die Amplitude des sinusoidalen Ruder-
ausschlags nicht kleiner als beim sprungartigen Ruderaus-
schlag, aber mit Riicksicht auf die verhiltnismiBig klein2
Ad-Anwachsgeschwindigkeit ist auch die Belastung des Lc..-
werks kleiner als beim sprungartigen Ruderausschlag. Der
sinusoidale Ruderausschlag ist erst fiir wesentlich 1.1 «
iiberschreitende w-Werte maBgebend. Wenn wir zum zweiten.
nidmlich zum positiven Leitwerkskraftmaximum iibergehen.
miissen wir feststellen, daB im Falle eines sprungartigen
Ruderausschlags das Kraftmaximum im Moment, wenn das
Ruder in seine Ausgangslage zuriickkehrt. auftritt. Der Fall
des sinusoidalen Ruderausschlags wird dann maBgebend sein.
wenn in dem Augenblick. in welchem der Anstellwinkel des
Segelflugzeuges seinen maximalen Wert erlangt. das Ruder
um einen positiven Winkel aus seiner relativen Nullpunktlage
ausgeschlagen sein wird. Der Ruderausschlagwinkel wiru
dann positiv sein. wenn die Phasenvorschiebung ¢ grofler a
90° sein wird ; wie aus Fig. 5b hervorgeht. ist diese Bedingur -
fiir @ = oy erfiillt.

In den das zweite Maximum der Hohenleitwerkskraft be-
treffenden Erwiigungen wurde der EinfluB des Ubergangs-
verlaufs (des Einschwingvorgangs) beim sinusoidalen Ruder-
ausschlag vernachlissigt, weil er in dem Moment. in welchem
der maximale Anstellwinkel erreicht wird. gewdhnlich schon
sehr klein ist. :

5. Berechnungsbeispiel

Um Zahlen, welche die frither beschriebenen drei brutaien
Ruderbetitigungsvorginge charakterisieren. zu erlangen.
wurden die Verldufe dn(r) und 4PH(r) fir das einsitzig:
Hochleistungssegelflugzeug «Zefir» berechnet. Die zwel :°
Frage kommenden extremen Schwerpunktlagen sind: -
vordere Schwerpunktlage (Xsplv = 26.2°, und die hinter-
Schwerpunktlage (Xsp)y = 38.4°..

Technische Daten:

Q=2375kg S=14m la=087Tm [y =192m-
[y=41lm Sy=15m? dC: _ 535 % _ 14
da da



dCay
daH

dCiia
do

= 3,5

= 2,44 Angy = 4,5

vordere Schwerpunktlage | hintere Schwerpunktlage

dem 023
T ==h, —-0,12
dCmFl
=03 0,8
da

Die Berechnungen wurden fiir die Hochstgeschwindigkeit
ausgefiihrt.

¥V = 220 km/h = 61 m/sec g = 233 kg/m?
Die Beiwerte der Gleichung (10):
Ki=915 Ky=85 Ky=—415 Kpu=065

Das Anwachsen des Lastvielfachen: 4n = 46,6 da
Der Kraftzuwachs am Hdohenleitwerk:
APH = 1224 (1,36 da + 0,077 a’ + 0,7 49)

Zum Vergleich wurden in Fig. 6 Diagramme von 4n(r)
und APH(r) fiir verschiedene Ruderausschlagverliufe dar-
gestellt.

o
nl— 22 a4 - a9 . 4 i
& 74 i T
B |
————— Plétzlicher Ruderausschlag, vorderer Schwerpunkt

—— —— —— Plbtzlicher Ruderausschlag, hinterer Schwerpunkt
——————— Linearer Ruderausschlag, vorderer Schwerpunkt

Sinusformiger Ruderausschlag, ® = 9,2, vorderer Schwerpunkt
Sinusfdrmiger Ruderausschlag, o = 6,0, vorderer Schwerpunkt

Fig. 6 .m0

Diagramme der wihrend brutaler Ruderbetitigung am Segelflugzeug «ZEFIR» auftreten-
den An-und £ Py-Werte, V = 220km/h

6. Flugmessungen

Um den wirklichen Verlauf der Hohenruderausschlidge wéh-
rend brutaler Ruderbetitigung festzustellen, wurden auf
einem zweisitzigen Leistungssegelflugzeug «Bocian» Flug-
messungen durchgefiihrt. Im Segelflugzeug wurde an der
Hohenruderachse ein Ausschlagschreiber befestigt, und in

der Nihe des Schwerpunktes des Segelflugzeuges wurde ein
Beschleunigungsschreiber und ein giroskopischer Neigungs-
Winkelgeschwindigkeitsschreiber angebracht.

An der Geritetafel wurde eine elektrische, die geschriebenen
Diagramme synchronisierende Uhr und ein den Piloten iiber
das Lastvielfache informierender Beschleunigungsmesser
angebracht.

Das Untersuchungsprogramm umfaBte die Ausfiihrung
normaler Beschleunigungen im geraden Fluge mittels brutaler
Ruderbetitigung im Geschwindigkeitsbereich iiber 2 vmin,
das heiBt iiber 120 km/h, wobei das zulédssige Lastvielfache
nicht iiberschritten werden durfte. Der Pilot fiihrte seine
Aufgabe in der Weise aus, daB er den Kniippel mdglichst
schnell und stufenlos mit einer Hand bewegte. Die typischen
Ruderausschlagdiagramme 44(r) und die ihnen entsprechen-
den Verlidufe von 4n(¢) sind in Fig. 7 dargestellt.

R e e et
0 \\ 22 o l \J’L

) | / e g i ¢ ekl
e 2 i

e e -i\ =

a6 \// AN
N A
=8l kmjh |
" : oy Aonh:

{ 1 tpek)

Fig. 7 MeBergebnisse brutaler Ruder-
betitigung am Segelflugzeug «BoCian»

Beachtenswert ist, daB bei allen Messungen der durch den
Piloten verursachte Ruderausschlag einen dem linearen &hn-
lichen Verlauf aufweist. In der Endphase ist die Ausschlag-
geschwindigkeit nicht mehr konstant und fillt schnell ab, was
durch die Aufmerksamkeit des Piloten, der das zuldssige
Lastvielfache nicht iiberschreiten durfte, verursacht wurde.
Der reelle Ruderausschlag kann also entweder linear oder
sinusoidal angendhert werden.

Wie aus den MeBergebnissen hervorgeht, fillt die Ruder-
ausschlaggeschwindigkeit

40

At
mit zunehmender Fluggeschwindigkeit. Weil sich aber auch
der Ruderausschlagwinkel verringert, dndert sich die Zeit 41
in den einzelnen Messungen nur sehr wenig. Fiir das Segel-
flugzeug «Bocian» kann man annehmen. das der kleinste
Wert von At ungefihr 0,3 sec betrigt.

Man muB betonen, daB die durchgefiihrten Messungen
einen einleitenden Charakter haben und vorldufig nur ein
Segelflugzeug betreffen, das einen verhiltnisméBig hohen
Kniippelkraftgradienten beziiglich der Beschleunigung besitzt.
AuBerdem wurde nur die a-Variante der brutalen Ruder-
betitigung — «unchecked manoeuvre» (Fig. 2b) — untersucht.

Im nichsten Programm wird am Segelflugzeug « Bocian»
die b-Variante — «checked manoeuvre» (Fig. 2c) — unter-
sucht. Spiter sollen dhnliche Untersuchungen an einigen
andern Segelflugzeugen durchgefiihrt werden.
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7. Folgerungen

Die Berechnungen der Belastungen des Hohenleitwerks eines
Segelflugzeuges wihrend brutaler Ruderbetitigung im Be-
reich des zuldssigen Lastvielfachen hingt vom angenomme-
nen Zeitverlauf des Hohenruderausschlags ab, wobei die
mittlere Ruderausschlaggeschwindigkeit die Hauptrolle spielt.
Weil diese Geschwindigkeit nicht unendlich groB sein kann,
ist die wirkliche Leitwerkbelastung immer kleiner als jene,
die dem sprungartigen Ruderausschlag (4t = 0) entspricht.

Verschiedene Ruderausschlagverldufe wihrend brutaler
Ruderbetitigung kann man fiir Berechnungszwecke an einen
linearen oder sinusoidalen Verlauf approximieren.

Diese Behauptung wurde durch MeBergebnisse bei Flug-
versuchen bestitigt. Obwohl die bisherigen knappen Mes-
sungen es nicht gestatten, die kiirzeste Schaltzeit des linearen
Ruderausschlags wie auch die groBte Geschwindigkeit w des
sinusoidalen Ruderausschlags zu bestimmen, kann man
durch Vergleich der bei linearem, sinusoidalem wie auch
sprungartigem Ruderausschlag auftretenden Hohenleitwerks-
belastungen feststellen, daB die Annahme eines linearen
Ruderausschlags mit entsprechend kurzer Schaltzeit At sehr
wahrscheinlich den Fall eines sinusoidalen Ruderausschlags
vollig vertreten wiirde.

Dies betrifft sowohl das negative wie auch das positive
Maximum. Es scheint, daB die Annahme des sprungartigen
Ruderausschlags (4t = 0) als Grundlage der Berechnungen,
wenn auch in Ausnahmefillen gerechtfertigt, zu unndétig
starken Konstruktionen fiihren wiirde.

Auf Grund des oben Gesagten fiihrt die Frage der Berech-
nung der maBgebenden Belastung des Hohenleitwerks wih-
rend brutaler Ruderbetitigung zur Bestimmung des Kleinst-
wertes von At oder des Hochstwertes
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Man soll dabei seine Aufmerksamkeit darauf richten, daf
fiir verschiedene Segelflugzeugtypen diese Werte verschieden
sein konnen, was eventuell in den Bauvorschriften fiir Segel-
flugzeuge seinen Niederschlag finden solite. Trotzdem fiir die
Bestimmung der groBten Ruderausschlaggeschwindigkeit
weitere Flugmessungen notig sein werden, kann man vermu-
ten, daB die Schaltzeit 4¢ die Dauer von 0,1 = 0,2 sec haben
wird. Die Annahme eines konstanten Ar-Wertes anstatt
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ist dadurch begriindet, dafl grofBe A4J-Werte kleinen Flug-
geschwindigkeiten entsprechen - dann ist die Ruderaus-
schlaggeschwindigkeit groB, wihrend bei groBen Flugge-
schwindigkeiten das Verhiltnis

40
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entsprechend kleiner ist. In beiden Fillen sind die
46
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verschieden, jedoch liegen die Schaltzeiten 4t einander nahe.
Diese Erwigungen betreffen auch die schnelle Riickkehr des
Ruders in die Ausgangslage, wobei man zwecks Vereinfachung
die Riickkehrzeit gleich der Schaltzeit annehmen kann.

Wenn man zur Berechnung der Belastungen des Hohen-
leitwerks des Segelflugzeuges wihrend brutaler Ruderbetiti-
gung das Ruderausschlagschema nach Fig. 2b annimmt, die
kiirzeste Schaltzeit At voraussetzt, und aus der Bedingung
den zuldissigen, nicht zu iiberschreitenden n-Wert berechnet,
bekommt man ein positives und ein negatives Maximum der
aerodynamischen Kraft. Der nichste Schritt fiihrt zur Be-
rechnung der Trigheitskréfte, da gleichzeitig mit dem aero-
dynamischen Kraftmaximum lineare Beschleunigungen n-g
und Winkelbeschleunigungen 3" auftreten. Die Bestimmung
der linearen Beschleunigungen wurde in den vorigen Teilen
ausfiihrlich besprochen und fordert keine weitere Erldute-
rung. Zur Berechnung der Winkelbeschleunigungen werden
wir die Beziehung (9) beniitzen:

-Werte

Wie schon frither gesagt, wire es zweckmiBig, weitere
Arbeiten in der Richtung der experimentellen Feststellungder
kiirzesten Schaltzeiten At fiir verschiedene Segelflugzeuge zu
filhren, wobei die 4t-Werte auch den Fall des sinusoidalen
Ruderausschlags erfassen sollten. Die Untersuchungsresultate
werden es erlauben, entsprechende Bedingungen fiir die
Segelflugzeugbauvorschriften zu bearbeiten. Es scheint auch
duBerst zweckmiBig zu sein, in dhnlicher Weise die bei bru-
taler Seiten- und Querruderbetitigung auftretenden Vorgidnge
zu untersuchen.
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