Ein Beitrag zu den Flugeigenschaften der Segelflugzeuge

( Anwendung der Bauvorschriften bei der flugeigenschaftlichen Auslegung von Segelflugzeugen)

von Dr. Ing. WALTER LEHMANN, Dresden

Vortrag am 9. OSTIV-Kongref, Februar 1963, Junin (Argentinien)

Bezeichnungen

Die Bezeichnungen der Winkel, der Kriifte und Momente sowie
der geometrischen Daten entsprechen den Normen gemil
TNL 10 350.

Zusitzlich werden folgende Kurzzeichen benutzt, die im Text
nicht besonders erldutert sind:
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Die Beiwerte der Seitenbewegung sind entsprechend bezeichnet.

Aus den im Laufe der Zeit gewonnenen Flugerfahrungen
haben sich bestimmte Richtwerte fiir die zu fordernden
Flugeigenschaften herausgeschilt. Diese Richtwerte sind
bereits teils als Forderungen und teils als Empfehlungen in
den Bauvorschriften fiir Segelflugzeuge [1] niedergelegt. Sie
sollen bei einem neuen Muster nicht nur eine Priifungs- und
Vergleichsmoglichkeit geben, sondern méglichst auch bereits
beim Entwurf cines Segelflugzeuges als Grundlage fiir die
aerodynamische Auslegung benutzt werden.

In der folgenden Untersuchung soll zunichst ein Riick-
schluB von den flugeigenschaftlichen Forderungen deor
Lings- und Seitenstabilitdt auf die entsprechenden aerodyvna-
mischen Beiwerte gezogen werden. Es soll ferner untersuc -
werden, welche Mindest- und Hdochstwerte sich aus den
den Bauvorschriften verankerten flugeigenschaftlichen Fc -
derungen und Empfehlungen in Abhédngigkeit von den
geometrischen Daten und der Auslegegeschwindigkeit (iir
die Segelflugzeuge ergeben. Dic Ruderwirksamkeit wird bei
den vorliegenden Betrachtungen nur soweit, wie es notwendig
ist, mit herangezogen. Die Steuerkrifte sollen bei dieser
Untersuchung ganz ausgeschlossen bleiben. Ihre Abhingig-
keit von der Geschwindigkeit stellt zwar ebenfalls ein Maf
fiir die Stabilitit dar, jedoch kann ihre GréBe ohne Anderung
der aerodynamischen Auslegung des Flugzeuges willkiirlich
verindert werden. Als Auslegegeschwindigkeit wurde d::
Geschwindigkeit v = 1,4 v angesetzt, auf die sich die meiste::
Richtwerte in den Bauvorschriften fiir Segelfiugzeuge @
ziehen.

Eine wichtige Voraussetzung fiir derartige Untcrsuchunge-
ist, daB hinreichend genaue Niherungsformeln, dic cii.
Auswertung mit ertrdglichem Rechenaufwand erméglichen,
vorhanden sind. Im Anhang sind die Bewegungsgleichungen
und die aus ihnen abgeleiteten Néherungsformeln, deren
Genauigkeit anhand mannigfacher Beispielrechnungen aus-
reichend erschien, zusammengestellt. Sie kdnnen im wesent-
lichen als bekannt vorausgesetzt werden. Bei den Stabilitits-
betrachtungen wurde meist auf die vollstindigen Bewegungs-
gleichungen zuriickgegriffen, wobei nur Glieder von unter-
geordneter Bedeutung vernachlissigt wurden.

Zur zahlenmiBigen Ermittlung der stabilititsmiBig au:
tretenden GesetzmiBigkeiten bendtigt man noch die At
héngigkeit der Flugzeugmassendichte von der Auslege
geschwindigkeit. Die Flugzeugmassendichte ergibt sich au
der Beziehung
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Hicrbei mul noch der Auftriebsbeiwert festgelegt werden.
Eine statistische Auswertung zeigt, daB der Bereich des
Auftriebsbeiwertes fiir diese Geschwindigkeit relativ klein
ist und praktisch mit dem sich fiir den besten Gleitwinkel
ergebenden zusammenfillt (siche Bild 1). Es ist allerdings
dabei notwendig, zwischen den zwei wichtigsten Profilarten.
die im Segelflugzeugbau angewandt werden, zu unterscheiden.
Die eine Profilart ist die mit einer Lage der gréBten Profil-
dicke &5 in 30°%, der Tiefe; bei dieser liegt der Auftriebsbei-
wert fiir v = 1.4 vs bzw. fiir vg,,;, zwischen ¢, = 0.7 = 0.8.
Bei der anderen Profilart befindet sich die Lage der eroéBten
Profildicke zwischen 40-45°/ der Tiefe, d:r Aurtriebsbeiwert
fiir v = 1,4 vs bzw. fiir vg;, ist zwischen ¢y = 0.63 = 0.75.
Bei den Beispielrechnungen wurde mit einem mittleren
Auftriebsbeiwert von ¢, = 0.7 gerechnet und die Flugzeug-

d 1 2
massendichte mit —f— = 0.0713 v2/s angcsctzt.
b
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Fiir die Lingsstabilitit sind in den Bauvorschriften fir
Segelflugzeuge die in Tabelle | zusammengestellten Forde-
rungen und Empfehlungen enthalten. Darin wird fiir die
statische Anstellwinkelstabilitit eine Mindestreserve von
39% 1, im normalen Flugbereich gefordert.

Fur die dynamische Stabilitit sind die Forderungen
zurzeit noch allgemeinerer Natur. Neuere Untersuchungen
von Westbrook und McRuer [2] zeigen jedoch, daB im be-
sonderen fiir die kurzperiodische Anstellwinkelschwingung
konkrete Richtwerte gegeben werden konnen. Als Richtwerte
wurden in dieser Arbeit die natiirliche Frequenz und die
Dimpfungszahl gewihlt. Fiir diese konnten aus Flugver-
suchen und aus Testversuchen an Flugsimulatoren Bereiche
mit mehr oder weniger guten Stabilitits- und Steuerbarkeits-
eigenschaften ermittelt werden. Die Untersuchungen wurden
zwar fiir die Motorflugzeuge durchgefiihrt; ihre Ergebnisse
diirften aber auch auf die Segelflugzeuge anwendbar sein.

Die Auswertung auf dic in den Bauvorschriften der DDR
iiblichen Richtwerte - die Schwingungsdauer Ta und die
Abklingzeit t, — ergibt in etwas vereinfachter Form die in
Bild 2 dargestellten Bereiche, innerhalb deren sich mangel-
hafte, annehmbare bzw. gute Flugeigenschaften ergeben.
Fiir die Schwingungsdauer erhilt man eine untere und eine
obere Grenze; die Abklingzeit ist zwischen Null und einem
Hochstwert zum Teil in Abhiingigkeit von der Schwingungs-
dauer eingegrenzt. Die untere Grenze der Schwingungsdauer
ist die gleiche wie bei den weiter unten beschriebenen Berei-
chen fiir die Gierschwingung. Im Bereich I schwingt das

Flugzeug bei einer Steuerbewegung sehr stark iiber die neue
Gleichgewichtslage hinaus, was vom Flugzeugfiihrer als
duBerst unangenehm empfunden wird. Am schlechtesten
werden die Bereiche II bis IV beurteilt, bei denen infolge
einer zu geringen Lingsddmpfung die Steuerbarkeit Schwie-
rigkeiten bereitet. Der Flugzeugfiihrer muB hierbei die
Bewegung des Flugzeuges stindig beobachten und sehr fein-
fiihlig steuern.

Die Bereiche I bis IV sind allerdings im allgemeinen fiir die
Segelflugzeuge ohne Bedeutung. Sie liegen in dem schraffiert
eingezeichneten Gebiet, das sich bei Abklingzeiten von
ta = 0,25 bis 0,40 s bis in den Bereich V, in dem das Flugzeug
als langsam und trige beurteilt wird, erstreckt. In der Legende
zu Bild 2 ist zur Erlduterung noch das Einschwingen auf den
neuen Gleichgewichtszustand bei einer plétzlichen Stdrung,
wie z.B. durch einen Hohenruderausschlag, fiir die verschie-
denen Bereiche dargestellt. Der als gut empfundene Ein-
schwingungsvorgang ist gestrichelt eingezeichnet. Als «gut»
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wird es empfunden, wenn der neue Gleichgewichtszustand
nach etwa 0,8 s erreicht wird und die maximale Amplitude
beim Einschwingen nur etwa 109 groBer als der stationdre
Wert ist. Ein Uberschwingen um mehr als 30% wird fiir
unannehmbar gehalten. Die Unterschiede gegeniiber dem
«guten» Bewegungsvorgang sind deutlich erkennbar.

Aus der im Anhang fiir die Dauer der Anstellwinkelschwin-
gung angegebenen Niherungsformel kann nun mit der
Annahme einer oberen Grenze von Ty = 6 s bei 1.4 vs ein
Minimalwert fiir die statische Stabilitdtsreserve mit festem
Ruder ermittelt werden.
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Entsprechend dieser Formel ist die minimale Stabilitdts-
reserve in erster Linie abhingig von der Massendichte, der
Fluggeschwindigkeit, der Lingsddmpfung und dem Trig-
heitsmoment um die Querachse. Eine numerische Auswertung
ergeben die in Bild 3 dargestellten Kurven, fiir deren Berech-
nung iibliche Werte der Lingsdimpfung und des Trigheits-
momentes zugrunde gelegt ‘vurden. Mit zunehmender Aus-
legegeschwindigkeit verringert sich die zur Erfiillung der
Bedingung T, < 6 s bendtigte Stabilititsreserve. Eine groBere
Spannweite verlangt bei gleichen Daten eine groBere Reserve.
Da man aber sagen kann, daB im allgemeinen groBspann-
weitige Segelflugzeuge fiir hohere Geschwindigkeiten aus-
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Bild 2a Einschwingvorgang bei einer plotzlichen Stérung
Bereich I Bereich IT Bereich III
Flugzeug reagiert zu schnell und  Flugzeug reagiert schnell und  Flugzeug reagiert langsam, fihrt
plotzlich auf eine Steuerbewe- pidtzlich auf eine Steuerbewe- sehr schwach gedampfte Schwin-

gung, schwingt stark iber die
neue Gleichgewichtslage hinaus.

gung, fithrt sch h cedimpfte

Schwingungen mit groBer Am-
plitude aus. Erfordert groBe Fein-

aus, die der Pilot leicht
anregt. Erfordert stindige Auf-
merksamkeit beim Steuern.

Bereich IV

Flugzeug reagiert zu langsam
und trige, stellt sich mit schwach
gedimpften Schwi auf

Bereich V
Flugzeug reagiert langsam und
trdge, stellt sich mit einer stark

die neue Gleichgewichtslage ein.
Gefahr der Ubersteuerung.

di Schwingung auf die
neue Gleichgewichtslage ein. Ge-
fahr der Ubersteuerung.

fuhligkeit in der Steuerung.

gelegt werden als diejenigen mit kleinerer Spannweite,
bedeutet es, daB die minimal zu fordernde Stabilitétsreserve,
durch welche die hinterste Schwerpunktslage bestimmt ist,
in den Grenzen von 10 = 6% 1, liegen wird.

Eine &hnliche Tendenz kommt auch in den von Gedeon [3]
fiir die verschiedenen Flugzeugkategorien angegebenen
Werten zum Ausdruck, wenn man voraussetzt, daB Schul-
und Ubungsmaschinen bei kleineren und Leistungssegel-
flugzeuge bei groBeren Geschwindigkeiten geflogen werden.
In dieser Arbeit wird auf Grund einer Pilotenbefragung eine
minimale Stabilitdtsreserve von 9% fiir die Anfingerschu-
lung, von 7% fiir Ubungsmaschinen und von 3% 1, fur
Leistungssegelflugzeuge empfohlen.

Von Zacher wird - ebenfalls auf Grund einer Meinungs-
befragung der Flugzeugfiihrer - eine Stabilitdtsreserve von
~ 871, empfohlen. Die in den Bauvorschriften geforderte
kleinste Stabilititsreserve von 3 % 1, diirfte daher nach dieser
Betrachtung einen unteren Grenzwert darstellen.

Die vorderste Schwerpunktslage wird meist aus der
Bedingung, daB fiir die Landung eine ausreichende Héohen-
steuerreserve vorhanden sein muB, ermittelt. In Extrem-
fillen kann aber auch die dynamische Stabilitit ein Krite-
rium liefern. Bekanntlich tritt bei groBeren Auftriebsbei-
werten oftmals eine dynamische Instabilitit auf, die dadurch
bedingt ist, daB eine der Bedingungen fiir dynamische Stabili-
tit nicht mehr erfiillt wird. Neben den Bedingungen, daB die
Koeffizienten der charakteristischen Gleichung groBer als
Null sein miissen, ist es nimlich erforderlich, daB auch die
Routhsche Diskriminante gréBer als Null ist, d.h. es muB

R=(BC—-D)D — B2E >0

sein (siche Anhang). Bei R < 0 ist die Bahnbewegung nicht
mehr geddmpft. Die Bedingung R = 0 kann daher zur Er-
mittlung einer zuldssigen vorderen Schwerpunktslage benutzt

o

werden. Da beim Segelflugzeug der EinfluB des losen Ruders
stets so klein wie méglich gehalten werden sollte und die
Reibung im Steuergestinge immer relativ groB ist, soll hier
nur die Stabilitidt mit festem Ruder betrachtet werden.

Die Auswertung der Bedingung R = 0 mit Hilfe der im
Anhang angegebenen Formeln fiir die Koeffizienten der
charakteristischen Gleichung ergibt eine quadratische Glei-
chung fiir ¢'m,;
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aus der die groBte statische Stabilititsreserve, bis zu der d:-
Segelflugzeug dynamisch stabil ist, bestimmt werden kan::
Unter Beriicksichtigung einer Reserve von 3 bis 5% 1, i
damit die Lage des vordersten Schwerpunktes festgelegt.
Auf Bild 3 ist diese Grenze fiir c = 1,0 angegeben. Bei
groBeren Auftriebsbeiwerten wird eine geringe Instabilitit
in Kauf genommen.

Bild 4 zeigt fiir ein Beispielflugzeug mit p?F = 4 die Ab-

hédngigkeit der hochstzuldssigen statischen Lingsstabilitiit
vom bezogenen Trigheitsradius und vom Auftriebsbeiwert.
Man sieht, daB beide einen entscheidenden EinfluB haben.
Unterhalb eines bestimmten Trigheitsradius tritt auch in der
Nihe des Maximalauftriebes keine dynamische Instabilitii:
auf. Bei dem Trigheitsradius, der dem Beispielflugzeug vc

Morelli in [6] zugrunde gelegt wurde, tritt die dynamiscii-
Instabilitdt besonders zeitig auf und erstreckt sich iiber einen
groBen c,-Bereich. Das Segelflugzeug « Meise» liegt in dem
Gebiet, in dem Instabilitit auftreten kann. Es wird nach den
Flugversuchen als schwach instabil bezeichnet. Bei den
Segelflugzeugen mit den kleinsten bekannten Trigheitsradien
ist im normalen Betriebsbereich stets dynamische Stabilit:it
vorhanden. Durch Kleinhalten des Trigheitsmomentes kann

as Gru.te.
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daher die Instabilitit der Bahnbewegung auch bei groBen
Auftriebsbeiwerten vermieden werden.
1 Der groBe EinfluB des Trigheitsmomentes riihrt daher,
daB die Routh’sche Diskriminante vom Trédgheitsmoment
ur iiber den Koeffizienten B beeinflut wird. Dieser Koeffi-
Fient setzt sich aus 2 Summanden zusammen, von denen nur
ieiner vom Trigheitsmoment abhiingt, der andere jedoch
jkonstant bleibt. Die Koeffizienten C, D und E sind praktisch
.propomonal dem Trigheitsmoment, so daB eine Anderung
m alle drei Koeffizienten gleichmiBig eingeht.
5 Die Massendichte beeinfluBt selbstverstidndlich ebenfalls
‘die Stabilitdt, wenn auch in geringerem MaBe.

Eine Erhéhung des Widerstandes z. B. durch Bremsklappen
‘wirkt stets stabilisierend, da hierdurch der Koeffizient D
vergroBert wird. Dabei soll sich moglichst der Widerstands-
anstieg iiber dem Anstellwinkel nicht dndern.

Auf Bild 5 ist die Dauer der Anstellwinkel- und der Bahn-
‘schwmgung in Abhingigkeit von der statischen Stabilitits-
ireserve gegeniibergestellt. Die Anstellwinkelbewegung ist bei
klemer Stabilitdt (bei diesem Beispiel bis ‘:IM — 0,06)

Ca
japenodlsch. In diesem Bereich wird das Flugzeug als trige
‘bezeichnet. Rechts von dem aus der Bedingung To = 6 s

dc
ermittelten Wert d_M- =
IL
der Anstellwinkel und der Bahnbewegung weit genug aus-
einander, so daB eine eindeutige Trennung der Bewegungs-

formen moglich ist. Dieser Berexch wird als fliegerisch ange-

= —0,27 tritt die bei Bild 3

|
:
|

—0,08 liegen die Schwingungszeiten

|nehm beurteilt. Rechts von d
B

bereits erlduterte dynamische Instabilitdt auf.
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Bild 5 Schwingungsdauer der Anstellwinkel- und der Bahnbewegung in Abhdngig-
keit von der statischen Stabilitdt

oF [p = 4; b = 16,6 m; ca = 0,7. b, c und d siche Legende zu Bild 3

Naherungsrechnung — e eXxakte Rechnung

Bild 5 gibt gleichzeitig die Bestitigung, dal} die benutzten
Niherungsformeln eine ausreichende Genauigkeit besitzen.
Im interessierenden Bereich fallen die Né&herungswerte
praktisch mit den Werten, die mit den vollstindigen Bewe-
gungsgleichungen fiir festes Ruder ermittelt wurden, zusam-
men.

Auf Bild 6 ist die Schwingungsdauer der Bahnbewegung in
Abhingigkeit von der Fluggeschwindigkeit dargestellt. Die
untere Grenze der Schwingungsdauer ergibt sich bei unend-
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Bild 6 Schwingungsdauer der Bahnbewegung in Abhingigkeit von der Geschwindigkeit.
Bereich, in dem leicht dy ische Segelflugz nach FI
Instabilitdt auftreten kann. gen [4]
X + dynamisch stabil

-~ indifferent
@ dynamisch instabil
1) Schwanzlose

lich groBer statischer Stabilitit oder verschwindender
Lingsdimpfung zu:

T a5
To=—v})2
i y

Legt man den hintersten Schwerpunkt entsprechend der
oben besprochenen Empfehlung Ta < 6 s fest, dann bekommt
man eine obere Grenze fiir die Schwingungsdauer der Bahn-
bewegung (strichpunktierte Kurve). Die Schwingungsdauer
der Bahnbewegung wiirde dann innerhalb des eingegrenzten
Bereiches liegen. Der schraffiert angegebene Bereich ergibt
sich bei den Schwerpunktslagen, bei denen die statische
Stabilititsreserve so groB ist, daB die Bahnbewegung leicht
dynamisch instabil werden kann. Wie die nach Flugmes-
sungen eingezeichneten Punkte zeigen. kann bei ungiinstiger
Projektierung auch oberhalb dieses Bereiches dynamische
Instabilitit auftreten.

Nach den BVS wird fiir Tp < i2 s dynamische Stabilitiit
gefordert, also gerade in dem Bereich. der am schwierigsten
zu beeinflussen ist. Die Forderung liefert aber eine Bedingung
fiir die vordere Schwerpunktslage und wichtige Hinweise fiir
den Entwurf. Sie kann bis v = 1.2 vs als erfiillbar angesehen
werden.

Seitenstabilitdt

Fiir die Seitenstabilitit sind in den Bauvorschriften die in
Tabelle 2 zusammengestellten Forderungen und Empfehlun-
gen enthalten. Neuere Untersuchungen [7] zeigen, daB auch
die Abklingzeit der Gierschwingung nach oben begrenzt
werden sollte. Damit ergibt sich ein dhnliches Bild fiir den
flugeigenschaftlich giinstigen Bereich wie bei der Anstell-
winkelschwingung, wobei allerdings dic Grenzwerte etwas
groBer sein konnen (siche Bild 7).

Die allgemeinste Forderung in den BVS ist. da8 Richtungs-
stabilitit (d. h. c,i;n < 0) und Querstabilitdt (d. h. cl’_B > 0)

vorhanden sein miissen. Diese Forderungen geben aber kein
MaB fiir die GroBe der erforderlichen Stabilitit. Aus den
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Forderungen fiir das Verhiltnis der Abklingzeit zur Schwin-
gungsdauer. fiir das Amplitudenverhiltnis und fiir die Spiral-
stabilitit sowie aus der Empfehlung fiir die Schwingungs-
dauer der Gierbewegung erhdlt man jedoch in dhnlicher
Weise wie bei der Lingsstabilitit Mindestwerte fiir die obigen
aerodynamischen Beiwerte.

tét c;_B ~ 0,32 sein. Dieses Schieberollmoment ist aber im ]
Hinblick auf gute Seitensteuerbarkeit zu groB. "Ye
Fiir einige Segelflugzeuge, bei denen die geometrischen i’/ \
Daten und das Gewicht ungefihr mit den der Rechnung
zugrunde gelegten Mittelwerten iibereinstimmen, wurden { .
die Richtungsstabilitit und das Schieberollmoment abge-|,
schitzt und in Bild 8 eingetragen. Die Genauigkeit der Ab- e

schitzung 148t natiirlich einiges zu wiinschen iibrig, da die Q

&
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giinstiger  Bereich  der
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Bild 8 zeigt anhand einer Beispielrechnung die Abhingig-
keit des Schieberollmomentes von der Richtungsstabilitat.

notwendigen Daten nicht immer vollstindig waren. AuBer-.
dem wurde die Rechnung fiir das starre Flugzeug durchge-
fiihrt, d.h. es wurde insbesondere beim Schieberollmoment
die VergroBerung der V-Form infolge der elastischen Durcii-
biegung des Fliigels nicht beriicksichtigt. Bei groBeren
Streckungen kann sich durch diesen EinfluB das Scheiberoll- -

moment um Ac(_a = 0,02 = 0,05 erhdhen. Die nach deric

5€

Rechnung vorhandenen Richtungsstabilititen sind doppelt
so groB wie die, welche als Mindestwert aus der Forderung
tg/Tg < 2 ermittelt wurden. Die Schieberollmomente liegen
bis auf einen Wert ebenfalls iiber der aus der Forderung
ts < —15 s ermittelten Grenze. Die Punkte bestdtigen somit
zumindest qualitativ die Richtigkeit dieser beiden Forderun-
gen.

wie sie sich aus den in Tabelle 2 zusammengestellten Richt- ¥ S
werten ergibt. Dabei wurden wieder fiir die numerische | DIE ST % e
Berechnung die im Anhang zusammengestellten Nidherungs- E e Fugmessurgen | % ( 1 sl
formeln benutzt, deren Genauigkeit fiir solche Abschitzun- o ﬁ,’:’ﬂ;ﬁ; | AV ol
gen im allgemeinen vollkommen ausreicht. Im Gegensatz : as N 5
zur Lingsstabilitit, bei der sehr groBe Anderungen der } ! [ 3 |_
statischen Stabilitit mdglich sind, ohne daB sich die Ddmp- ! ! eI b
fung wesentlich indert, kann man bei der Seitenstabilitdt die i 3
Wendedimpfung und auch die Querkraft als in erster Nihe- \ t
rung proportional der Richtungsstabilitéit ansetzen. E ]
|
; 92t % | wnzIGSSIgE. fp"aﬁfl:faahfdf;
; : . 2] (i CNggL Ts dp o L !
N, _chZ €5y wobel kcwz kNmu c"“'u s dps
dp |
P - y G5 -gqwe
y ) ' oy ONgg S -
und C'IB = k(.“u - Ny wobei kch = kq[11 ";;q_ \ Ie  Bild8 Seitenstabilitat
B

Die Faktoren ky und quu beriicksichtigen den Einflul des
Rumpfes.

Aus der Forderung tg/Tg = 2 und der Empfehlung
Ty < 8 s ergeben sich zwei Mindestwerte fiir die Richtungs-
stabilitit, die nur wenig vom Schieberollmoment abhiingen.
Den groBten Wert erhilt man dabei aus der Schwingungs-
dauer.

Die Abhingigkeit der Schwingungsdauer von der Ge-
schwindigkeit ist mit den nach Bild 1 erlduterten Gesetz-
miBigkeiten gering. Damit hiingt auch die erforderliche
Richtungsstabilitit nicht von der Auslegegeschwindigkeit
ab. Die Schwingungsdauer ist aber proportional der Wurzel
aus der Spannweite, so daB auch die Richtungsstabilitit
diesem Wert proportional ist.

Aus der Forderung ts < —15 s erhilt man einen Mindest-
wert fiir das Schieberollmoment. Dieser Mindestwert ist
erheblich kleiner als der Wert, der sich aus der Grenze fiir die
Spiralstabilitit (E = 0) ergibt. Fiir c,L,[s < —0,02 miiBte bei

dem obigen Beispiel das Schieberollmoment fiir Spiralstabili-

Eine quantitative Bestitigung knnen sic leider nicht geben.
da fliegerisch nur eine gefiihlsmiBige Beurteilung der Seiten-
stabilitit bei diesen Maschinen vorliegt. Die Kreise bedeu-
ten, daB im Fluge eine fiihlbare Spiralinstabilitit festgestellt
wurde; die Kreuze bedeuten, daB die Spiralinstabilitit nur
gering war. Die Forderungts = —15s kann daher sicherlich
als Mindestforderung angesehen werden.

Die Richtungsstabilitit wird immer so klein wie nur
irgendméglich gehalten werden, um das Seitenleitwerk nicht
unndtig groB zu machen. Das Schieberollmoment kann
jedoch willkiirlich, z.B. durch Anderung der V-Form de:
Fliigels, iiber den Minimalwert vergréBert werden. Aus den
Bauvorschriften ergeben sich jedoch auch nach oben gewisse
Richtwerte bzw. Grenzen. Die Grenze der Taumelstabilitiit
(R = 0) ist ohne Bedeutung, da die Forderung, daB das
Amplitudenverhiltnis cr/cg = 1,0 bis 1.5 sein soll. weitaus
schirfer ist. In der Beispielrechnung spielt aber auch dieser
Wert nur eine untergeordnete Rolle; die hierfiir zuldssigen
Schieberollmomente sind so groB, daB sie aus Griinden der
Steuerbarkeit unerwiinscht werden.
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Die Empfehlung, daB beim stationdren Schiebeflug das
Verhiltnis Querruderausschlag zum Seitenruderausschlag
tlp < 0,3 = 0,5 sein soll, gibt einen solchen Hinweis fiir die
obere Grenze (siche gestrichelte Kurve). Jedoch ist in den
keltensten Fillen eine genauere Berechnung dieses Verhilt-
pisses ohne ausreichende Windkanalmessungen méglich, da
"ider sich aus dem Profilwiderstand ergebende Anteil des
" |Querrudergiermomentes rechnerisch nur sehr ungenau er-
mittelt werden kann. Bei der Beispielrechnung wurde dieser
Anteil daher vernachlissigt und nur mit dem induzierten

-y —

L]

3ca
A
Allgemein kann man
Schieberollmoment c,’_ﬂ
sein soll.

Anteil c,’.,g = cLE gerechnet.

aber wahrscheinlich sagen, daB3 das
> 0,1, besser noch = 0,15 = 0,2

Zusammenfassung

Aus den obigen Untersuchungen konnen folgende Schliisse
fiir die Bauvorschriften gezogen werden:

Bei den flugeigenschaftlichen Richtwerten fiir die Lings-
‘stabilitit scheint es zweckmiBig, eine Empfehlung fiir die
Schwingungszeit der Anstellwinkelbewegung einzufiihren,
und zwar so, daB bei

Ta

= 6s

'V = 1,4 Vs

sein soll.
. Die Forderung nach Dampfung der Bahnschwingung
|konnte auf v = 1,2 vs, Tp = 12 s konkretisiert werden.
l Die flugeigenschaftlichen Forderungen bzw. Empfehlungen
Ifur die Seitenstabilitiit erscheinen ausreichend.
i Fiir den Entwurf von Segelflugzeugen ergeben sich folgende
{ Hinweise:
' Um gute Lingsstabilitdtseigenschaften zu erhalten, ist es
‘notwendig, den EinfluB des losen Ruders maglichst klein zu
‘halten. Das Trigheitsmoment um die Querachse soll eben-
falls moglichst klein sein.

Es empfiehlt sich, die hinterste Schwerpunktslage aus dem
Richtwert To = 6 s und die vorderste Schwerpunktslage mit

dCM e dCM )

dég T Yide,

festzulegen, falls nicht die Bedingung der Aussteuerbarkeit
wihrend der Landung hdrter ist.

Fiir gute Seitenstabilititseigenschaften scheint es zweck-
miBig, die GroBe der Richtungsstabilitit nach der Empfeh-
lung Tg < 8 s festzulegen und das Schieberollmoment nicht
zu klein zu halten.

- 0,03 — 0,05
R=0
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Tabelle 1

Flugeigenschaftliche Forderungen fiir die Langsstabilitdt nach [1]
deom X

Anstellwinkelstabilitit 3o = —0.03 von vs, bis vp

Anstellwinkelschwingung stark gedimpft

Bahnschwingung geddampft fir Ty < 12s
Abklingzeit (1/e)

Schwingungsdauer to/To = 4,5 fiir To > 125
Tabelle 2

Flugeigenschaftliche Forderungen fir die Seitenstabilitit und
-steuerbarkeit nach [1]

Richtungsstabilitit c:,_iJB <0
Schieberollmoment cg >0

Abklingzeit (1/e) tg/Tg = 2,0  festes Ruder
Schwingungsdauer tg/Tg = 3.0 loses Ruder
Amplitudenverhiltnis crfcg = 1,0 = 1,5

0<ts < —15s SR und QR fest
0 <t < —15s SR und QR lose
: V:=’1,4Vs

Spiralstabilitét (1/e)

Empfehlungen fiir die
Seitenstabilitdt:

Schwingungsdauer 2
Empfehlungen fiir die
Seitensteuerbarkeit:
Querruderausschlag

= 0,3 (—0,5)
Seitenruderausschlag

Anhang

Gleichungen der Lingsbewegung, festes Ruder, im bahnfesten
Koordinatensystem.

1) ¥v—2catgy -dV/v +cy da +cadyr =0

2) —2cadvv —cudu + v —cCatgydv =0

' ! ’ | 2' ’ S
= (°m, T C.\t;,_)(i;u_) a —c.\lu]:(
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Charakteristische Gleichung
M+BMB+-Cras+DA+E=0

mit den Koeffizienten (unter Vernachldssigung kleiner Glieder)

»I ]
B=c— (% = %3) (1)



1, \2 s (1,
C=2c$—c'.-c;&y(i) - cl’“a]—u(—) ?— 2Ca (c -l-c.th)

1,\2 1,\2
T ’ e B ’ ’ ]
D = —2c; (c:My % cMa) ( ) + 2 (cwy o tg 7) M, (iv)
’ S lll pp
3ca cMu Y 1, (iv) p
Eom —2cic! (lu) PF
Mg lu ly/ p
Stabilitdtsbedingungen

B>0;C>0;D>0;E >0
=(BC-D)D —B2E >0

Zusammenstellung der Néherungsformein fiir die Langsstabilitir

Abklingzeit der Anstellwinkelbewegung
2T

lll < ’ ’ ’
(l_y.) (CMy + CM:) =c.

t‘x/,

Schwingungsdauer der Anstellwinkelbewegung:

T. ~ 2r TF

fro P8 B 2 L b
5 l“( ) cMuTZC”'_(E) Sy ©s

b (C'My = C.'“-‘.;) (:—:)2] v

Déampfungszahl:
Ta
2n ta Ve

Schwingungsdauer der Bahnbewegung:
< 1/7 T e

T Sl f 1 + u ’ e
i g 1 o P My dem

p dc,

§—

Gleichungen der Seitenbewegung, festes Seiten- und Querruder
im experimentellen Koordinatensystem (lxz = 0).

i) c;ﬂB +Cap— %-cosy =0

2) Frys® E+ C,an:_ B— (.i;"_)g ;‘ C'Lx:'*‘(»i;")zsiny; +
+(°i.z Slnv)i 0

Charakteristische Gleichung
M4+BARP +CAL-DAL+E=0

mit den Koeffizienten (unter Vernachlissigung kleiner Glieder)
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Zusammenstellung der Néherungsformeln fiir die Seitenstabilitdt
und -steuerbarkeit

Abklingzeit der Gierbewegung:
2T
tG [’CN ==

2
(1)5 i
(1, Mz ag

Schwingungsdauer der Gierbewegung:
2n T,

z , \ » 2 ’
ﬁﬁ(%) Ng —i[(%) chJ L 2
p \ Z 7 4 & / p ch
Abklingzeit der Spiralbewegung:

Iy oo bty
L, [c‘(s‘) —ch] + gL m

—CLgCNg T NG CLy + 1 7 ('L Ny —C'Ng c’LM) g

Ty =2
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Cull‘

Grenze der Spiralstabilitit: (E = 0)

e g PG s Ll _
anch-i-cNﬂcLz,tgy(cLﬂch BL" 0

Grenze der Taumelstabilitit: (R = 0)
’ ’ . S %/ S 3 . y s 2
CNB CL: [( ;:;) (l;) chch+c“(i:)C1_zJ -

pF ’ Ji'z 5 ’ v r ’ e
? °L5 Ca ( s—) cL“ e CN[S ch =0

- Ca
Amplitudenverhiltnis:
e ¥ A
Ly ( iz )2
e e __._ﬁi__.‘_lx‘_ 13
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g ‘1— ( s )4 g Lﬂ 1
” pF()
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Seitensteuerbarkeit im stationdren Schiebeflug:

(Schweizer Aero-Revue 1963/4)



