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Vbrtrag am 8. OSTIV-Kongref, Koln, Deutschland, Juni 1960

Es wurden statische Lingsstabilititsmessungen an acht ver-
schiedenen Segelflugzeugtypen durchgefiihrt, um die opti-
malen Werte und relative Wichtigkeit der statischen Lings-
stabilitit (das heiBt Schwerpunktlage) sowie den Gradienten
von Hohensteuerweg und Hohensteuerkraft zu ermitteln.

Um die Flugeigenschaften der betreffenden Flugzeug-
muster objektiv beurteilen zu koénnen, wurde vorher unter
erfahrenen Segelfliegern eine Meinungserforschung vorge-
nommen. Die prozentuale Verteilung der giinstigen und un-
giinstigen Stimmen wurde als Funktion der gemessenen
Werte von
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aufgetragen. Dieses Verfahren erlaubte es, die Korrelation
zwischen den gemessenen Stabilitéits- und Steuerkraftwerten
und dem Ausgang der Meinungserforschung ziemlich gut zu
erkennen. Dadurch wurden Angaben iiber die zu erstreben-
den Werte fiir diese Eigenschaften bei Schul-, Ubungs- und
Leistungssegelflugzeugen moglich.

Bei kleinen Lastvielfachen (n — 1) ist es mdglich, aus dem
- von statischen MeBwerten abgeleiteten —
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-Diagramm auch Schliisse aufeinige dynamische Eigenschaften
zu ziehen.

Nebenbei wurde auch die maximal zuldssige GroBe der
Reibungskraft in Héhen- und Quersteuer untersucht. Die
Reibungseinfliisse in den Hohensteuern waren groBtenteils
normal; bei den Quersteuern aber wiren noch einige Ver-
besserungen in dieser Hinsicht sehr wiinschenswert.

Die Arbeiten wurden im Rahmen eines akademischen
Forschungsprogrammes am Lehrstuhl fiir Flugwissenschaften
der Technischen Universitit zu Budapest unter der Fiihrung
von Professor Elemér Racz durchgefiihrt.

1. Einleitung

Es wire wohl iiberfliissig, unter erfahrenen Segelfliegern iiber
die Bedeutung der Stabilitit, der Steuerbarkeit, richtiger
Steuerkrifte usw. zu sprechen. Wenn es aber darauf an-
kommt, wie diese guten Flugeigenschaften zu erreichen sind,
gehen die Meinungen schon auseinander, und fiir die Voraus-
berechnung der Flugeigenschaften von Segelflugzeugen findet
der Konstrukteur nur wenige zahlenméBige Unterlagen.
Von Piloten bekommt man oft zu horen, daB dieses Pro-
blem eigentlich gar nicht schwierig zu 16sen sei: Ein Flugzeug
mit guten Flugeigenschaften sei ndmlich eines, das leicht und
angenehm zu fliegen ist. Diese Definition trifft in gewisser
Hinsicht das Wesentliche, niamlich, daB bei der Beurteilung
der Flugeigenschaften letzten Endes der Flugzeugfiihrer maB-
gebend ist; und doch kénnen wir dieser Meinung nicht ganz
zustimmen, denn es gibt vielleicht kein — wenn nicht ganz
unheilbar flugunfihiges - Flugzeug, das von sidmtlichen
Piloten gleich beurteilt wird. Wenn wir also den einzelnen

Flugzeugfiihrer fragen, bekommen wir immer eine mehr oder
weniger subjektive Meinung, die fiir die Auffindung allgemein-
giiltiger Zusammenhinge nicht immer die richtige sein mag.

Als an der Technischen Universitit in Budapest mit einem
Programm fiir Flugeigenschaftsmessungen an Segelflugzeugen
begonnen wurde, wollten wir diesen Umstand beriicksich-
tigen und veranstalteten vorher eine Meinungserforschung
unter erfahrenen Segelfliegern (siehe [5]). Danach wurde als
erste Teilaufgabe die Messung der statischen Lingsstabilitat
gewihlt. Wir waren ndmlich der Meinung, daB selbst auf
diesem altbekannten Gebiet noch einiges zu kldren ist, und
dabei konnten wir bei diesen verhiltnismiBig leicht durch-
fiilhrbaren Messungen wertvolle Erfahrungen sammeln. Es
ergab sich sozusagen von selbst, daB wir dieses Programm
auch mit der Untersuchung der Reibung im Hoéhen- und
Quersteuer verkniipften.

2. Bezeichnungen

cy Auftriebsbeiwert
g = 9,81 m/sec? Erdbeschleunigung
Linge der Profilsehne

mittlere aerodynamische Tiefe des Fliigels

i= L;— mm/° Hohensteuer-Ubersetzung, das heiSt der
fiir 1° Hohensteuerausschlag notige Steuer-
weg

k mm Hohensteuerweg (gemessen an der Mitte
des Griffes am Kniippel)

M dimensionsloser Momentenbeiwert bezo-

e = GFha gen auf Achse z

Mes = '93";' 1° Hohensteuer-Wirksamkeit

n Lastvielfaches

q= % V2  kg/m? Staudruck

s m Spannweite

Xs m Schwerpunktlage (gemessen in horizontaler
Richtung vom A.C.)

XN m neutrale Schwerpunktlage

A, Ax Konstanten

B, B1 Konstanten

F m?2 Grundfldche des Fliigels

G kg Fluggewicht (ohne Index: mittleres Flug-
gewicht)

—g,— kg/m? Flichenbelastung

M, mkg Moment auf Achse z

P kg Steuerkraft (gemessen an der Mitte des
Steuerkniippelgriffes)

Pm, kg Hohensteuerkraft bei stehendem Flugzeug,
Kniippel in Mittelstellung, den EinfluB der
Reibung nicht eingerechnet

PM kg PM — PM, bei ?l— =0 (cy=00)

%

(aus den gemessenen Werten extrapoliert)

4P kg Reibung (gemessen an der Mitte des Steuer-

kniippelgriffes)



V m/sec, km/h Fluggeschwindigkeit
) ¢ Hohenruderausschlag
3 Zeichen der partialen Differenzierung
kg - sec? ;
p 5 Luftdichte
m
Indices:
f  mit festem Ruder M  Hohensteuer
1 mit losem Ruder 0 bei ¢y =0, oder am Boden
max maximal 0,3 beicy=03
min minimal 0,7 beicy=0,7

C  Quersteuer

Koordinatensystem:

Der Ursprung liegt im A.C.-Punkt des Fliigels. Die x-Achse zeigt in
Flugrichtung nach vorn, die y-Achse nach oben und die z-Achse nach
rechts.

3. Theoretische Vorarbeiten

3.1 Die statische Lingsstabilitit vom flugmechanischen
Gesichtspunkte aus betrachtet

Obgleich als bekannt vorausgesetzt, mdchten wir uns doch
kurz iiber die Grundlagen der Theorie der statischen Lings-
stabilitdt verbreiten, um in der Auffassung und in den Be-
zeichnungen eine gemeinsame Sprache zu sprechen. Dem
Gedankengang von [1], [2] und [4] folgend, werden wir als
MaB der statischen Lingsstabilitit die GroBe

™% betracht re: R 1
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Die Anderung von m; mit cy 148t sich in erster Anniherung
durch eine Gerade abbilden:
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Die statische Lingsstabilitit eines Flugzeuges ist eine
Funktion der jeweiligen Schwerpunktlage:
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Wenn wir also jene Schwerpunktlage, wo die statische

Langsstabilitdt gleich Null ist, hintere neutrale Schwerpunkt-
lage nennen und mit xy bezeichnen, kénnen wir schreiben
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Die statische Lingsstabilitdt und die neutrale Schwerpunkt-
lage sind mit festem H6henruder groBer als mit losem Héhen-
ruder.

3.2 Die statische Lingsstabilitidt vom Gesichtspunkte des
Flugzeugfiihrers aus betrachtet

Fiir den Flugzeugfiihrer ist die Stabilitit des Flugzeuges un-
mittelbar und an sich nur wenig, durch Hiufigkeit und GréBe
der nétigen Korrekturen bemerkbar. Es ist aber nachweisbar,
daB Hohensteuerweg und Hohensteuerkraft im stationiren
Geradeausflug von der statischen Lingsstabilitit abhingig
sind und somit dem Piloten einen — zwar mittelbaren — Ein-
druck dariiber vermitteln. In linearer Anndherung ist nim-

lich
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Der Hohensteuerweg ist daher (unter Beriicksichtigung der
Hohensteueriibersetzung)
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der statischen Langsstabilitdt mit festem Ruder proportional. |

Fiir die Hohensteuerkraft kann eine dhnliche Formel ge- |
funden werden. Wenn man Gleichung 19 aus [2], S. 11, um-|
gruppiert, bekommt man i
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Beim statischen Léingsstabilitdtsproblem haben wir es also

mit drei miteinander verwandten GrdBen zu tun. Nun stellen
sich folgende Fragen:

Py

a) Sind alle drei GroBen fiir die Flugzeugfithrung gleich |
wichtig? }

b) Soll man die groBtmogliche Stabilitdt anstreben, oder |
gibt es einen Optimalwert? Welches sind die Optimalwerte |
der Gradienten des Hohensteuerweges und der Héhensteuer- |
kraft? f

Diese Fragen konnen natiirlich nur durch Auswertung der
MeBergebnisse beantwortet werden. Fiir die Auswahl der |
MeB- und Auswertungsmethoden ist es aber vorteilhaft, diese |
Probleme vorher theoretisch etwas néher zu betrachten. Fiir |

diese Arbeit gewdhrt das Blockdiagramm (Fig. 1) einen%
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guten Uberblick. Wir sehen, daB das Flugzeug von zwei
Quellen Impulse fiir die Anderung der Fluglage bekommen
kann: von der atmosphérischen Turbulenz und vom Flug-
zeugfiihrer. Gegen die erstere ist natiirlich groBtmdogliche
Unempfindlichkeit erwiinscht, wihrend das Flugzeug den
Steuerbewegungen des Piloten leicht und fast unverziiglich
folgen soll. Um das Bild zu vervollstindigen, wollen wir noch
von [6] einige Definitionen und Sitze ausleihen:

a) Das MaB der Stabilitét eines Systems ist der Reziprok-
wert seiner Ausschwingung unter Einwirkung der Einheits-
stérung.

b) Das MaB der Beweglichkeit eines Systems ist seine Aus-
schwingung und Phasenverschiebung unter Einwirkung der
Einheitsstorung.

c) Aus a) und b) folgt, daB, falls die duBere Stérung und
die Regelung an derselben Stelle des Systems eingreifen.
Stabilitdt und Beweglichkeit miteinander in reziproker Be-
ziehung stehen.

d) Falls die duBere Storung und die Regelung nicht an der-
selben Stelle einwirken, kann man zwischen Stabilitit (zum
Beispiel gegen atmosphirische Einfliisse) und Beweglichkeit
(fiir die Regelung) eine passende Ubersetzung einbauen. Im
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falle der Flugzeugfiihrung verindert diese Ubersetzung zum
Beispiel auch die Dimensionen der GroBen.

&All dies mit eingerechnet, haben wir die folgende Situation:
Einflufweg :

Atmosphére-Flugzeug Erwiinscht Schéidlich
Flugzeugfiihrer-Flugzeug Bestwert ist zu untersuchen Erwiinscht

Stabilitit: Beweglichkeit:

- Es ist noch zu erwihnen, daB bei den Leistungssegelflug-
zeugen zu grofe statische Lingsstabilitit wegen der damit

-| verbundenen Leistungsverminderung nicht erwiinscht ist.

3.3 Ermittlung einiger dynamischer Eigenschaften

Da die Anpassungsfihigkeit des in Fig. 1 dargestellten
Mensch-Flugzeug-Regelkreises unter statischen (das heiBt bei
langsamen Bewegungen und selten auftretenden Béen) Be-
dingungen erstaunlich groB ist, die Verzégerung bei Regelung
dagegen manchmal recht unangenehme Erscheinungen her-
vorrufen kann, ist eigentlich keine nur statische Stabilitits-
untersuchung allein als vollendet und abgeschlossen zu be-
trachten.

Gliicklicherweise lassen sich gewisse einfachere dynamische
Eigenschaften schon aus statischen MeBwerten mit guter

"I Anndherung ermitteln. So ist man allgemein der Meinung,
‘| daB der Wert 8 Py;/ 3n eine wichtige BezugsgréBe der dyna-
'| mischen Beweglichkeit sei. Nach einer sehr griindlichen Ab-

handlung [7] sind die Wertpaare 3 Py;/ 3n— 3ky/ In—die von

'| ¢y und n abhéngig sind - als solche zu betrachten. Wenn wir
‘| uns auf Lastvielfache nahe 1 (also auf keine dynamische

Langskorrekturen im Geradeausflug) beschrinken, kénnen
wir aus den Kurven

1
km (cy) und Py, <C_y> Sky/3n und 3Py /Sn

rechnerisch ermitteln. Im Falle n—1 gilt ndmlich:

ng LA SkM : 3Cy il SkM . 8
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9Py 1
= F(ey) o T M

4. MeBmethoden und Instrumentierung
4.1 Die verwendete Mefmethode

Die Werte von ky; (V) und Py (V) wurden in iiblicher Weise
(zum Beispiel [4] und [3]) im stationdren Geradeausflug er-
mittelt. Dazu gehodrte noch die Kenntnis des Fluggewichtes
(G) und der Fliigelfidche (F). Wenn wir auch die flugmecha-
nische statische Lingsstabilitit bestimmen wollen, sind die
Flugmessungen bei mindestens zwei Schwerpunktlagen
durchzufiihren. Die Anderung der Schwerpunktlage kann
durch Einmontieren von Trimmgewichten oder durch Ver-
legung von Gewichten (zum Beispiel beim verstellbaren
Fiihrersitz) erfolgen. Im letzteren Fall kann die Schwerpunkt-
verlagerung — die allein fiir die Auswertung maBgebend ist —
auch ohne Kenntnis der Schwerpunktlage ausgerechnet wer-
den. Freilich lohnt es sich, von dieser Erleichterung keinen
Gebrauch zu machen und bei der Messung des Gewichtes

auch die Schwerpunktlage zu ermitteln, sind doch so aie
Stabilitdtseigenschaften des Flugzeuges und besonders die
etwaigen Differenzen zwischen den errechneten und gemesse-
nen Werten weit leichter zu erkliren.

Vor dem MeBflug ist die statische Unwucht (Pm, ) und die
Reibung (4Py) der Hohensteuerung sowie die Reibung der
Quersteuerung (4Pc) zu messen. Es war auch iiblich, die
Ubersetzung und die Steifheit der Hohensteuerung zu kon-
trollieren.

Es wurde immer - auch im Flugzeugschlepp — mit neutraler
Trimmeinstellung geflogen.

4.2 Instrumentierung

Fiir derartige Aufgaben ist eine groBe MeBgenauigkeit zwar
gut, aber nicht unbedingt notwendig. Es ist ndmlich praktisch
dasselbe, wenn ein Flugzeug unter gewissen Bedingungen mit
1,58 kg oder 1,62 kg Hohensteuerkraft geflogen wird (die
Reibungskrifte kénnen gar um eine GréBenordnung hoher
sein und damit den ganzen Unterschied iiberdecken). Da-
gegen ist es sehr erwiinscht, unter den gegebenen Verhilt-
nissen méglichst viele Typen und auch wenn méglich mehrere
Flugzeuge desselben Typs zu messen. Das bedeutet praktisch,
daB die Ausriistung des Flugzeuges fiir den MeBflug unter
«feldmiBigen» Bedingungen in wenigen Minuten erfolgen
muB und keinesfalls etwa Werkstattarbeit beanspruchen darf.
Da uns zurzeit kein Registriergerit zur Verfiigung steht, das
sich — mitsamt den notigen MeBgebern — geniigend schnell
ein- und ausbauen 1iBt, muBten wir bescheiden sein und auf
die altbewihrte Federwage, Zeigergerdt fiir die Steueraus-
schlige und Kniebrett zuriickgreifen. Fig. 2 und 3 zeigen

Fig. 2 Fig. 3

Fig. 4




unsere Federwagen fiir Steuerkraftmessungen. Fig. 4 ver-
mittelt einen Blick in den Fiihrersitz eines zur Stabilitits-
messung vorbereiteten Ubungseinsitzers (Szells). Die Feder-
wage ist am Steuerkniippel befestigt. Rechts neben und ein
wenig hinter dem Instrumentbrett ist das Anzeigegerit fiir
den Hohensteuerweg zu sehen. Die Kniippelausschlige werden
dem Gerit mit einer — unter den hier auftretenden, sehr klei-
nen Kriften - praktisch dehnungsfreien Schnur durch eine
im Rumpfbug montierte Umlenkrolle durchgegeben.

Zur Geschwindigkeitsablesung diente das Bordinstrument.
Einbau- und etwaige sonstige Fehler wurden durch langsames
Uberziehen und durch ein oder zwei Ablesekontrollen beim
Schleppflug nachgepriift. Wenn die so ermittelten Korrek-
turen von den fiir den Typ iiblichen gréBere Abweichungen
zeigten, wurde die Eichung des Instrumentes nachgepriift und
ndtigenfalls auch Anderungen an der Einstellung des Ge-
schwindigkeitsmeBkopfes vorgenommen.

4.3 Die Auswertungsmethoden

Aus den Ablesungen an der Federwage und am Zeigergerit
fiir Steuerausschlige wurden mit Benutzung der Eichkurven
die Krifte bzw. die Kniippelausschlige ermittelt und diese
auf die Mitte des Steuerkniippelgriffes umgerechnet. Die
Geschwindigkeitsanzeigen wurden fiir die durchschnittlichen
Einbaufehler des Typs korrigiert und so fiir die Ermittlung
des Auftriebsbeiwertes (cy) verwendet. Damit sind die Vor-
bereitungen beendet, und es kann mit der eigentlichen Aus-
wertung begonnen werden.

Zuerst werden die MeBpunkte fiir Steuerausschlige iiber
¢y, die MeBpunkte fiir Steuerkrifte iiber 1 [cy aufgetragen.
Aus diesen Diagrammen kénnen wir

3k b sP

Sey 0 8 (1ey)
durch graphische Differentiation ermitteln. Da diese Werte
selten wirklich konstant, sondern fast immer mehr oder
weniger von cy abhingig sind, miissen wir — um die Eigen-
schaften der einzelnen Typen vergleichen zu konnen — ge-
eignete charakteristische Punkte auswihlen. Unsere Wahl
fiel auf ¢y = 0,7 (Reiseflug, entsprechend ungefihr 1,4 Vyin)
und auf ¢y = 0,3 (Schnellflug).
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Bei den Flugzeugmustern, die bei verschiedenen Schwer-
punktlagen gemessen werden konnten, folgt jetzt die Ermitt-
lung der neutralen Schwerpunktlage. Die Neutrallage mit
festem Ruder kénnen wir nach Gleichung (6) entweder rech-
nerisch oder wie in Fig. 5 graphisch bestimmen. Die neutrale
Schwerpunktlage mit losem Ruder konnen wir nach Glei-
chung (7) errechnen. Zuerst ist wie in Fig. 6 Py,, Py, usw.
graphisch zu ermitteln. Aus den Werten von Py bei verschie-

W

denen Schwerpunktlagen kénnen wir dann die Lage des
Neutralpunktes wie vorher durch Konstruktion oder durch
Rechnung bekommen.

Die Werte von

3k d 3P
3n n—1 . 3n n—1

fir verschiedene Auftriebsbeiwerte (zum Beispiel cy = 0,2,

9oy |

0,3 usw.) konnen mittels Gleichung (8) und (9) errechnet
werden.

R

.

Fig. 6

Die Steuerwege der einzelnen Typen lassen sich unmittel-

bar miteinander vergleichen. Bei den Steuerkriiften dagegen
ist die Sache nicht so einfach. Nach unserer Auffassung ist es

ndmlich vorteilhaft, wenn die GréBe des Flugzeuges - innert |

gewisser Grenzen — auch in den Steuerkriften zum Ausdruck

kommt. Nach einigen Abschitzungen haben wir Iz als die |

|
|

BezugsgroBe ausgewihlt, womit die Steuerdriicke — unter !

sonst gleichen Bedingungen - proportional sein sollen. Des-
halb wurden auch die MeBwerte durch jg dividiert und so
miteinander verglichen.

Um die Bestwerte, also die kiinftigen Sollwerte von Stabi-
litdt, Hohensteuerwegen und Hohensteuerkriften zu ermit-
teln, wurde die prozentuale Verteilung der giinstigen und
ungiinstigen Stimmen bei der Meinungserforschung als Funk-
tion der gemessenen Werte von

Fhpg
dey

Xg— XN

usw.

’
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aufgetragen. In diesen Diagrammen (Fig. 12-17 und 19-20)
ist also jeder Flugzeugtyp durch einen Punkt charakterisiert.
Die waagerechten Achsen dieser Diagramme - also die ge-
messenen Werte - sind in Logarithmenkoordinanten aufge-
tragen, da nach einem bekannten Gesetz der Psychologie die
scheinbare GroBe der Gefiihle dem Logarithmus des Reizes
proportional ist.

4.4 Die untersuchten Flugzeugtypen

Die Messungen wurden an den folgenden Segelflugzeugtypen

durchgefiihrt:

Flugzeuge fiir Anfangerschulung: Lepke und Vécsok (Ein-
sitzer), Koma (Doppelsitzer).

Ubungsflugzeuge: Szellé und Pilis (Einsitzer). [fjusag (Dop-
pelsitzer).

Leistungssegler: Cinke (ungarische Meise) und Super-Futar
(Einsitzer). ;
Néhere Daten dieser Typen sind aus dem OSTIV-Hand-

buch «The World’s Sailplanes» zu erfahren.



| B £Die MeBergebnisse
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- Werte von km/cy und Py[1/cy

per diese Diagramme — deren allgemeiner Verlauf aus der
achliteratur bekannt sein diirfte — ist nicht viel Neues zu
%ichten. Eine «reguldre», geradlinige Kurve mit MeB-
punkten zeigt Fig. 7. Die Charakteristiken sind kurz in Fig.8
¥
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summiert, die also keine Einzelmessung, sondern ein von den
Messungen zusammengestelltes Typenbild darstellt. Abwei-
chungen von der Geradlinigkeit sind vor allem bei groBen
und kleinen Auftriebsbeiwerten zu erwarten.

Cy
C

Fig. 8

Bei den Hohensteuerkriften ist der EinfluB der Reibungs-
krifte deutlich — manchmal allzu deutlich - festzustellen.
Auch hier gibt es geradlinige Diagramme, wie zum Beispiel
in Fig. 9. Die Werte stammen von einem gutmiitigen Schu-
lungseinsitzer. Fig. 10 zeigt die H6hensteuerkriifte eines eben-
so guten Leistungssegelflugzeuges. Man sieht, daB die Steuer-
krifte zweier gleich guter, aber nicht den gleichen Zwecken
dienender Flugzeuge sehr verschieden sein konnen.

5.2 Die statische Lingsstabilitdt vom flugmechanischen
Gesichtspunkte aus betrachtet

Wenn die statische Stabilitit — zum Beispiel mit festem
Hohenruder — bei mindestens zwei Schwerpunktlagen ge-
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messen wird, kann man daraus leicht die Stabilitit bei ver-
verschiedenen Pilotengewichten errechnen. In Fig. 11 sehen
wir das Ergebnis einer solchen Untersuchung. Bei diesem
Flugzeug, das verhéltnismaBig leicht ist, sitzt der Flugzeug-
fiihrer zu weit vor dem Schwerpunkt. Die Sitzverstellung
reicht daher nicht aus, um die Schwerpunktwanderung zwi-
schen den stabilitdtsméBig erlaubten Grenzen zu halten.
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Fig. 11

In Fig. 12 sind fiir die drei so untersuchten Typen - bei
mittlerem Pilotengewicht — die Ergebnisse der Meinungs-
erforschung aufgetragen. Bei dieser und den folgenden Abbil-
dungen bedeuten die Viereckpunkte Schulungsmaschinen,
die Dreieckpunkte Ubungsmaschinen und die Kreispunkte
Leistungssegelflugzeuge. Drei Typen sind reichlich wenig, um
daraus ein allgemeingiiltiges Urteil fillen zu kénnen. Doch
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da diese Maschinen bei verschiedenen Schwerpunktlagen ge-
flogen und beurteilt werden konnten; da wir seitdem auch
mit einem unserer neuen Typen, der zur Zeit der Meinungs-
erforschung noch nicht geflogen wurde, experimentierten, und
da auch von anderen Typen — wenn auch unvollstindiges —
Material vorliegt, méchten wir folgendes empfehlen:

e 0

Fiir Anféngerschulung sollte 7
A

o mvenie s AT

fiir Ubungsmaschinen sollte A
A

Xg— X
und fiir Leistungsegelflugzeuge sollte > X > 0,03 sein.

ha

Ob fiir die Stabilitiit - abgesehen von der Forderung nach
noch ausreichender Wirksamkeit des Hohensteuers bei der
Landung - auch eine obere Grenze notwendig ist, bleibe
einstweilen noch dahingestellt.

Die gemessenen Werte fiir die statische Langsstabilitdt mit
losem Hohenruder sind nach Messungen durchschnittlich




um 2-2,5 Prozent niedriger als die entsprechenden Werte mit
festem Ruder, was den Erwartungen entspricht.

5.3 Die giinstigsten Werte der Gradienten von Héhensteuer-

weg und Hohensteuerkraft

Im Fragebogen zur Meinungserforschung befanden sich zwei

Fragen, die mit diesen Eigenschaften in Zusammenhang zu

bringen waren:

Frage Nr. 7: Wirksamkeit des H6hensteuers: ungeniigend ? /
gut? / zu groB3?

Frage Nr. 25: Lingsstabilitit: ungeniigend ? / gut? / zu groB3?
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wirksamieit des Hohensteuers Fig. 13

In Fig. 13-16 sind diese Meinungen zu sehen. Da es sich
hier um ein typisches Problem mit mehreren Parametern
handelt - die iiberaus wichtigen dynamischen Eigenschaften
konnten einstweilen noch gar nicht beriicksichtigt werden —,
miissen wir unsere Schliisse vorsichtig und schrittweise
ziehen:

Die Maschinen mit «zu groBer » Steuerwirksamkeit haben
zu etwa gleichem Prozentsatz «ungeniigend » fiir die Lings-
stabilitiit erhalten. Dies scheint unsere theoretischen Erwar-
tungen zu bestitigen. Fiir den Hohensteuerweg scheinen
mittlere Gradienten (40-69 mm/cy) die besten zu sein. Der
abseits liegende Punkt des Schuldoppelsitzers Koma (X) ist
seinen dynamischen Eigenschaften, die noch nicht gemessen

wurden, aber praktisch bekannt sind, zuzuschreiben. Bej

Betrachtung der Fig. 16 und 17 gewinnt man die Uberzeu-
gung, daB, obgleich ein positiver Gradient der Hohensteuer-
kraft wichtig ist, sein genauer Zahlenwert von sekundirer
Bedeutung sei. Ubrigens sind fiir Leistungssegelflugzeuge
kleine, fiir die Anfingerschulung dagegen gut fiihlbare
Steuerkrifte beliebt. Fiir die Steuerwege und Steuerkrifte
mochten wir folgende Werte empfehlen:

Fiir Anfangerschulung:

Sk _ g0 mm/cy
ey

3 Py e /
——=0,38 )Gk l/c
3 (I/Cy) V g ( / Y)
Fiir Ubungsmaschinen:

Shkn
T =—350 mm/cy

3 Py 3 /
—— = 0,25 |Gk l/c
9 (I/Cy) l g ( / Y)
Fiir Leistungssegelflugzeuge:

Skwm ,
—92‘;— = — 40 mm/cy

3 Py S /
——— =0,08 |Gk 1/c
3 ( I/Cy) l g ( y )

mit etwa - 30 Prozent bis —20 Prozent zuldssiger Ab-
weichung.

5.4 Einige weitere Bemerkuhgen

Aus den MeBergebnissen lassen sich noch weitere interessante
Schliisse ziehen. So sehen wir zum Beispiel in Fig. 17 die
Meinungen iiber die Hohensteuerkraft bei Schnellflug als
Funktion der bei cy = 0,3 gemessenen Hohensteuerkrifte.
Zuerst ist zu bemerken, daB unter 1,5-1,6 kg Steuerkraft
keine Beanstandungen eintrafen. Dies und die wahrend der
ungetrimmt geflogenen Schleppfliige beim Messen gemachten
eigenen Erfahrungen bestitigen die vielerorts verbreitete An-
schauung, daB Hohensteuerkrifte dieser GroBenordnung
auch fiir die Dauer nicht ermiidend oder unangenehm wirken,
daher also ohne weiteres zulissig sind.
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Auch wird es wiederum bestitigt, daB die optimalen Werte
der Steuerkrifte stark vom Verwendungszweck abhéngig
!md So wurden zum Beispiel die 3,30 kg Hohensteuerkraft
beim Schulfiugzeug Lepke (L) als annehmbar hingenommen,
ja sogar von mehreren bei Anfingern als gut und niitzlich
befunden. Der Ubungseinsitzer Pilis (P) dagegen — mit 1,82 kg
Hohensteuerkraft —, der auch fiir Streckenfliige gebraucht
wird, wurde hier stark beanstandet.
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Da es aus Platzmangel nicht méglich ist, auf alle Einzel-
heiten einzugehen, mochte ich hier nur noch zwei Be-
merkungen anbringen.

Es ist unangenehm, wenn beim Flugzeugschlepp der
Steuerkniippel zu weit vorn liegt; dann hat ndmlich der
leichte und kleine Flugzeugfiihrer dauernd mit ausgestreck-
tem Arm zu steuern, und es bleibt ihm wenig Reserve, um die
Boen auszusteuern. Bei Maximalgeschwindigkeit im Flug-
zeugschlepp soll daher der Steuerausschlag moglichst unter
+40 mm liegen; + 60 mm ist gerade noch annehmbar.
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Jeder Flugzeugfiihrer weiB dariiber zu berichten, ob ein
Segelflugzeug — bei gegebener Hohenleitwerkeinstellung und
Schwerpunktlage — kopf- oder schwanzlastig sei. Da die Lage

des Steuerkniippels gefiihlsmidBig nur schwer erfaBbar ist,
beurteilen die Piloten dies auf Grund der Steuerkrifte. Das
Hohensteuer der meisten Segelflugzeuge hat aber in der Regel
keinen vollstindigen Gewichtsausgleich. Da kommt es oft
vor, daB ein Segelflugzeug gefiihlsmiBig kopflastig, der
Steuereinstellung nach und in Wirklichkeit aber schwanz-
lastig ist.

Skm

3Py
on und

5.5 on

Die aus den Flugversuchen errechneten Werte dieser GrofBen
sind in Fig. 18 zu sehen. Nach Vergleich dieser Ergebnisse
mit den Resultaten der Meinungserforschung konnen wir bei
¢y = 0,51 ¢y max (V = 1,4 Vmin) empfehlen (n=1):

Fiir Anféngerschulung:

Sk
T 42 mm/g
S Py & &
—5, =055 /G kelg
Fiir Ubungsmaschinen:
Sy
T g 35 mm/g
3Py YL
W = — 0,36 VG kg/g
Fiir Leistungssegelflugzeuge:
Sk
g 28 mm/g
3Py -
TR —0,12})G kg/g

mit etwa - 30 Prozent bis —20 Prozent zuldssiger Ab-
weichung.

5.6 Reibungskrdfte an Hohen- und Quersteuer

Wie zu erwarten, waren hier die Streuungen bei verschiedenen
Exemplaren desselben Typs recht groB. Eigentlich sollte jede
Reibung im Verhiltnis zur zugehdrigen Steuerkraft gepriift
und bewertet werden. Bei der Reibung am Hohensteuer ist
dies auch erfolgt. Die Auswertung ergab, daB die bekannte
Forderung der englischen Vorschriften nur von der Vécsok
nicht erfiillt wurde. Da aber trotzdem gegen mehrere Typen -
wie es scheint berechtigte — Beanstandungen vorlagen, haben
wir die MeBwerte und die Stimmen bei der Meinungserfor-
schung in Fig. 19 aufgetragen. Die vollen Punkte bedeuten
die Anzahl der Stimmen «Normal», die leeren Punkte die
Stimmen «Zu groB». Die Forderung von 4Py = 0,05 I5 kg
scheint ein annehmbarer KompromiB zu sein. Dies gilt
natiirlich nur fiir die Vorbereitung der Maschine, also fiir die
Bodenmessung. Dann sollte moglichst auch der Flugversuch
nach den englischen Vorschriften durchgefiihrt werden. Frei-
lich méchten wir nach diesen Erfahrungen empfehlen, die
dort angegebenen Grenzwerte moglichst nicht auszunutzen,
sondern nach hochstens halb so groBen Reibungskriften zu
trachten.

In dhnlicher Weise haben wir die Reibungskrifte im Quer-
steuer untersucht (Fig. 20). Es ist deutlich zu sehen, daB beide



Steuerseilen.
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die Maschinen mit Steuergestingen besser als jene mit

[3] Gedeon Jozsef: Repiilotulajdonsdgok szamitisa és kisérleti meg- |

% St € K 3 O
00 &
AP
% L
- . A
I3 v 8
0 SFo
. »
’ I
“ A\
) gl
oy T
0 I
A
30 AP v
20 Al -
o . )
" Lm LY SF Sz c
F C K & 4’2
o g Zain Oap1 402 003 4% 997 4 gos of 22—
g0 02 903 o g5 oo wumw% kgt o g 4 2w
Fig. 19

4llapitdsa vitorldzé gépeknél (unversffentlicht).
[4] V.Sz. Vedrov-M. A. Tajc: Repiilogépek légi vizsgalata. 1954.

[5] Vitorlz6 repiilogépek repiilotulajdonsagai. 3. fiizet: Gedeon Jozsef:
Vitorldz6 géptipusaink repiildtulajdonsigai az 1958. évi kozvéle-

ménykutatds adatai szerint (1959, Manuskript).

[6] Vitorlazo repiilégépek repiilétulajdonsagai. 6. fiizet: Gedeon Jozsef:

kg‘x |

i

Leng6 rendszerek stabilitisa és mozgékonysdga (in Vorbereitung). |

[7] J.C. Wimpenny: Stability and Control in Aircraft Design. Journal !
of the Royal Aeronautical Society. Mai 1954, S. 329-360.

(Schweizer Aero-Revue 1961/4)



