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1. Einleitung

Die Entwicklungsrichtungen der Segelflugkonstruktion zei-
gen in den letzten Jahren wieder eine deutliche Tendenz zur
VergréBerung der Fliigelstreckung und Verminderung
der Fliigelfliche sowie des Eigengewichtes der Konstruk-
tion. Diese Konstruktionsrichtungen machen sich besonders
in der Standardklasse der Segelflugzeuge bemerkbar. Die
Beschrinkung der Spannweite von Standard-Segelflugzeu-
gen zwingt die Konstrukteure, die besseren Leistungen
picht nur mit Laminarprofilen und ausgezeichneter aero-
dynamischer Gestaltung, sondern auch durch VergréBerung
der Fliigelstreckung zu erreichen. Die letztere ist bei be-
grenzter Spannweite nur durch Beschrinkung der Fliigel-
fliche moglich. Andererseits ist die Verminderung des
Eigengewichtes durch Anwendung von Kunststoffen mdg-
lich, um die Flichenbelastung niedrig zu halten. Diese
Konstruktionsannahmen fithren im allgemeinen zur Ver-
kleinerung der Fliigeltiefe und Profildicke, was einen schid-
lichen EinfluB auf die Steifigkeit des Fliigels mit sich bringt.
Bei modernen Segelflugzeugen beobachtet man auch die
Tendenz zur VergréBerung der zuldssigen Fluggeschwindig-
keiten, um die Wettbewerbs- und Rekordsegelflugzeuge
bei Geschwindigkeitsfliigen in starken Thermikverhéltnissen
besser auszuniitzen.

Die oben dargestellten Entwicklungsrichtungen der mo-
dernen Segelflugzeuge beweisen, daB in Zukunft den aero-
elastischen Problemen des Segelflugzeuges eine grofere
Aufmerksamkeit gewidmet werden sollte.
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Abb. 1 Leistungsbedarf fiir Fligel-
schwingungserregung

Abb. 2 Response vs. Airspeed and Fre-
quency

Von den zahlreichen Problemen der Aeroelastizitit ist
fir die Segelflugzeugkonstruktion die Flattererscheinung
besonders gefihrlich. Einige Berichte der Unfallkommission
iiber Segelflugzeug-Flatterunfille sind schon bekannt. Diese

Die Ergebnisse von Flatter-Flugversuchen an Segelflugzeugen

wfon Dipl. Ing. JUuLIAN BosaNowskl, Institut Lotnictwa, Warszawa
Vortrag am 8. OSTIV-Kongref, Koin (Deutschland), Juni 1960

Berichte sind wahrscheinlich seltener als die Flatterunfille
selbst, weil nach dem Unfall nicht leicht festzustellen ist,
ob man es mit einfachem Fliigelbruch oder mit der Flatter-
erscheinung zu tun hatte.
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Bei der Bearbeitung neuer Segelflugzeugbauvorschriften
wurde in Polen im Jahre 1956 ein systematischer Forschungs-
plan erstellt, um die aeroelastischen Eigenschaften der Segel-
flugzeugkonstruktionen zu untersuchen und bessere Kri-
terien der Aeroelastizitdt fiir die Bauvorschriften zu finden.
Die Realisierung dieses Forschungsplanes wurde zwischen
der Polytechnischen Hochschule, Fakultit fiir Flugmechanik,
dem Institut fiir Luftfahrt in Warschau und der Segelflug-
zeug-Versuchswerkstitte in Bielsko aufgeteilt.

Die Ergebnisse umfangreicher Steifigkeitsuntersuchungen
und Resonanzversuche der Polytechnischen Hochschule an
einer Reihe von Segelflugzeugtypen wurden am VII. OSTIV-
KongreB in Leszno* vorgelegt. In diesem Bericht werden die
ersten Flugversuche aus einer Reihe geplanter Flatter-
Fluguntersuchungen beschrieben.

2. Auswahl von Flugversuchsmethoden

Die Methoden der Flatter-Flugpriifung von Motorflugzeugen
wie auch die Versuchsergebnisse sind in umfangreichem
Fachschrifttum ausfiihrlich beschrieben. Die meisten dieser
Methoden sind aber nicht zur direkten Anwendung fiir
Segelflugzeuge geeignet. Die Berichte iiber Flatterunter-
suchungen an Segelflugzeugen sind sehr selten. Das Prinzip
der Flatter-Flugpriifung besteht, wie bekannt, darin, Fliigel-
oder Rumpf-Schwingungen wihrend des Fluges zu erregen
und die Gestalt sowie den Verlauf von Schwingungen in

* OSTIV-Publication V: «Ground Resonance Testing of Sailplanes»; «Sailplane Stiff-
ness Measurements»
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Abb. 5 Bocian: Aufzeichnungen von Amplituden als Funktion der Frequenzen
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einem Bereiche von Fluggeschwindigkeiten zu untersuchen.
Zur Erregung von Torsions- oder Biegungsschwingungen
der Flugzeugbauteile sind folgende Mittel bekannt:

1. Mechanische Schwingungserreger

2. Elektrodynamische Schwingungserreger

3. Ausschlige von Rudern oder der zusitzlichen acrodyn:-
mischen Klappen

4. Durchfiihrung der Fliige in turbulenten Luftschicht.
der Atmosphire

5. Abfeuern pyrotechnischer Ladungen oder Kkleiner K.
keten

Die Vorteile und die Nachteile der einzelnen Methoden
sind ausfiihrlich in der Arbeit von Martin D. Schwartz und
Donald L. Wrigley («Flight-Flutter Testing Techniques»)
beschrieben. Zur Priifung von Segelflugzeugen wurde wegen
seiner Einfachheit das Verfahren 3 gewiihlt.

Obwohl die sinusoidale Schwingungserregung eine groficre
Menge an Information iiber Schwingungseigenschatten

des Fliigels zu erhalten erlaubt. so ist sie doch wegen dc- -

groBen Gewichts und Leistungsbedarfes der Apparatur :=
Segelflugzeuge praktisch nicht anwendbar (Abb.1). ©©
Unterschied zwischen den obengenannten Flugversucn
methoden ist an folgenden Diagrammen der Arbeit
Schwartz und Wrigley (Abb.2 und 3) erklart:

Statt der Amplitudengrole untersucht man ber der in:-
pulserregung die GréBe des Dimpfungsfaktors. Um bessere
Interpretationsmoglichkeiten der Flugergebnisse zu erhal-
ten, wurden vor den Flugversuchen umtangreiche Resonanz-
untersuchungen des Segelflugzeuges durchgefiihrt. deren
charakteristische Resultate an weiteren Diagrammen dar-
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. Abb. 7 Bocian: Amplitudenverteilung lings der Fliigeltiefen des Fliigels

Summary of wing and aileron stiffnesses

Wing Ailerons
Torsional stiffness Bending stiffness cl::::':?)? ;fa‘vl’ilfy Inner Outer
2 Section at 0.9 | Section ad mid-| Section at 0.9 Section at mid- a | Tc:]r::o- Position of the T(:‘r:lio- Position of the
©° semi-span aileron semi-span aileron = b stiffness | €SMr® of gravity stiffness centre of gravity
_;_ Sailplane type
.%‘ Po'gition Porsit;on 1
@a m of the m of the P m P m .__l___l m, m,
?  |centreof! 14 f F 5 Vi ) v S » =
torsion torsion = T
KGm | , KGm | | KGm KGm KGm - KGm &
rad %nc* rad %nct KG/"' rad KG/"' rad “h b/c‘ rad a/’ "e rad ° a
1 Sep 280 26.5 | 1060 28.5 200 |11600| 778.0|24400| 0.296 | 0.430 22.4 0.46 20.0
2 Mucha-bis 370 24.0 750.0( 25.5 284 |11000| 750.0{22700 | 0.339 | 0.362 17.7 0.45 0
3 Govier-4 540 27.5 | 1360 29.0 726 |25200(2120 |42100| 0.347 | 0.441 22.4 0.50 36.0
4 Minimoa 200 11.7 930.0 9.3 318 [ 16800 | 810.0(26000 | 0.334 | 0.434 27.4 0.47 41.0
5 Bocian 670 | 27.5 | 1650 36.6 368 [21300(1100 |41500| 0.316 | 0.361 68.4 0.47| 30.0 | 44.6 | 0.47 | 28.0
6 Zuraw 654 17.9 | 3070 20.7 517 |31200|1880 |63700| 0.305 | 0.384-§ 25.5 0.50| 37.0 26.1 0.53 34.0
7 Mucha 100 412 21.7 | 1010 20.8 227 9560 | 565.0( 15600 0.335 | 0.314 26.1 0.49 15.0
8 Sohaj 348 10.0 | 1020 16.2 182 8330| 541.0{14500| 0.367 | 0.312 23.1 0.45 25.0
9 Jaskolka 401 25.0 | 1620 35.0 270 | 14000| 686.0|24400| 0.310 0.392 322 | 47.0 17.0 37.4 0.47 17.0 ‘
10 Jastrzab 1060 35.0 | 3740 35.0 768 |22800|3680 |72900| 0.257 | 0.342 166.0 0.45 0 65.1 0.49 0
C-mean chord of aileron aft of the hinge axis C*-chord




gestellt sind (Abb.4, 5, 6, 7). Die Steifigkeitsdaten des unter-
suchten Segelflugzeuges sind in der Tabelle zusammen-
gestellt.

3. Impulserreger

Zur Erregung von Schwingungen der Fliigel wurde die
normale Signal-Munition angewendet. Zuerst wurde aber
die AbschuBenergie dieser Signalladungen an einem speziell
gebauten Pendelgerit gemessen. Das Resultat dieser Mes-
sungen hat bewiesen, daB diese Energie einen Mittelwert
von 11,7 kg/cm besitzt und daB die Abweichungen bei ein-
zelnen Abschiissen 109 des Mittelwertes nicht iiberschrei-
ten. Zum AbschuB dieser Ladungen wurde eine elektrische
Signalpistole verwendet, die an beiden Enden der Trag-
fliigel befestigt wurde (Abb. 8).

Mit diesen Vorrichtungen war es moglich, vier einzelne
Abschiisse wihrend eines Fluges auszufiihren sowie die
Ladungen paarweise oder alle auf einmal zu entziinden.
Durch entsprechende Kombination dieser AbschuBgerite
ist es moglich, verschiedene Arten der Impulserregung zu

Abb. 10 Oszillographenstreifen
V = 64 km/st

V = 168 km/st V = 230 km/st

V, = 168 km/h .
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Abb. 8 Einbau des Erregers an der Fliigel

itze (Si Ipistole)

Abb. 9 Einbau der 3 Schwingungsgeber auf dem Fligel

erzielen. Nach dem AbschuB3 der einzelnen Ladung wurc

am Fliigel eine ziemlich starke StoBwelle gebildet, die si.

sehr rasch in der Richtung zum anderen Fliigelende ausbre.
tete und vom Rumpf und freien Fliigelende teilweise zurlic:.
geworfen wurde, so daB in einem kurzen Moment die beide::
Fliigelenden mit eigenen Frequenzen schwangen. Die groBte
Verbiegung der Fliigelenden war nach dem Abschul} etwa
10 cm. Da das untersuchte Segelflugzeug ziemlich grofle
negative Pfeilung aufweist, waren die Biegungsschwingun-
gen immer mit Torsionsschwingungen verbunden. Die Uber-
lagerung der primiren und zuriickgeworfenen StoBwellen
ergab gute Bedingungen zur Erregung aller mdglichen
Eigenfrequenzen des schwingenden Fliigels.

4. Mefigerdte

Zur Vermessung der Amplitude von Schwingungen wurde
drei kleine Schwingungsgeber angewandt. die am Fliig.
in der Nihe des Querruderantriebs befestigt wurden (Abb. ¢
Der erste war zur Messung von Schwingungen an der Nasen-
leiste, der zweite zu Messungen am hinteren Hilfsholm
bestimmt. Der dritte Schwingungsgeber sollte angenéherte
Information iiber die Torsionsschwingung ergeben, da ein
Spezialgerdt zur Vermessung von Torsionsschwingungen
zeitweise nicht gebrauchsfihig war. Die nach dem Induk-




prinzip gebauten Schwingungsgeber waren mit dem
ischen Integrator und Verstirker verbunden. Die
ingungen wurden mit einem Schleifenoszillographen
iert.
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lituden des Fliigels im logarithmischen

5. Flugversuche

Die Flugversuche wurden in der Hohe zwischen 1500 und
1000 m in der ruhigen Atmosphire (teilweise in der Nacht)
durchgefiihrt, um den schidlichen EinfluB der Turbulenz auf
die registrierten Schwingungsbilder zu vermeiden. Im ersten
Teil der Flugversuche wurden die Schwingungen asymmetrisch
mit dem AbschuB der einzelnen Ladung erregt. Die Mes-
sungen wurden bei Fluggeschwindigkeiten von 64 km/h bis
255 km/h durchgefiihrt.

6. Die Flugergebnisse

Die registrierten Schwingungen sind an Oszillographen-
streifen dargestellt. Gleichzeitig mit dem AbschuB ist ein
Durchgang der StoBwelle durch die MeBpunkte sichtbar
(Abb. 10). Nach einigen unregelmaBigen Ausschligen bildet
sich eine mehr oder weniger regelmiBig geddmpfte Schwin-
gung des Fliigels. Die Schwingungsform des holzernen
Fliigels ist meistens nicht so reguldr wie bei Metallflugzeugen,
was schon bei den Resonanzversuchen bemerkt wurde.
An einigen Schwingungsdiagrammen sind die Stérungen
der atmosphirischen Turbulenz bemerkbar. Nach Auf-
zeichnung der Amplituden in logarithmischen Ordinaten
ist der Dampfungsfaktor in den meisten Fillen leicht zu
erhalten (Abb.11). Die GroBe des Dampfungsfaktors ist in
diesem Fall etwa 100mal so groB wie an dem von Schwartz
und Wrigley im Windkanal untersuchten Flatter-Modell-
fiigel. Die Schwingungsfrequenz und der Dampfungsfaktor

als Funktion der Fluggeschwindigkeit ist auf weiteren Dia-
grammen dargestellt (Abb. 12). Wenn man die Frequenz mit
den Ergebnissen der Resonanzversuche zusammenstellt (die
an einem anderen Exemplar dieses Segelflugzeugmusters
durchgefiihrt wurden), so kann man annehmen, daB die so
erhaltenen Schwingungsdiagramme die erste Torsions-
frequenz und die zweite Biegungsfrequenz betreffen. Auf
Grund ausgefiihrter Flugversuche kann man auch anneh-
men, daB im Bereich der Fluggeschwindigkeiten bis 250 km/h
keine Flattergefahr zu erwarten ist.

7. Schlufwort

Die ausgefiihrten Flugversuche beweisen, daB bei der An-
wendung einfacher und teilweise sogar primitiver Mittel
einige technisch ausreichende Daten zu bekommen sind,
welche die aeroelastischen Erscheinungen des Segelflugzeu-
ges betreffen. Nach den in diesem Bericht beschriebenen
Versuchen, die nur der allgemeinen Orientierung iiber die
Probleme und Vermessungsschwierigkeiten dienen sollten.
werden weitere Untersuchungen an einer Reihe von Segel-
flugzeugen und Versuchskonstruktionen mit genaueren Me-
thoden ausgefiihrt, um ein ausreichendes Versuchs- und
Erfahrungsmaterial zu sammeln.
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Auf Grund der gesamten geplanten Versuche sollen in
Zukunft bessere Steifigkeitskriterien fiir Segelflugzeugbau-
vorschriften und Konstruktionsberechnungen bearbeitet
werden.

(Schweizer Aero-Revue 1962/2)



