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Da der Mensch unféahig ist, selbst zu
fliegen, muss er dazu einen Apparat
verwenden. Wenn wir also unsere Idee
des Fliegens durchsetzen wollen, so
kénnen wir das nur mittels Flugzeugs
tun. Und wenn die Luft, in der wir flie-
gen, eine Wirkung auf uns ausubt, so
geschieht dieses ebenso mittels Flug-
zeugs. Also sieht das einfachste rege-
lungstechnische System fiir den Men-
schenflug so aus, wie das Figur 1
zeigt.
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Fig. 1

Die Prozesse in diesem System haben
nur zwei mégliche Ausgangspunkte.
Die méglichen Variationen sind folgen-
de:

1. Der Prozess geht von der Luft aus.
In diesem Fall spricht man von «Sté-
rung».

2. Der Prozess geht vom Piloten aus.
In diesem Fall spricht man von
«Steuerung».

Im Segelflug haben diese Verhéltnisse
eine gréssere Bedeutung als im Ubri-
gen Flugwesen. Fiir den Segelflieger
ist es eine ewige Forderung, sich der
Umgebung anzupassen. Der Bewe-
gungszustand der Segelflugzeuge an-
dert sich fortwéhrend. Der Motorflug
stellt nur bei dem Kunstflug ahnliche
Forderungen, aber eine Kunstflug-
tibung dauert hochstens eine halbe
Stunde, der Segelflieger fliegt aber
fiinf, sechs oder noch mehr Stunden
ohne Unterbrechung. Wir miissen also
unsere Segelflugzeuge so auslegen,
dass diese den Wiinschen des Piloten
auf bestmdgliche Art dienen kénnen,
so dass die Anstrengung des Piloten
gering sei.

In diesen Ausfiihrungen ist es nicht
méglich, das System der Flugeigen-
schaften komplett darzulegen. Unser
Ziel war nur, einige Flugeigenschaften
zu untersuchen, welche relativ leicht
zu behandeln und zu messen sind.
Diese Flugeigenschaftsparameter han-
gen mit den symmetrischen Fluglagen
der Segelflugzeuge zusammen. Wir be-
handeln auch nicht die instationéren
Lagen.
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Hier werden folgende Flugeigenschaf-
ten diskutiert:
1. Langsstabilitat
2. Steuerlage der Knippel
3. Steuerkraft am Kniippel.

Betrachten wir die erste Eigenschaft.
Die Ermittlung der Langsstabilitat
durch Rechnen oder Messen ist allge-
mein bekannt. Da diese hier haufiger
vorkommen wird, fassen wir in Kiirze
die Theorie.

Im vorigen Schema (Figur 1) ist diese
Eigenschaft bezeichnend fiir die Bezie-
hung zwischen dem Flugzeug und der
Luft. Es gibt eine Langsstabilitat mit
gehaltenem und eine mit losgelasse-
nem Steuer. Welche giiltig ist, hangt
von der Piloteneinwirkung ab. Der er-
ste Fall ist leichter zu behandeln und
Zu messen.

Wenn wir die Bewegung des Flugzeu-
ges unmittelbar nach der Stérung oder
der Steuerung untersuchen, kdnnen
wir zwei wichtige Félle unterscheiden:
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1. Das Flugzeug setzt nach der Sté-
rung (Steuerung) die begonnene Be-
wegung fort. In diesem Fall wird das
Flugzeug als statisch instabil bezeich-
net.

2. Das Flugzeug will nach der Stérung
(Steuerung) in seinen Gleichgewichts-
zustand zurlickkehren. In diesem Fall
wird das Flugzeug als statisch stabil
bezeichnet.

Natiirlich gibt es zwischen diesen zwei
Stabilitdtszustdnden einen dritten, den
indifferenten Zustand. Jedoch hat die-
ser nur aus mathematischer Sicht eine
Bedeutung.

Wenn wir jetzt die Flugzeugbewegun-
gen nach dem ersten Augenblick dis-
kutieren, so kdnnen wir den zweiten
Fall nach drei weiteren Maglichkeiten
unterteilen.

a) Das Flugzeug kehrt mit einer aperi-
odischen Bewegung in seinen Gleich-
gewichtszustand zuriick.

b) Das Flugzeug kehrt mit einer peri-
odischen gedampften Schwingung in
seinen Gleichgewichtszustand zurlick.
c) Die Bewegung des Flugzeugs ist ei-
ne ungedampfte periodische Schwin-
gung mit wachsenden Amplituden.
Die Félle a und b sind als dynamisch
stabil, der Fall ¢ als dynamisch insta-
bil bezeichnet.

Fig. 3
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Die wichtigste Frage flr uns ist, ob
das Flugzeug statisch stabil oder in-
stabil ist. Die statisch instabilen Flug-
zeuge sind lebensgeféhrlich, wie das
viele Katastrophen gezeigt haben. In
diese Kategorie gehéren meistens die
trudelgeféhrlichen Flugzeuge.

Die Ermittlung der statischen Stabilitat
ist im allgemeinen bekannt. Wir teilen
hier nur die Endresultate mit. lhre
Grosse hangt nicht nur von den geo-
metrischen Daten des Flugzeugs, son-
dern auch von der Schwerpunktlage
ab. Es gibt einen sogenannten hinte-
ren Neutralpunkt. Liegt der Schwer-
punkt hinter diesem, so ist das Flug-
zeug statisch instabil; liegt er vor die-
sem, ist es statisch stabil. Die Grosse
der Stabilitat kénnen wir aus der Di-
stanz Schwerpunkt—Neutralpunkt er-
mitteln.
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Bei gehaltenem Kniippel kann man
den Neutralpunkt aus der Gleichung 2
errechnen,

e dm( o2 V- K
)

wo Xy die Distanz zwischen dem Neu-
tralpunkt und dem aerodynamischen
Zentrum des Fllgels ist.

Bei losgelassenem Kniippel riickt der
Neutralpunkt vor.

S Gty (RS-t AT

Der Vollstandigkeit wegen untersuchen
wir in Kurze auch die dynamische
Langsstabilitat. Das Segelflugzeug ist
ein Schwingungssystem, in welchem
die Dampfung mit der Schwingungsge-
schwindigkeit linear wéchst. Die Diffe-
rentialgleichung fiir ein solches Sy-
stem:

mx +dx +¢cx =2 O [4]

Die im vorigen beschriebenen Bewe-
gungszustande sind laut der Losung
der charakteristischen Gleichung fol-
gende:

mN+dAN+c=Q [5]

1. Wenn 11 und 42 reelle Zahlen

sind und 41 > 0 ist, dann ist das Sy-
stem statisch instabil.

2. a) Wenn 11 und 22 reelle Zah-

len und 41 << 0, 12 << 0 sind, dann ist
das System statisch stabil mit aperi-
odischer Dampfung.

b) Wenn 11 und 22 konjugierte kom-
plexe Zahlen 1, =a * fiund a <0
sind, dann ist das System auch dyna-
misch stabil.

¢) Wenn 1 und 42 konjugierte kom-
plexe Zahlen sind und « > 0 ist, dann
ist das System dynamisch instabil.
Jetzt untersuchen wir die Lage des
Hdéhensteuers. Bei der Diskussion ver-
nachléssigen wir die Widerstandskréaf-
te. Die Gleichung fiir das Momenten-
gleichgewicht nach Schwerpunkt:
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Wir bilden jetzt den partiellen Differen-
tialquotienten nach C,:
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aus den Gleichungen 1 und 2:

-] ka G _ X
L19% .L;.-x(..ﬁ)l,"v"-kr -‘1‘ [11]

Aus diesem:

R (B ER AT C %) [11a]

Das setzen wir in die Gleichung 10
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Da der Pilot nicht unmittelbar mit dem

Ruder in Verbindung ist, ist es zweck-

massig, einen anderen Differentialquo-
tienten einzuleiten:
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wo ky die Bewegung am Kniippelende
ist.

Wenn die Auslegung des Héhenruders
nicht die gewdhnliche, sondern ein



Pendelruder mit Anti-Flettner ist, so
sind diese Gleichungen folgende:
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dky/0C, nennen wir Steuerlagegra-
dient erster Ordnung. Dieser ist sehr
wichtig bei dem Steuerungstest eines
Segelflugzeuges. Dieser Differential-
quotient hangt von der Stabilitat linear
ab. Wenn die Schwerpunktlage des
Flugzeuges sich andert, so wird sich
auch dieser Wert andern. Wenn wir so
ein Kennzeichen bekommen wollen,
welches nur von den geometrischen
Daten des Flugzeuges abhangt, so
missen wir den Steuerlagegradienten
zweiter Ordnung bilden.
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Der Einfachheit halber flihren wir eini-
ge Bezeichnungen ein:
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Im folgenden diskutieren wir die Kréafte
der Héhenrudersteuerung. Das Mo-
ment des Hohenruders an seiner Ach-
se ist
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Schreiben wir dieses zuriick in Glei-
chung 16:
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Der Pilot empfindet das Rudermoment
natirlich nicht, deswegen leiten wir
zweckmassigerweise folgendes ein:
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Wenn wir diese Steuerkraftgradienten
erster Ordnung untersuchen, so kdn-
nen wir sehen, dass diese neben den
geometrischen Massen auch noch vom
Gewicht des Flugzeuges abhéangen.
Die Auslegungs- und die messtechni-
schen Probleme sind leichter zu be-
handeln, wenn wir die Steuerkraftgra-

dienten zweiter Ordnung einleiten:
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Wenn das Hohenruder nicht konventio-
neller Auslegung, sondern ein Pendel-
ruder mit Anti-Flettner ist, so sehen
diese Gleichungen folgendermassen
aus:
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Nach dieser kurzen Uebersicht tiber
die rechnerische Ermittlung einiger
Flugeigenschaften untersuchen wir de-
ren Messung. Die erste Frage ist: Was
sollen wir messen?

Vorerst lassen wir solche Parameter
ausser acht, welche sich wahrend des
Fluges nicht &ndern. Im Flug &ndern
sich:

1. die Steuerlage des Héhenruders

2. die Steuerkraft am Kntlippel

3. der Auftriebsbeiwert.

Ausserdem kénnen sich noch &ndern
4. das Gewicht des Flugzeuges

5. die Schwerpunktlage des Flugzeu-
ges.

Betrachten wir zuerst die Steuerlage
und die mit dieser zusammenhéangen-
den Messungen. Nach dem Messen
der Steuerlage und des C, kénnen wir
bei genligender Punktzahl den Steuer-
lagegradienten erster Ordnung bestim-
men. Nachdem wir diese in mehreren
Schwerpunktlagen gemessen haben,
ist es méglich, aus der Funktion den
hinteren Neutralpunkt bei gehaltenem
Steuer und aus diesem die Langsstabi-
litat zu bestimmen.

Bei Steuerkraftmessungen wird erst
der Steuerkraftgradient zweiter Ord-
nung bestimmt und aus diesem der
Steuerkraftgradient erster Ordnung zu-
rickerrechnet.

Die Messungen koénnen in vier Grup-
pen eingeteilt werden. Die erste Grup-
pe enthélt die unveranderbaren Daten
des Flugzeugs. Diese messen wir am
Boden. Es sind folgende:

1. geometrische Daten

2. Ermittlung der Funktion ky

3. Elastizitat der Steuerung.

In die zweite Gruppe gehéren die Da-
ten, die sich nur zwischen zwei Starts
andern:

4. Gewicht des Flugzeugs

5. Schwerpunktlage des Flugzeugs.

Fig. 4

Fig. 5

Die dritte Gruppe enthélt nur eine
Messung:

6. die Eichung des Geschwindigkeits-
messsystems.

In die vierte Gruppe kommen die Flug-
messungen. Es wird folgendes be-
stimmt:

7. Steuerlage des Kniippels

8. Steuerkraft am Knippelende

9. indizierte Geschwindigkeit.

Flr die Messungen des Punktes 1 ver-
wendeten wir nur ein Messband und
ein Lot.

Unter Punkt 2 wurde die Steuerlage
mit einer Methode gemessen, die unter
Punkt 7 beschrieben wird. Der Ruder-
ausschlag wurde mit einem hangenden
Winkel gemessen.

Unter Punkt 3 massen wir die Steuerla-
ge und die Steuerkrafte bei fixiertem
Ruder. Die Messmethoden waren die-
selben, die wir unter Punkt 7 und 8
verwendeten.

Bei Messung der Punkte 4 und 5 hang-
ten wir die Flugzeuge an zwei Punkten
auf, um so die Krafte durch zwei sehr
genaue laboratorische Zugkraftmesser
zu ermitteln. Aus diesen bestimmten
wir die Gewichte und die Schwer-
punktlagen. Wir machten noch mehre-
re Kontrollmessungen mit zwei Waa-

{ gen und ermittelten die Schwerpunkt-

lagen mittels Pendelverfahrens.

Die Eichung des Geschwindigkeits-
messsystems wurde zweifach ausge-
fihrt, beziehungsweise wir verwende-

~ ten bei der Standard-Mucha Werkan-

gaben. Die eine Methode (bei der
Gobé) war die Eichung des statischen
Druckmesssystems mittels einer
Schleppsonde. Mit der anderen Metho-
de, welche wir bei der Pilis verwende-
ten, bestimmten wir die Fehler nicht
unmittelbar. Erst eichten wir das Ge-
schwindigkeitsmesssystem des

. Schleppflugzeuges PO-2 iiber eine

Messstrecke mit Stoppuhr und Radio-
telefon. Dann schleppten wir die Flug-
zeuge mit einem 100 m langen Seil,
und inzwischen verglichen wir die in-
dizierten Geschwindigkeiten.

Fig. 6

Fir die Messung des Punktes 7 entwik-
kelten wir ein elektrisches Mess-
system. Mit der Steuerung wurde ein ge-
naues Potentiometer gekoppelf, und

wir massen den Widerstand in einer
Wheatstone-Briicke. Zwecks Genauig-

Fig. 7




Fig. 8

keit wurde die Messskala auf zwei An-
zeigegerite verteilt. Die eine zeigte
die Ausschlage in Druckrichtung, die
andere in Zugrichtung.

Die Messung des Punktes 8 wurde
ahnlich der des Punktes 7 ausgefiihrt.
Hier bauten wir einen Corex-Hand-
kraftmesser um, und seine Ausschlage
wurden mit einem ahnlichen elektri-
schen Verfahren gemessen.

Fiir die Geschwindigkeitsmessung ver-
wendeten wir einen normalen PZL-Ge-
schwindigkeitsmesser, eichten ihn
aber in ausgebautem Zustand.

Die Messungen eines jeden Flugzeug-
zustandes wurden auf je einem Aus-
wertepapier gesammelt, und nachher
rechneten wir die genauen Zahlenwer-
te aus. Die verwendeten Daten betra-
fen

1. Gewicht

2. Schwerpunktlage

3. Steuerlage des Héhenruders

4. Steuerkrafte am Hohenruder

5. C;.

Betrachten wir, wie man die Ergebnis-
se aus diesen bekommen kann.

Erst tragen wir die Steuerlage als
Funktion von C, auf. Hier figuriert die
Schwerpunktlage als Parameter.
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Aus diesen Funktionen kann man den
hinteren Neutralpunkt ermitteln.

Dann kontrollierten wir die Ergebnisse,
indem wir aus der Funktionsreihe
dy(C,) die Steuerlagegradienten er-
ster Ordnung ermittelten und sie als
Funktion der Langsstabilitét Gbertru-
gen. Dieses Verfahren gab uns eine
Méglichkeit des Ausgleichens der
Messfehler.

Dadurch, dass wir die Werte P;/G als
Funktion der 1/C, darsteliten, konnten
wir aus dieser die Steuerkraftgradien-
ten zweiter Ordnung bestimmen, und
danach war es moglich, die Steuer-
kraftgradienten erster Ordnung als
Funktion des Gewichtes zu ermittein.
Endlich miissen wir e¢in paar Worte
iber die verwendeten Segelflugzeuge
sagen.

Die R-08d Pilis ist ein veraltetes
Uebungsflugzeug in Holzbauweise. Der
Prototyp flog im Jahre 1938. Nur einige
Exemplare existieren noch. Das Bau-
jahr unseres Flugzeuges war 1955. Da-
ten und Dreisichtenbild siehe Figur 11.
Die R-26s ist ein zweisitziges Ganzme-
tall-Schul- und -Uebungsflugzeug. In
Ungarn wird es als Ein- und Zweisitzer
geflogen. Wir verwendeten es fiir den
ersten Streckenflug. Der Prototyp flog
im Jahre 1962. Figur 12 zeigt Dreisich-
tenbild und Daten.

Die SzD-22 Standard-Mucha ist allge-

mein bekannt. Die Daten zeigt Figur 13.

Fig. 11
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1
Diskutieren wir die erhaltenen Werte.
Betrachten wir zuerst die Langsstabili-
tat mit gehaltenem Steuer. In den Fi-
guren 14, 15, 16 und 17 stellen wir die-
se als Funktion der Pilotensitzbela-
stung dar.
Aeusserungen der Piloten stiitzen un-
sere Behauptung, dass die Stabilitat
ungenugend ist, falls
(—8m2/6C,) < 0,08—0,1. Es ergab sich
keine unangenehm grosse Langsstabi-
litat.
Betrachten wir weiterhin den Steuerla-
gegradienten erster Ordnung (Figuren
18, 19, 20 und 21):
Der zu empfehlende Wert flr den Steu-
erlagegradienten erster Ordnung liegt
tber 40 mm. Dementsprechend war Pi-
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lis eindeutig schlecht, Gobé annehm-
bar und Mucha gut. Bei den Steuer-
kraftgradienten war die Reihenfolge
dieselbe. Die Steuerkraftgradienten er-
ster Ordnung als Funktionen des Flug-
gewichts sind in Figur 22 dargestelit.
Wir méchten noch ein paar Worte lber
die Messerfahrungen sagen.

Die grdssten Probleme traten immer
bei den Kraftmessungen auf. Die
Schwerpunktlage ist zum Beispiel viel
genauer durch das Pendelverfahren
als durch Gewichtmessung zu ermit-
teln.

Zum Eichen des Geschwindigkeits-
messsystems ist das Verwenden einer
Schleppsonde zu empfehlen.
Schliesslich méchten wir Gber eine
sehr interessante Beobachtung berich-
ten. Beim Messen der Pilis stellten wir
eine extreme vordere Schwerpunktlage
her. Vor die Flsse des Piloten legten
wir 15 kp Sand. Seiten- und Richtungs-
stabilitat des Flugzeuges wurden so
gut, dass der Testpilot, Dipl.-Ing. Pal
Szereday, sie als ausgezeichnet beur-
teilte. Normalerweise hat die Pilis
schlechte Seiten- und Richtungsstabili-
tatseigenschaften. Leider hatten wir
nicht die Méglichkeit, diese Erschei-
nung weiter zu untersuchen und ihre
Ursachen zu ermitteln.
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Fig. 22
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Anti-Flettner-Ausschlag
Héhenruderausschlag

bei C, =0

mz(sz+T) =

k

kT =

b1 =

b2 =
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Einbauwinkel d. Hohenleitw.
Kniippelbewegung

dC,

da
dCyM

daM
Auftriebsbeiwert am Fllgel
Auftriebsbeiwert am Hohen-
leitwerk
Momentenbeiwert des
Hohenleitwerks bei éy = 0
Momentenbeiwert des
Hdéhenruders

Mz(az+T)
qFhy

Beiwert fiir Ermittiung des
Abwinds beim Hohenleitwerk

dm,p

dc,
A

dau
dCpx

dy

Dr.-Ing. Elemér Récz: Flugmechanik.

Dr.-Ing. Elemér Racz: Erganzungen zu Flugmechanik.

Vedrov-Tajc: Flugzeuguntersuchung.

Dr.-Ing. W. Lehmann: Ein Beitrag zu den Flu\?-
eigenschaften der Segelflugzeuge (OSTIV-Vortrag).

M. Rade, P. Weishaupt und
eigenschaftsprifun
flugzeugen im OST

H. Zacher: Flug-
von 7 doppelsitzigen Segel-
-Kurs Varese 1963

(FFM-Bericht Nr. 62).




