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Als wesentliches Mass fir die Leistung
eines Segelflugzeuges wird heute ent-
sprechend den Aufgabenstellungen bei
Wettbewerben die maximal erreichbare
mittlere Uberlandfluggeschwindigkeit
angesehen. Zusétzlich ist noch-die
beste Gleitzahl ein Leistungskriterium,
denn unter Umsténden kann ihr Wert
entscheidend fir die Fortfihrung des
Fluges sein.

Zur Berechnung der mittleren Uber-
landfluggeschwindigkeit ist es notwen-
dig, sich ein mathematisches Modell
eines Uberlandfluges vorzugeben, das
die Realitat méglichst gut trifft. Das
bekannteste und auch immer noch
zutreffendste Modell ist das Mac-
Cready-Modell. Wie Bild 1a zeigt, wird
von punktformigen Aufwinden ausge-
gangen, in denen im Kreisflug Hohe
gewonnen wird. Fir den Gleitflug von
Aufwind zu Aufwind wird angenommen,
dass sich die Vertikalbewegungen der
Luft im Mittel ausgleichen. Dann ist die
Uberlandfluggeschwindigkeit V; abhan-
gig von der Gleitfluggeschwindigkeit
V, zwischen den Aufwinden, von der zu
V, gehérenden Gleitzahl E und von der
Steiggeschwindigkeit im Aufwind W,
Die Steiggeschwindigkeit ist nach

Bild 1b die Differenz zwischen Aufwind-
geschwindigkeit W, und Kreisflugsink-
geschwindigkeit Wgy.

Bild 1: Zur Berechnung der mittleren Uberlandflug-
geschwindigkeit eines Segelflugzeuges.
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Unter der Voraussetzung gleich guter
Piloten, die stets optimal fliegen, d. h,,
die stets die maximal mégliche Steigge-
schwindigkeit erreichen, und die stets
die optimale Gleitgeschwindigkeit Vg
wihlen, wird die mittlere Uberlandflug-
geschwindigkeit Vi bestimmt durch

a.) die aerodynamische Qualitat des
Flugzeuges und

b.) die meteorologischen Bedingungen,
die in der Form und der Starke der
Aufwinde zum Ausdruck kommen.

In die Entwurfsoptimierung von Segel-
flugzeugen gehen damit nicht nur die
von der Flugzeuggeometrie abhéngigen
aerodynamischen Daten ein, die recht
genau erfassbar sind, sondern auch
Annahmen iiber Form und Starke von
Aufwinden.

Die Auslegung eines Segelflugzeuges
wird daher um so besser gelingen, je
besser die Thermikannahmen mit den
realen Bedingungen Ubereinstimmen.
Sehr haufig wurden bisher die Stan-
dardaufwindverteilungen von Carmi-
chael benutzt [1].

Allerdings werden seit einiger Zeit an
der Richtigkeit dieser Verteilungen
Zweifel gedussert.

Wie in Bild 1c dargestellt ist, unter-
scheidet Carmichael drei Thermiktypen,
namlich starke, weite und schwache
Thermik.

Insbesondere die starke Thermik mit
einem maximalen Gradienten von

6,5 ¢n/m steht im Widerspruch zu prakti-
schen Erfahrungen. Rechnungen mit
den Polaren der ASW15 und des Nim-
bus Il zeigen, dass ungewohnlich
grosse Rollwinkel bis Uber 55° notwen-
dig sind, um maximale Steiggeschwin-
digkeiten zu erreichen. Erfahrungsge-
mass ist es aber nur selten sinnvoll,
diese Flugzeuge mit mehr als 45° Roll-
winkel in der Thermik zu fliegen.

Ferner zeigen die Rechnungen, dass
diese sehr gute Thermik mit einer maxi-
malen Steiggeschwindigkeit von Gber

6 m/s zu optimalen Flachenbelastungen
unter 25 kp/m? fuhrt, was ebenfalls von
der Praxis her nicht bestétigt wird.
Damit diirfte es sich bei Carmichaels
starker Thermik um einen ausserge-
woéhnlich engen Aufwind handeln, den
es wohl vereinzelt geben mag, insbe-
sondere im Gebirge, den man aber
kaum als reprasentativ fir gute, enge
Thermik bezeichnen kann.

Auch bei der schwachen Thermik sind
recht grosse Rollwinkel von 45°-50°

optimal, so dass auch hier eine sehr
enge Thermik dargestellt ist, wie sie
wohl haufiger am frithen Morgen und in
Bodennéhe zu finden ist. Mindestens
ebenso haufig tritt aber auch grossfla-
chigere schwache Thermik auf, insbe-
sondere wenn nach langerer Sonnen-
einstrahlung Abschirmungen auftreten
oder in der Form der sogenannten
Abendthermik.

In den Carmichaelschen Modellen sind
auch nicht die recht haufig unter grés-
seren Cumuli auftretenden, grossflachi-
gen guten Aufwinde erfasst, die Roll-
winkel von ca. 30° zulassen, denn selbst
in Carmichaels weiter Thermik sind
noch optimale Querneigungen von
40°—-45° notwendig.

Zusammenfassend kann man tber die
Carmichaelschen Standard-Aufwindver-
teilungen wohl sagen, dass sie fur mit-
teleuropéische Thermikverhéltnisse nur
bedingt repréasentativ sind. Damit erhebt
sich zugleich die Frage nach besseren
Thermikmodellen.

In den letzten Jahren wurden Thermik-
vermessungen bekannt, die bei der
Definition neuer Aufwindmodelle wert-
volle Anhaltspunkte liefern.

Betrachtet werden sollen hier die Mes-
sungen von Konovalov in der sowjeti-
schen Republik Estland [2] und von der
Akademischen Fliegergruppe Stuttgart
im Bereich der Schwabischen Alb [3].
In beiden Fallen wurden bei Schnittflu-
gen durch das mutmassliche Zentrum
der Aufwinde die Variometeranzeige
und die Fluggeschwindigkeit aufge-
zeichnet. Mit Hilfe der Geschwindig-
keitspolaren des Messflugzeuges wur-
den dann die Aufwindverteilungen
rekonstruiert.

Ein prinzipieller Nachteil ist, dass sich
aus den Ergebnissen dieser zweidimen-
sionalen Messungen nicht vorbehaltlos
dreidimensionale Thermikmodelle ab-
leiten lassen, da ein eventueller Einfluss
der unregelmassigen rdumlichen Er-
streckung-der Thermik nicht erfasst
werden kann.

Konovalov fand bei der Auswertung von
377 Schnittfliigen im wesentlichen zwei
unterschiedliche Typen von Aufwind-
verteilungen, die er mit (a) und (b) be-
zeichnet. Typ (a) zeigt mehrere Auf-
windmaxima, im Mittel vier, wéhrend
Typ (b) nur ein herausragendes Maxi-
mum aufweist. Ferner gibt Konovalov
noch relative Haufigkeiten beider Auf-
windformen beziiglich Aufwindstéarke
und -durchmesser an.

Ordnet man die Haufigkeitsmaxima von
Durchmessern und Aufwindstarken
einander zu, erhalt man die in Bild 2
dargestellten Verteilungen (durchgezo-
gene Kurven). Aufféllig sind die sehr
niedrigen Aufwindgradienten von

ca. 1,5 =@/m und auch die geringen
Aufwindgeschwindigkeiten. Ein Nim-
bus Il mit 30 kp/m? Flachenbelastung
wiirde maximal 1 m/s Steiggeschwin-
digkeit erreichen.
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Bild 3: Schnittflugmessungen in thermischen
Aufwinden, durchgefiihrt von der Akaflieg Stuttgart
[3].
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Bild 4: Modellaufwindverteilungen zur Berechnung
der mittleren Uberlandfluggeschwindigkeit von
Segelflugzeugen.

Zum einen wird hier deutlich, dass man
Modellaufwindverteilungen nicht durch
Mitteilung aller angetroffenen und
gemessenen Aufwinde erhélt. Ein guter
Pilot nimmt ja auch nicht jeden ange-
troffenen Aufwind, sondern er sucht
sich im Rahmen des Moglichen die
besten aus.

Zum anderen unterstreichen diese
Messungen, dass die enge Thermik
nach Carmichael zumindest fur mittel-
europdische Wetterverhaltnisse frag-
wirdig ist. lhr Aufwindgradient betragt
namlich ca. 6,5 go/m. Selbst mit enger
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Thermik nach Konovalov kommt man
aber nur auf einen Gradienten von ca.
3 g2/m, Bild 2 (gestrichelte Kurve).

Bild 3 zeigt Messungen der Akaflieg
Stuttgart. Aufgetragen sind gemittelte
Aufwindverteilungen von drei verschie-
denen Tagen. Die Aufwindgradienten
liegen zwischen 0 und 3,0 go/m.

Mit dem Nimbus Il kdime man immerhin
auf Steiggeschwindigkeiten von

ca. 2 m/s.

Um fir die obere Grenze des Aufwind-
gradienten reprasentative Randwerte zu
finden, wurden die von der Akaflieg

Stuttgart zur Verfligung gestellten
Messchriebe zusédtzlich ausgewertet.
Aus samtlichen Messungen wurden
zunachst 6 Aufwinde mit grossen Auf-
windgradienten und grossen Aufwind-
geschwindigkeiten herausgesucht. Im
Bereich r = 60 m ergaben die Gradien-
ten Werte zwischen 1,7 und 5,6 g2/m,
gemittelt 3,2 ¢o/m (Kreis in Bild 3).
Ebenso wurden 6 schwache Aufwinde
mit grossen Gradienten herausgesucht,
fur die sich Werte zwischen 2,2 und

3,2 g2/m, gemittelt 2,5 gn/m, ergaben
(Quadrat in Bild 3).

Mit den bisher bereitgestellten Daten
sollen nun zusammen mit praktischen
Erfahrungen Modellaufwindverteilun-
gen definiert werden. Dazu werden die
folgenden drei einfachen Kriterien
benutzt, Bild 4:

a.) Fast jeder Uberlandflug besteht aus
schwachen und guten Phasen. In den
Aufwindmodellen sollte dies durch
mindestens zwei unterschiedliche Auf-
windstarken zum Ausdruck gebracht
werden. Als Anhaltswert fiir schwache
Thermik moégen Steiggeschwindigkei-
ten von ca. 1,0 m/s und fir gute Ther-
mik von ca. 2,5 m/s dienen, bezogen
auf Flugzeuge wie ASW15 und Nim-
bus Il bei ca. 40° Rollwinkel.

b.) Die Aufwindmessungen zeigen, dass
der Aufwindgradient in weiten Berei-
chen variiert; nach den Stuttgarter
Messungen von 0 bis 5,5 g&/m. Dieser
Bereich sollte durch reprasentative
Randwerte erfasst werden.

Die oberen Werte werden der Zusatz-
auswertung der Stuttgarter Messungen
entnommen, ndmlich 2,5 go/m fir
schwache und 3,2 gn/m fir gute Ther-
mik. Zwischen diesen beiden Zahlen
liegt auch der Gradient der engen Ther-
mik nach Konovalov.

Als unterer Wert fiir den Gradienten
wurden 0,5 go/m gewahlt. Dies ent-
spricht dem Mittelwert aller Stuttgarter
Messungen.

c.) Sowohl die Messungen von Konova-
lov als auch die Stuttgarter Messungen
zeigen, dass die Kurven W, = f(r) im
Radiusbereich bis 150 m am sinnvoll-
sten durch Geraden angenahert werden
kénnen. Andere charakteristische Kur-
venverldufe lassen sich kaum finden.
Mit diesen drei Kriterien und den Kreis-
flugpolaren der ASW15 und des Nim-
bus Il lassen sich die vier in Bild 4 dar-
gestellten Modellaufwindverteilungen
konstruieren. Diese Kurven sind ent-
sprechend den Definitionskriterien nur
in einem begrenzten Radiusbereich von
ca. 25 bis 150 m sinnvoll verwendbar.
Mit den Polaren der ASW15 und des
Nimbus Il bei zwei verschiedenen Fla-
chenbelastungen werden nun unter
Verwendung dieser vier Modellaufwind-
verteilungen die in Bild 5 dargestellten
Steigflugpolaren berechnet. Aufgetra-
gen sind die Steiggeschwindigkeiten
Uber dem Kreisradius und einige zuge-
hdrige Rollwinkel.
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Bild 5: Steigflugpolaren der Segelflugzeuge ASW15
und Nimbus Il

Es zeigt sich, dass die optimalen Roll-
winkel Werte aufweisen, die recht gut
mit Erfahrungen Ubereinstimmen. Die
engen Thermiken erfordern Rollwinkel
zwischen 45° und 49°, wahrend fir die
beiden weiten Aufwindformen Werte
zwischen 29° und 34¢ optimal sind.

In Bild 6 sind ebenfalls fir die Flug-
zeuge ASW15 und Nimbus Il Reisege-
schwindigkeiten Uber der Flachenbela-
stung aufgetragen. Die enge, gute Ther-
mik (A2) fUhrt hier anders als die Carmi-
chaelsche enge Thermik zu optimalen
Flachenbelastungen, die den Erfahrun-
gen auf Wettbewerben nicht widerspre-
chen:

ASW15: 28 kp/m?; Nimbus II: 33 kp/m?
Auch bei den anderen Thermikformen
weisen die optimalen Flachenbelastun-
gen keine ungewdhnlichen Werte auf.

Bild 6: Reisegeschwindigkeiten der Segelflugzeuge
ASW15 und Nimbus Il
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Es kann deshalb wohl angenommen
werden, dass diese vier Modellaufwind-
verteilungen bei der Berechnung von
Reisegeschwindigkeiten und damit vor
allem bei der Entwurfsoptimierung von
Segelflugzeugen flur normales mitteleu-
ropaisches Wetter brauchbare Dienste
leisten werden.

Abschliessend sollen einige Ergebnisse
von Optimierungsrechnungen fiir die
Parameter-Streckung und -Flachenbe-
lastung gezeigt werden.

Fir je ein Segelflugzeug der Standard-
klasse und der offenen Klasse wurden
mit den oben definierten Modellauf-
windverteilungen Reisegeschwindigkei-
ten abhéngig von Streckung und Fla-
chenbelastung berechnet. Fir die Pro-
filwiderstdnde wurden die Daten der im
Stuttgarter Laminarwindkanal vermes-

Bild 7: Reisegeschwindigkeiten eines Segelflugzeu-
ges der Standardklasse, abhéngig von Streckung
und Flachenbelastung.

senen Profile FX61-184 und FX67
K150/17 zugrunde gelegt 4. Der schadli-
che Widerstand, in dem Rumpf-Leit-
werks- und Interferenzwiderstand ent-
halten sind, wird einer statischen Aus-
wertung vermessener Flugzeugpolaren
entnommen.

In Bild 7 sind Linien konstanter Reise-
geschwindigkeit abhangig von Strek-
kung und Flachenbelastung fiir das
Standardklasseflugzeug dargestellt. Es
ergeben sich geschlossene Kurven,
sogenannte Niveaulinien. In den schraf-
fierten Bereichen betrégt der Reisege-
schwindigkeitsverlust gegentuber dem
Maximalwert nicht mehr als 2%.
Ausgehend von einer durch die Bau-
weise bedingten minimalen Flachenbe-
lastung von 30 kp/m? und der Méglich-
keit, durch Wasserballast auf 40 kp/m?
erhéhen zu kénnen, ergeben sich opti-
male Streckungen von 23 bis 25 bei den
schwachen Thermikformen und 17 fir
die beiden guten Thermiken. Das sind
Werte, die im Mittel am unteren Rand
des Streckungsbereichs bisheriger
Flugzeuge liegen.

Eine gewisse Rolle fiir die Wahl der
Streckung spielt auch noch die beste
Gleitzahl. Ihr Wert ist in Bild 8 (rechts)
abhangig von der Streckung aufgetra-
gen. Fiur 30 kp/m? Flachenbelastung
liegt das Optimum von Gleitzahl 36,5
bei der Streckung 24. Das Optimum ist
aber recht flach, so dass Streckungen
zwischen 20 und 30 kaum Verluste
bringen. Zusétzlich sind noch aus dem
vorhergehenden Bild die Geschwindig-
keitsbereiche mit maximal 2% Verlust
gegenlber dem Optimum aufgetragen,
so dass in dieser Darstellung die Ein-
flisse von Streckung und Flachenbela-
stung auf die Flugleistungen lbersicht-
lich zusammengestellt sind.

Die gleichen Auftragungen wie in Bild 8
wurden in Bild 9 fir ein Segelflugzeug
der offenen Klasse mit 20 m Spannweite
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Bild 8: Bereiche optimaler Streckung und Flachen-
belastung fiir ein Segelflugzeug der Standard-
klasse.
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Bild 9: Bereiche optimaler Streckung und Flachen-
belastung fir ein Segelflugzeug der offenen Klasse.
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und dem Profil FX67 K150/17 gewahlt.
Es fallt auf, dass der zuldssige Strek-
kungsbereich erheblich breiter als bei
Standardsegelflugzeugen ist. Die Strek-
kungs- und Flachenbelastungsoptima
sind zu héheren Werten hin verscho-
ben. Sowohl von der Gleitzaht als auch
von der Reisegeschwindigkeit her ist es
sinnvoll, Streckungen von ca. 25 zu
wahlen.
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Erratum

Energy Exchange Between a Sailplane
and Moving Air Masses under Instation-
ary Flight Conditions with Respect to
Dolphin Flight and Dynamic Soaring

by Wolfram Gorisch

published in Aero-Revue 11, 12/1976

Due to a very valuable note from Dr.
Justyn Sandauer, member of the OSTIV,
two formulas should be revised:

Of course the acceleration force vector
ME of the glider is not only dependent
on the gravitational force Mg, and a
centripetal force Mf but is also affected
by the drag D; in consequence relation
(8.3) runs as follows:

(83) ME= —Mg, + Mf + D

When (8.3) is applied to (7), equation (9)
appears as: g

(99 E=M@E+gw + Dv

It had been pointed out that the formerly
appearing term Dw could be neglected,
as it is comparably small.

This term does not in fact exist when
one takes account of the above revised
relations.

All other derivations and statements
remain valid. W. Gorisch



