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1. Einleitung und Aufgabenstellung
Der Segelflug nach der Theorie von
McCready |6st zwei Optimierungsforde-
rungen: einmal die Aufgabe, eine vor-
handene Hohe mit optimalem Gleit-
winkel abzufliegen; zum anderen die
Aufgabe, beim thermischen Uberland-
flug die grésstmédgliche Reisege-
schwindigkeit zu erzielen. Die Arbeiten
von Pirker (1), Reichmann (2, 13) und
Meyer (3) haben erwiesen, dass die
McCready-Theorie auch fir die Del-
phinflug-Taktik ohne Einschrankung
glltig bleibt.

Zur Anwendung dieser Theorie wird der
von McCready vorgeschlagene Soll-
fahrtring um das Variometer in zu-
nehmenden Masse durch moderne
Sollfahrtgeber-Systeme abgeldst, die zu
einer spirbaren Entlastung des Piloten
beim Uberlandflug fihren.

Unter den neuen, meist mit recht auf-
wendiger Elektronik arbeitenden Soll-
fahrtsystemen ragt das Sollfahrtvario-
meter mit Staudruckkapillare nach
Brickner (4 ... 8) ohne Zweifel heraus
aufgrund seines bestechend einfachen
Aufbaus. In (9) wurden die Grundlagen
dieses Gerates aus der McCready-
Theorie hergeleitet und tiber die damit
gewonnenen Erfahrungen in der Flug-
praxis berichtet.

Sicher haben die Sollfahrtgeber mit
Staudruckkapillare aufgrund ihrer
schnellen Verbreitung ihren Anteil an
dem erstaunlichen Gewinn an Strecken-
leistung im Segelflug der vergangenen
Jahre. Auf der Suche nach weiteren
Médglichkeiten zur Leistungssteigerung
bietet sich der Flug in grosser Hohe an.
Voraussetzung dafur ist, dass der dort
mogliche Vorteil des Schnellfluges nicht
durch Instrumentenfehler wieder zu-
nichte gemacht wird.

Erstmalig hat Reichmann (2, 13) die
Héhenfehler verschiedener Sollfahrt-
systeme abgeschétzt. Die vorliegende
Arbeit untersucht den Hoéhenfehler des
Sollfahrtvariometers nach Brickner und
stellt das Ergebnis quantitativ in ge-
schlossener Form dar.

Anschliessend werden die Héhen-
fehler anderer Sollfahrt-Systeme nach
dem gleichen Verfahren analysiert und
mit denen des Sollfahrt-Variometers
verglichen.

2. Zur Wirkungsweise des Sollfahrt-
variometers

Die Wirkungsweise des Sollfahrt-
variometers mit Staudruck-Kapillare
wird im folgenden in stark gestraffter
Form dargestellt. Dabei wird vorausge-
setzt, dass die Sollfahrt-Theorie von
McCready bekannt ist.

Fir die Reisegeschwindigkeit vg beim
thermischen Uberlandflug findet man
die Rechenvorschrift der Abb. 1:
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den Strahlensatz). Dazu ist erforderlich,
dass die Gleitflugstrecken mit der Fahrt
v, des Tangentenberlihrungspunktes

abgeflogen werden. v, ist demnach die
von wg, abhangige Sollfahrt fiir optimale
Reisegeschwindigkeit.

Verkleinert man in Abb. 1 das Steigen
W, z. B. um die Halfte und erhdht dafir
das Sinken w,, um den gleichen Betrag,
so fuhrt die Tangentenkonstruktion
zwar auf eine kleinere Reisegeschwin-
digkeit, jedoch wieder auf die gleiche
Sollfahrt v wie vorher; wg, und w,, sind
in der Sollfahrt-Theorie austauschbare
Grossen.

In Abb. 2 stellt die ausgezogene Kurve
die mit Hilfe der Tangentenkonstruktion
gewonnene Sollfahrtfunktion v

(W, +w,,) der ASW 15 fir den Fall

w,, = 0 dar. Beispielsweise ist einer
Sinkanzeige (w,+w,) = —2m/s die
Sollfahrt v, = 116 km/h zugeordnet.
Beim Sollfahrtvariometer mit Staudruck-
Kapillare, dessen pneumatische Schal-
tungin Abb. 3 dargestellt ist, sorgt der
Luftstrom j, vom Staudruck Ap = /2 o v2
durch die Kapillare R getrieben, fiir den
laufenden Druckausgleich in der Flasche
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w,, lesen wir am Variometer als die in
der Aufwind-Phase erflogene Steig-
geschwindigkeit ab; (w,+w,) istdas
vom Variometer in der Gleitflug-Phase
angezeigte pauschale Sinken. Nach der
Theorie von McCready lasst sich vg
optimieren gemass Abb. 1: Ausgehend
vom Wert des auf der w-Achse abge-
tragenen Steigens wird die Tangente
an die — gegebenenfalls um w,, abge-
senkte — Geschwindigkeitspolare ge-
zeichnet. Sie schneidet gemass der obi-
gen Gleichung fur die Reisegeschwin-
digkeit auf der v-Achse den grosst-
mdglichen Wert vy ab (Herleitung uber

Abb. 1 Tangentenkonstruktion an die Geschwin-
digkeitspolare zur graphischen Bestimmung der
Reisegeschwindigkeit vg
w, = Polaren-Sinken;

W, = meteorologisches Sinken

V. Beim Flug mit der theoretisch richti-
gen Sollfahrt v, wird dadurch der dem
Sinken entsprechende Luftstrom durch
das Variometer unterbunden. Das Soll-
fahrtvariometer zeigt daher Null, wenn
mit passender Sollfahrt geflogen wird.
Es zeigt positive Ausschlage, wenn zu
schnell, und negative Ausschlage, wenn
zu langsam geflogen wird.

Diese Darstellung der Wirkungsweise
ist zwar einleuchtend, aber noch stark
vereinfacht. Zum exakten Erfassen der
Zusammenhange mussen wir schritt-
weise vorgehen und zeichnen zunachst
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Abb. 2 Sollfahrt-Funktion der ASW-15, 28 kp/m?;
zur gestrichelten Funktion siehe Text.

das Diagramm der Abb. 2 um. Wir er-
setzen die horizontale v-Achse durch
eine v2-Achse: Das hat die flr alle spate-
ren Uberlegungen wichtige Konsequenz,
dass die Kurve der Abb. 2 jetzt ge-
streckt wird und durch eine Gerade an-
genéhert werden kann. Das Ergebnis ist
in Abb. 4, Gerade (a) dargestellt. Wir
vermerken, dass die extrapolierte Ge-
rade (a) nicht durch den Koordinaten-
Nullpunkt geht, sondern bei v2 = 0 den
Wert w* liefert. Der Zahlenwert w* und
die Neigung der Geraden (a) sind von
der Geschwindigkeitspolaren des Flug-
zeugs abhangig. Die Aussage jedoch,
dass die Sollfahrt-Funktion sich im v2-
Diagramm zur Geraden strecken lasst,
ist mit guter Nahrung fir alle unter-
suchten Flugzeuge giiltig.

Die Gerade (a) sagt vorerst nichts ande-
res aus als die ausgezogene Kurve der
Abb. 2: beim Flug durch ein Sinkgebiet
mit z. B. 1 m/s meteorologischem Sinken
zeigt das Variometer insgesamt

w,+Ww, = —2,0m/s an, wenn die
optimale Fahrt von v = 116 km/h ge-
flogen wird. Der Sollfahrtgeber muss
demnach diese Anzeige von —2,0 m/s
genau dann zu Null kompensieren, wenn
mit 116 km/h geflogen wird. Andernfalls
muss eine Rest-Anzeige am Variometer
Ubrigbleiben, die auf einen Fahrtfehler
hinweist.

Das Spiegelbild von (a) ist die Gerade (c).
Steiganzeigen entsprechend (c) kom-
pensieren bei allen Geschwindigkeiten
die Sinkanzeigen (w,+ wp,) der Soll-
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Abb. 3 Pneumatische Schaltung des Sollfahrt-
gebers nach Briickner

freestg]

fahrtfunktion exakt zu Null. Wir suchen
daher nach einer Mdglichkeit, die Ge-
rade (c) nachzubilden.

Wirde man bei einem Flugzeug, das
entsprechend Abb. 3 ausgerustet ist,
am Boden durch Anblasen des Stau-
rohres verschiedene Staudricke erzeu-
gen, dann zeigte das Variometer Steig-
Ausschlage, die proportional zu v?2
wachsen. Im Diagramm der Abb. 4 ist
das aber, da die horizontale Achse eine
v2-Teilung aufweist, eine durch Null
laufende Gerade, z. B. die diinn einge-
zeichnete Gerade (b). Ihre Neigung wird
nur durch den Strémungswiderstand
der Kapillaren, also durch deren Lange
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Abb. 4 Zur Theorie des Sollfahrtgebers von

Briuckner

(a) : Sollfahrtfunktion aufgetragen uber v2
fir ASW-15, 28 kp/m?

(b) : Luftstrom und daraus resultierende
Steiganzeige durch eine Kapillare R
(Abb. 3)

(c) : Spiegelbild zu (a)

(d). : Parallele zu (c) durch den Koordinaten-
Nullpunkt

(a') : Anhebung der Geraden (a) um das
mittlere Steigen wg;

(c') : Spiegelbild zu (a)

und Innen-Durchmesser bestimmt.
Durch passende Wahl dieser Geometrie-
Daten lasst sich (b) in (d) uberfuhren,
also parallel zum Spiegelbild (c) der
Sollfahrtgeraden (a) justieren.

Wir entnehmen der Abb. 4, dass bei
Verwendung einer solchen Kapillaren
die Kompensation bei allen Geschwin-
digkeiten zu gross ausféllt, und zwar
immer um den gleichen Betrag w*. In
der Praxis hélt man demnach im ein-
fachsten Fall den Variometer-Zeiger auf
der Marke +w*, um die Sollfahrt ein-
zuhalten.

Schliesslich wird der Nullpunkt des
Variometer-Zeigers um w* nach unten
verdreht und so die Parallelverschie-
bung von (d) nach (c) vollzogen. Dann
wird, wie ursprunglich gefordert, im Flug
stets auf die Anzeige Null gesteuert.

Im Fall eines elektrischen Variometers
erfordert das Absenken des Nullpunktes
keinen grossen Aufwand. Man kann

mit einem Umschalter den Nullpunkt
auf Null oder auf w* stellen. Die me-
chanische Kopplung dieses Umschal-
ters mit einem pneumatischen Ein-Aus-
Schalter, der die Sollfahrt-Kapillare
freigibt oder abschaltet, hat sich be-
wahrt. So kann man durch das Umlegen
eines einzigen Schalthebels das gleiche
Instrument im Steigflug als normales
Variometer oder beim Gleitflug als
Sollfahrtgeber verwenden. Das ist in
Abb. 3 durch die gestrichelte, mit «Null-
punkt» beschriftete Verbindung vom
Schalter zum Variometer angedeutet.
Die McCready-Theorie erfordert erhdhte
Sollfahrt, wenn ein bestimmtes Stei-
gen w,, erflogen wurde. Die Nullmarke
des herkdmmlichen Sollfahrtrings wird
dazu um wg, in den Steigbereich des
Variometers verdreht. Dem entspricht
in Abb. 2 das Anheben der Sollfahrt-
funktion um wy,, so dass das punktiert
gezeichnete Funktionsbild entsteht.

Im v2-Diagramm (Abb. 4) bedeutet das
die Parallelverschiebung der Sollfahrt-
geraden (a) um wg nach oben. So ent-
steht (a’). Im hier verwendeten Beispiel
istwg, = —1,5m/s.

Das Spiegelbild zu (a’) wird offensicht-
lich dadurch erreicht, dass wir die bis-
her gliltige Kompensationsgerade (c)
zusatzlich zu w* um den Betrag w,, ab-
senken. Dabei entsteht wieder das Spie-
gelbild (c’) zur Sollfahrt-Geraden (a’).
Das bedeutet praktisch, dass beim Ein-
schalten der Sollfahrt-Kapillare R der
Nullpunkt des Variometers zusatzlich
zu w* um den Betrag w,, abgesenkt
werden muss. Die erste, nur vom Flug-
zeug abhangige Absenkung w* wird
automatisch und gleichzeitig mit dem
Umlegen des pneumatischen Schalters
vorgenommen. Die zusétzliche Absen-
kung um wg, muss der Pilot selbst von
Hand ausfihren.

Eine fur die Praxis wichtige Erganzung
muss hier genannt werden. Der Soll-
fahrt-Flug nach einem nicht Total-
energie-kompensierten Variometer ist



infolge der stetig gestiegenen aero-
dynamischen Gute der Flugzeuge nicht
mehr durchfihrbar. Alle Leistungsflug-
zeuge sind mit einem Variometer aus-
gerustet, das nach einem der verschie-
denen Verfahren TE-kompensiert ist.
Heute stehen im Einsatz: Die TE-Kom-
pensation mit Hilfe des Staudruckes
(Membran-Verfahren, Doppel-Vario-
meter VW 5 KB, Staudruck-Diffe-
rentiation in Bordcomputern) auf der
einen Seite und die TE-Kompensation
aller herkdbmmlichen Variometer mit
der TEK-Duse auf der anderen.
Wahrend unsere bisher angestellten
Uberlegungen fir die Gber den Stau-
druck kompensierten Variometer voll
zutreffen, bediirfen sie, angewandt auf
Disen-kompensierte Variometer, einer
Korrektur. Bei Disen-Kompensation
wird der statische Druck in Abb. 3 er-
setzt durch den Disendruck ps— /2 ¢ V2.
Als Differenzdruck an der Kapillaren re-
sultiert dann pg— (ps— /2 @ v2) =

2-(1/2 o v3). Verglichen mit dem bisher
errechneten Differenzdruck ist das der
doppelte Wert. Das wird nach Reich-
mann (5) am einfachsten dadurch be-
beriicksichtigt, dass man die Steigung
der Geraden (a) in Abb. 4 fir alle weite-
ren Uberlegungen auf die Halfte redu-
ziert.

3. Einfluss der Flughdhe

3.1 Hoheneinfluss auf die theoretische
Sollfahrt

Die Geschwindigkeitspolare des Segel-
flugzeugs stellt die Basis fur die Kon-
struktion des Sollfahrtsystems dar. Sie
variiert ihre Gestalt mit dem Flugge-
wicht und mit der Luftdichte. Dennum
das héhere Gewicht tragen zu kénnen,
miussen die Fahrt und damit der Stau-
druck /2 o v2erhdht werden. Um ein
konstantes Gewicht in grosserer Hohe,
also bei verkleinerter Luftdichte o tragen
zu kdnnen, muss ebenfalls der Faktor
v2in der Staudruck-Formel erhéht
werden.

Wir haben uns daran gewohnt, den
Einfluss des Fluggewichtes auf die Po-
lare genau zu bericksichtigen; dem-
gegenuber blieb der Einfluss der Luft-
dichte und damit der Flughdhe in der
Praxis oft unbeachtet, obgleich in vielen
Veroéffentlichungen (2, 11, 13) auf dieses
Problem hingewiesen wird. Der Sach-
verhalt wird dadurch noch verwickel-
ter, dass die Luftdichte von der Héhe
und der Temperatur abhdngt. Im folgen-
den wird der Einfluss der Temperatur
auf die Dichte entsprechend der inter-
nationalen Norm-Atmosphare (INA) be-
ricksichtigt, in der jeder Flughdhe die
Temperatur und die Dichte eindeutig
zugeordnet sind.

Bei fallender Luftdichte wird die Polare
zentrisch gestreckt. Das bedeutet, dass
alle Nullpunkt-Abstinde OP der Punkte
P einer fir eine bestimmte Ausgangs-
dichte g, gliltigen Polaren beim Uber-
gang auf eine geringere Luftdichte o

um den Faktor S verlangert werden. Fur
S gilt S=V/0,/0. Die zur Luftdichte

o gehorigen Polarenpunkte P’ finden
wir demnach auf der verlangerten
Strecke OP’; sie haben den neuen Null-
punktabstand OP” = S OP.

Nach der gleichen Vorschrift findet man
bekanntlich die neue Polare bei Erho-
hung des Fluggewichtes von G, auf G.
Filr diesen Fall wird der Streckungs-
faktor nach S = \/G/G, berechnet.
Statt der zentrischen Streckung um den
Faktor S kdnnen wir die neue Polare
auch dadurch gewinnen, dass sowohl
die Geschwindigkeit v als auch das zuge-
hérige Polaren-Sinken w, eines jeden
Polarenpunktes um den Faktor S ver-
grossert werden:

vV =Sv;w, =Sw, ' 1)

Beide Konstruktionsarten fihren auf
das gleiche Ergebnis.

Die Geschwindigkeitspolare eines Flug-
zeugs wird Ublicherweise und mit guter
Genauigkeit durch eine Gleichung zwei-

ten Grades in folgender Form dargestellt:

w =avi+bv+ec (2)

Hierin sind a, b und ¢ die Flugzeug-typi-
schen Konstanten (12). Durch das zen-
trische Strecken geht diese Polaren-
gleichung uber in die neue Form

w/=avi+bwv+e

Wegen der oben genannten Trans-
formation (1) gilt

a’'=a/S;b’=b;c’'=cS (3)

In Abb. 5 sind zur Polaren firh = O

die Hohenpolaren der LS1-f flir

h = 1,5; 3,0; 4,5 und 6 km dargestellt.
Zu jeder Polaren ist der Streckungs-
faktor S angegeben. Die Zahlenwerte a,
b und c der Bodenpolaren lauten:

a = 0,0023875 (m/s)™'; b = —0,0985867;
c=1

,652478 m/s.

Hier ist zu beachten, dass auf der
horizontalen v-Achse nicht etwa die
Messfehler-behaftete Anzeige des
Staudruck-Fahrtmessers aufgetragen
ist, sondern die wahre Geschwindigkeit.
Das gleiche gilt fur die vertikale
w,-Achse. Auch dort sind die wahren
Sinkgeschwindigkeiten aufgetragen.
Die Einfliisse der Instrumentenbe-
dingten Messfehler werden spater be-
handelt.

Als wesentliche Erkenntnis aus Abb. 5
halten wir fest, dass die HOhenpolaren
keine Anderung des besten Gleitwinkels
bringen. Man kann demnach auch in
grosser Hohe aus einem bestimmten
verfigbaren Hohenabschnitt keine
bessere Strecke zaubern als in Boden-
nahe. Dagegen werden der Hohenab-
schnitt und die Strecke in der H6he bei
hdéheren Geschwindigkeiten durch-
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Abb.5 Geschwindigkeitspolare fur LS1-f,
32,9 kp/m?
Parameter: Flughdhe tiber NN

flogen als in Bodenndahe. Hierin liegt
bereits ein wesentlicher Vorteil des
Fluges in grésserer Hohe.

Ein weiterer Gewinn kommt hinzu: Beim
Sollfahrtflug mit Ringeinstellungen tber
Null wird auch die Gleitzahl in der Hohe
erheblich verbessert — vorausgesetzt,
dass man im jeweils verwandten Soll-
fahrtsystem die zur Flughdhe passende
Polare verwendet. Die vorliegende
Arbeit soll dazu die Grundlagen liefern.
Bei der Diskussion des Sollfahrtvario-
meters in Abschnitt 2 war das Ver-
fahren, wie die Sollfahrtfunktion nach
der Tangentenmethode von McCready
zu gewinnen ist, in Erinnerung gebracht
worden. Nach dem gleichen Verfahren
werden die Sollfahrt-Funktionen fur
verschiedene Flughdhen aus den zuge-
horigen Hohenpolaren ermittelt. Das
Ergebnis istin Abb. 6 fiir die LS1-f
dargestellt.

h=0 153045 60 km
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Abb.6 Sollfahrtfunktion fir LS1-f, 32,9 kp/m?
Parameter: Flughdhe Gber NN

Ebenso wie die Polaren, erfahren die
Sollfahrtfunktionen eine Streckung,
allerdings keine zentrische. Ebenso wie
die Sollfahrtfunktion fir Bodendruck



lassen sich die Sollfahrtfunktionen fur
grossere Hohe mit beruhigender Ge-
nauigkeit durch Geraden ersetzen, wenn
man sie Uber v2 statt Uber v auftragt.

Das zeigt Abb. 7, welche drei der liber

v2 aufgetragenen Sollfahrtfunktionen
aus Abb. 6 enthalt. Wir halten hier als
wichtige Besonderheit fest, dass alle
Sollfahrtfunktionen der Abb. 7 durch
denselben Punkt auf der w-Achse laufen.
Das ist eine fur die bisher untersuchten
Flugzeugtypen allgemein giiltige

Regel.

Die Sollfahrtfunktion wg(v) hdngt nur
von der jeweiligen Polaren ab. Sie lasst
sich daher aus der Polarengleichung

(2) berechnen. Aus der Tangentenkon-
struktion nach McCready folgt:

dw,
WS(V)=V dv

und mit (2)
w,(v)=2av2+bv

Durch Einfiihren der neuen Variablen
v2 wird daraus

w, (v2) = 2avZ+ b\ V2 (4)

Wy (V) = wygy (Vz) t Wg (v3) 5)

Streng genommen ist mit (4) die Dar-
stellbarkeit der Sollfahrtfunktion als
Gerade Uber v2 widerlegt. Warumes in
Praxis trotzdem mit guter Genauigkeit
moglich ist, zeigt Abb. 8. Hier sind ausser
der Sollfahrtfunktion wg (v2) firh = O
zusatzlich die beiden Summanden

Wq; (V) und wg, (v2) aus (5) flr den Fall
der LS1-f getrennt Uber v2 aufgetragen.
Die starkeren Abweichungen von der
Naherungsgeraden spielen sich in einem
uninteressanten Geschwindigkeits-
bereich ab (0 bis 80 km/h). Das ist eine
trostliche Feststellung.

Offensichtlich ist das Bild des ersten
Terms w,, (v3) = 2 av2?eine exakt durch
Null laufende Gerade, wahrend der
zweite Term w,, (v2) = by/vZ beim Auf-
tragen Uber v2 das Bild des negativen
Astes der Wurzelfunktion annimmt. Das
Minuszeichen ruhrt vom negativen
Zahlenwert der Konstanten b der Pola-
rengleichung her. Diese Wurzelfunktion
W, (v2) kann nun in der Tatin dem
praktisch interessierenden Geschwin-
digkeitsintervall, z. B. von 80 bis

200 km/h, durch eine nicht durch Null
laufende Gerade angenahert werden.
Sieistin Abb. 8 strichpunktiert einge-
tragen. Sie schneidet die w-Achse bei w*.

Unter Verwendung dieser Naherung
lasst sich dann die gesamte Sollfahrt-
funktion als Summe zweier Geraden
darstellen, die naturgemass wieder eine
Gerade ergibt.

Die Transformationsgleichungen (3)
sagen aus, dass der Faktor b und damit
der Term w,, (v2) = b/ vZbei der zentri-
schen Streckung um den Faktor S keine
Anderung erfahrt. Lediglich die Gerade
2av2gehtin(2a/S)v2iber, lauft also

in der Hohe (S > 1) flacher als am Boden.

Hier wird deutlich, dass nach der Sum-
mation wg, +w,, die gesamte Sollfahrt-
funktion wg (v2) sich um den Fixpunkt
(0/w*) dreht, wenn auf andere Flug-
héhen oder Flachenbelastungen umge-
rechnet wird.

Der Ubergang auf grossere Flughdhe
bringt demnach einen Steigungs-Ab-
fall gegeniiber der fiir die Eichhéhe

h, ausgelegten Sollfahrtgeraden mit
sich.

Zur Abschatzung werden eingefihrt:
m, = Steigung von wg,;

m, = Steigung der Naherungsgeraden
fur wgp;

m, = Steigung von w,in h,;

m,, = Steigungvonw;inh, + Ah.

Auftragung Uber v2

Parameter: Flughohe uber NN

Dann ergibt sich:
my,=m,/S—-myund 1/8 =

0,1
(0o (1= —— Ah)/g,)"?
km

=~1-1/2 wl Ah
km
m;,—m, Am
m,-Ah myAh
—0.05/km
m = —6,7%/km

Dies gilt unter der Voraussetzung, dass
die Polaren sich in der Form (2) darstel-
len lassen und m,/m, = 1/4.

Zur Kontrolle wurden die Sollfahrt-
funktionen verschiedener Flugzeuge

Abb.7 Sollfahrtfunktion fiir LS1-f, 32,9 kp/m?
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Abb. 8 Sollfahrtfunktion LS1-f, 39,2 kp/m?
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fiir unterschiedliche Flughohen erstellt
und der praktisch auftretende Stei-
gungsabfall untersucht.

Das Ergebnis istin der Tabelle 1 fest-

Fiir den Fall laminarer Durchstrémung
sagt das Hagen-Poiseuille-Gesetz aus,
dass

gehalten. 1/R = const Rj*/ (In) (7)
Flugzeug G/F Ah mp— Mg mp—mg Bem.
mq mgAh

kp km A %/km

m?2
ASK-13 27,0 3,0 17,8 —6,0 VP
Bergfalke lll 252 30 18,2 -6,1 VP
SF-30 (Club-Spatz) 30,4 3,0 18,3 —6,1 VP
ASW-15 28,0 30 18,9 -6.3 VP
LS1-f 329 45 27,9 —6,2 VP
Standard-Cirrus 33,0 1,7 9,7 —-57 VP
Astir-C S 30,5 3,0 18,4 —6,1 VP
Kestrel H 404 34,0 0,88 4,48 =51 VP
ASW-19 27,0 3.1 20,2 —-6,5 WP
Nimbus lI 30,0 2,88 20,7 =72 WP
PIK-20 31,0 2,57 14,7 —57 RP
Tabelle 1

Zum Abfall der Steigung der Sollfahrtgeraden mit
zunehmender Flughdhe.

G/F = Flachenbelastung, Ah = H6henintervall,
mg bzw. my, = Steigung der Sollfahrtgeradenin

Statt der theoretisch erwarteten relati-
ven Steigungsabnahme von 6,7 %/km
findet man die in der fiinften Spalte
notierten Werte. Es resultiert der Mittel-
wert

W = —6,2%/km

Wir werden bei allen folgenden Fehler-
diskussionen von diesem Zahlenwert
Gebrauch machen. Beispielsweise hat
dieser Hoheneinfluss auf die theore-
tische Sollfahrt zur Konsequenz, dass
der Kompensationsluftstrom j durch die
Sollfahrtkapillare in Abb. 3 um eben
diesen Prozentsatz zuriickgenommen
werden muss, damit das Sollfahrtsystem
auch in der Hohe korrekt anzeigt. So
bendtigt ein am Boden eingestelltes
Sollfahrtsystem fur den Flug in 3 km
Hohe einen um 18% reduzierten Kom-
pensationsluftstrom j.

Drei fur die weiteren Betrachtungen ent-
scheidende Fakten seien hier heraus-
gestellt:

a) Die Sollfahrtfunktion wird durch
Auftragung Gber v2 zur «Soll-
fahrtgeraden» gestreckt.

b) Die Steigung dieser Geraden geht
bei grésserer Flughéhe um rund
6%/km zurick.

c) Der Ordinaten-Schnittpunkt der
Sollfahrtgeraden (0/w*) ist h6hen-
unabhéngig.

3.2 Hoéheneinfluss auf den Luftstrom
durch die Staudruck-Kapillare

Beim Durchstrémen eines zylindrischen
Rohres gilt zwischen dem Volumen-
durchsatz j, dem Stromungswider-
stand R des Rohres und der treibenden
Druckdifferenz der einfache Zusammen-
hang

Ap (6)

fs Lo
S

der Eichhdhe h, bzw. in der Héhe h, + Ah.

VP = Polaren-ralessung durch DFVER, Zacher/
Laurson. WP = Polare laut Werksangaben.

RP = Polare Radar vermessen.

Hierin sind | und R, Lange und Innen-
radius des Rohres, n die Viskositat des
durchstromenden Mediums.

Diesen Zusammenhang wenden wir auf
die Staudruck-Kapillare in Bild 3 an.
Hier wirkt der Staudruck als treibende
Druckdifferenz: .

Ap = /2 pv? (8)

Ferner ist fiir n die Viskositdt von Luft
anzusetzen. Dann isty von der Tempera-
tur abhangig gemass

(M =n,(1+yAT) 9)

mity = +2,7-1073/K. n, ist die Viskositat
bei der Bezugstemperatur (meist 0°C),
AT die Temperaturdifferenz, gemessen
gegen die Bezugstemperatur.

Mit (6), (7) und (8) gilt dann

j~ovim (10)
Bei Anderung der Flughdhe unterliegt
der Kapillaren-Luftstrom j demnach zwei
gegensinnig wirkenden Einflissen:

j wird verringert infolge der Dichte-
Abnahme mit steigender Flughéhe

j wird vergrossert infolge der Viskosi-
tats-Abnahme bei der mit steigender
Flughdhe fallenden Temperatur

Fir eine bestimmte, feste Geschwindig-
keit (Av = 0) folgt aus (10)

d _ de  dn (11)
i y n

Daraus ergibt sich fiir den Héheneinfluss

a__ % _ A (12)
jodh 0odh 1n,dh

Hierin bezieht sich der Index Null je-
weils auf die Werte in der Eichhdhe

h,. m ist gemass (9) von der Temperatur
abhangig und diese wiederum von der
Hohe h. Daher folgt

d _ do
j.dh 0,dh
_ 1 dn dT (13)
Ay odT dh

In der Norm-Atmosphére gilt fir die
untere Schicht

do 9,6%
0,dh km
T o 6,5K

dh km
Aus (9) folgt

o,

d_ _ . 027%
ndT K

Damit erhalten wir den quantitativen
Einfluss der Flughthe auf den Kompen-
sations-Luftstrom j infolge der Anderun-
gen von Luftdichte und -temperatur:

e 9,6%
jdh  km

027%  —65K\  7.8%
- ( K km I_ km

Wir stellen fest: Die im vorigen Abschnitt
entwickelte Forderung, den Kompen-
sations-Luftstrom um 6%/km Héhe

zu reduzieren, wird durch die Physik der
Atmosphére im wesentlichen erfullt.

Es resultiert eine etwas zu grosse j-Ab-
nahme mit der Hohe von —1,8%/km.

3.3 Hoéheneinfluss auf die Anzeige des
Sollfahrt-Variometers '
Systemfehler des Sollfahrtvariometers
wirken sich stets so aus, dass beim Flug
mit der theoretisch richtigen Sollfahrt
eine von Null abweichende Fehlanzeige
des Variometers resultiert. Positive
Fehlanzeigen flihren stets auf eine zu
geringe Sollfahrt, wéhrend negative
Fehlanzeigen stets zu grosse Geschwin-
digkeiten fordern.

Wir untersuchen in diesem Abschnitt
nur die systembedingten Fehlaus-
schlage des Variometers beim Flug mit
der theoretisch richtigen Sollfahrt. Im
Anschluss daran werden im Abschnitt

4 die aus diesen Variometerfehlanzeigen
resultierenden Fahrtfehler behandelt.

3.31 Einstellung auf besten Gleit-
winkel (wg, = 0)

Vorerst wird vorausgesetzt, das System
sei auf besten Gleitwinkel, d. h. auf

wg, = 0 eingestellt.

Definition des Kapillaren-Fehlers

Nach den Ergebnissen des Abschnittes
3.1 wirkt sich die steigende Flughthe
auf die von der Theorie geforderte,
optimale Sollfahrt so aus, dass die
Sollfahrt-Gerade (a) um rund 6%/km
flacher wird, wobei w* der Fixpunkt

der Drehung ist. Im Optimalfall musste
die Kompensationsgerade (c) aus Abb. 4
dieser Drehung laufend folgen.
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Nach den Ergebnissen des Abschnittes
3.2 flacht die Gerade (d) bei steigender
Flughdhe jedoch um 7,8%/km ab. Es
resultiert eine Kompensationsgerade,
die um 1,8%/km zu flach verlauft.
Diesen Systemfehler werden wir in
folgendem als Kapillaren-Fehler oder
kurz als R-Fehler bezeichnen.

Definition des w*-Fehlers

Im v2-Diagramm der Abb. 4 wurde die
Kompensationsgerade (c) aus der Ge-
raden (d) durch die passend einge-
stellte Nullpunkt-Absenkung um w* er-
zeugt, die Gerade (d) wiederum durch
die passend bemessene Staudruck-
Kapillare R.

Die Abbildungen 9a und 9b verdeutli-
chen die Aufteilung des Kapillaren-
Luftstromes j: Der Teilstrom j, in Abb.
9a fliesst laufend durch das Variometer
ab, der Rest j—j, fliesst zur Flasche und
halt deren Druck laufend auf statischem
bzw. auf TEK-Disendruck.

Aus Abb. 9b ist die Nachbildung der
Kompensationsgeraden (c) durch die
beiden Teilstréme j,undj—j,zuer-
kennen. Hier ist zu beachten, dass Steig-
und Sinkanzeigen des Variometers von
den durch das Gerét fliessenden Luft-
strébmen verursacht werden; wir kénnen
die vertikale Achse demnach wahlweise
in Steig- bzw. Sinkgeschwindigkeiten
oder in dazu proportionalen Luft-
stromen entsprechender Richtung be-
schriften.

Man erkennt, dass der Teilstrom j, zur
Kompensation der Nullpunkt-Absen-
kung um w* bendtigt wird. Nur dieser
Teilstrom fliesst durch das Vario-
meter. Ein systematischer Anzeige-
fehler des Variometers kann sich
demnach ausschliesslich auf j, aus-
wirken.

wlij (c
J=ie j
D jv"w* _V.i
W*

Abb.9b Zur Entstehung der Sollfahrtgeraden ¢
aus den Teil-Luftstromen j, und (j-j,)

Abb. 9a Zur Aufteilung des Luftstromes j durch
die Sollfahrt-Kapillare R

Bei den héhenfehlerfreien Variometern
(Stauscheiben- und Dosenvariometer)
entstehen demnach ausser dem oben
bereits diskutierten Kapillaren-Fehler,
der je km Hohengewinn einen um 1,8%
zu grossen Riickgang des Gesamtstro-
mes j bewirkt, keine weiteren Fehler.
Fur die Anzeige A thermischer Vario-
meter, die auf der Kiihlwirkung des
Variometer-Luftstromes beruhen, gilt
folgende Hohenabhéngigkeit (10):

A = const (o/T)w

Im INA-HOhenintervall bis 5 km gilt

d(o/T)
(o/T)dh

Der durch das Variometer fliessende
Teilstrom j, wird dadurch bei zunehmen-
der Flughéhe um 7,2%/km zu gering
angezeigt. War der Teilstrom j, in der
Eichhdhe h_ passend eingestellt, so
wird er die fest vorgegebene Nullpunkt-
absenkung w* in grésserer Hohe nicht
mehr ganz kompensieren. Zur vollen
Kompensation wird ein zu grosser
Teilstrom j, durch das Variometer be-
nétigt.

Dieser Systemfehler wird im Folgenden
als w*-Fehler bezeichnet.

Seine Auswirkung auf das Sollfahrt-
system berticksichtigen wir auf ein-
fache Weise: In den weiteren Uber-
legungen gehen wir davon aus, der
Nullpunkt werde je 1000 m Hohenge-
winn zusatzlich zu w* um weitere

7,2% von w* nach unten verschoben.
Damit wird tatsachlich der Einfluss des
w*-Fehlers exakt erfasst: mit steigen-
der Flughdhe wird ein immer grdsserer
Teilstrom j, durch das Variometer be-
notigt, um w* zu Null zu kompensieren.

= —7,2%/km

3.32 Einstellung auf wy>0

Wir sind jetzt in der Lage, den Hohen-
einfluss auf ein Sollfahrtvariometer an-
zugeben, das auf das erflogene Stei-
gen wg, entsprechend der McCready-
Optimierung fir beste Reisegeschwin-
digkeit eingestellt ist. Nach dem im
Abschnitt 2 Gesagten muss jetzt der
Nullpunkt zuséatzlich zum Flugzeug-
typischen Festwert w* um den Betrag
w,, weiter verstellt werden. In den Abb.
9a und 9b vergrdssert sich der Teilstrom

durch das Variometer jetzt sinngemass
auf j,+ s, wahrend sich der Teilstrom
zur Flasche auf j—(j, + js;) vermindert.
Wir gehen im folgenden von der Reich-
mann-Forderung (2) aus, dass das
mittlere Steigen mit dem auf Vario-
meter-Funktion geschalteten Sollfahrt-
variometer gemessen werden muss.
Bei abgeschalteter Sollfahrtkapillare R
fliesst bei einer bestimmten Steigge-
schwindigkeit wg, der zugehérige Luft-
strom j,, aus der Flasche durch das
Variometer. Darauf reagieren die
Variometer-Typen unterschiedlich.

Die Hohenfehler-freien Systeme zeigen
das echte Steigen unverfélscht an.

Die thermischen Systeme zeigen, wie
oben dargelegt, den um rund 7%/km
reduzierten Steigwert an.

Zum anschliessenden Sollfahrtflug wird
der Nullpunkt um das im Kreisflug
abgelesene Steigen verstellt. Bei den
héhenfehlerfreien Variometern ist das
der volle wy-Betrag, bei den thermi-
schen Variometern der um den Héhen-
fehler reduzierte.

In beiden Systemen flhrt dann folge-
richtig der gleiche, ndmlich der zum
wahren Steigen wg, gehdrige Luftstrom
jst zUr exakten Kompensation der beiden
unterschiedlichen Nullpunkt-Verstel-
lungen. Dieser Luftstrom wird in beiden
Variometersystemen durch die gleiche
Fahrterhéhung als ein zuséatzlich zu

j, durch das Variometer fliessender
Kapillaren-Teilstrom erzeugt.

Damit unterliegt dieser Teilstrom vom
Betrag j,, ausschliesslich dem Kapilla-
ren-Fehler.

4. Analyse des resultierenden Sollfahrt-
fehlers

4.1 Einstellungaufwg =0

Wir gehen von der Voraussetzung aus,
dass das Flugzeug mit der theoretisch
richtigen Sollfahrt v, geflogen wird. Der
R-Fehler fihrt dann statt zur Anzeige
Null am Variometer zur Fehlanzeige
Aw;, der w*-Fehler zu der Fehlanzeige
Aw,. Beide Fehler sind in der Abb. 10
Uber v2 dargestellt. In dieser schemati-
schen Zeichnung ist die Grdsse der
Fehler der Deutlichkeit wegen stark
Ubertrieben worden.

Aw;, dussert sich in einer zu geringen
Steigung der Sollfahrtgeraden (c).
Dieser Fehler ist demnach proportional
zu v2 bzw. proportional zur Summe
(w,+w?*), wenn mit w, die Funktions-
werte der Kompensationsgeraden (c)
aus Abb. 4 angesprochen werden und
w* als positiver Zahlenwert genommen
wird.

Aw, dussert sich, wie in 3.31 schon er-
lautert, in einer Parallelverschiebung der
Geraden (c) und ist proportional zu w*,
von v2 jedoch unabhéngig.

Es resultiert der Gesamtfehler des
Sollfahrtvariometers

Aw = Aw; + Aw,
Aw, = (W, +w") f; Ah;

f, = 0,018/km (R-Fehler) (14)



Aw, = w*f, Ah;

f, = 0,072/km (w*-Fehler) (15)
Ah ist die Abweichung von der Eich-
hohe, f; und f, sind diein 3.31 berechne-
ten Zahlenwerte des R-Fehlers bzw.

des w*-Fehlers.

Der Anzeigefehler Aw des Sollfahrt-
variometers hat gemass Abb. 10 den
Fahrtfehler Av2 zur Folge, da die Sink-
anzeige w, +Ww,,, die zur theoretischen
Sollfahrt v2 fiihren misste, erst bei der
héheren Fahrt v2+ Av2 kompensiert wird.
Fir die Steigung m der Sollfahrtge-
raden w,(v2) entnehmen wir der Abb. 10:

w

wt
mv2

1a (f, + f,) (20b)

/2 (f; + (v/v)2f,) (20c)

Die Fehleraussagen (20a), (20b) und
(20¢) sind gleichwertig. Die Form (20c)
ist fur uns die Nutzlichste. Sie sagt aus,
dass als einzige Flugzeug-typische
Kenngrosse der Schnittpunkt vz der
Kompensationsgeraden (c) durch die
v2-Achse das Gewicht des w*-Fehlers
Aw, festlegt. Da der Zahlenwert fur
diesen Schnittpunkt vZ nur wenig vom

awi~v? (R-Fehler)
aw,~w (w*-Fehler)

IWp"'WmI

Abb. 10 Schematische Darstellung der fehlerfreien
Solifahrt-Geraden w,(v2) (ausgezogen) und der
durch Héhenfehler beeinflussten Sollfahrt-
Geraden (strichpunktiert)

m = Aw/Av2 = w*/v2 = (w.+w*)/v2 (16)
Damit wird
AvZ = Aw/m = Aw,/m + Aw,/m (17)
. Wir setzen hier voraus, dass die Stei-
gung der Kompensationsgeraden
w,(v2) trotz dem R-Fehler fir die Fehler-
abschéatzung praktisch konstant bleibt.
Dazu berechtigt der extrem kleine Zah-
lenwert des R-Fehlers von 1.8%/km
Steigungsruckgang.
Wegen Av2 = 2 vAv ergibt sich aus (17)
fir den absoluten Sollfahrtfehler Av

Av = Av2/(2v) = Aw,/(2vm) + Aw,/(2vm)
(18)

Einsetzen von (14), (15) und (16) liefert

*

Av =1/2vAh (f, + — ) (19)
c

Damit gilt fir den relativen Sollfahrt-
fehler Av/v, normiert auf das Héhen-
intervall Ah

Av B

v Ah
Wt

12 (f, + f,) (20a)

\(a)

Flugzeugtyp beeinflusst wird - v,
schwankt bei den gangigen Flugzeugen
um 78 km/h 7% — stellt (20c) bei Ansatz
des Mittelwertes vV, den Sollfahrtfehler
unabhangig vom Flugzeugtyp dar.

Nach diesem Ergebnis (20) ist der Ein-
fluss des Kapillaren-Fehlers auf den
relativen Sollfahrtfehler konstant, nam-
lich 1/2f; = 0,9%/km.

Der w*-Fehler entfallt bei den hohen-
fehlerfreien Dosen- bzw. Stauscheiben-
Sollfahrtvariometern. Das wurde in

3.31 nachgewiesen. Diese Systeme sind

demnach ausschliesslich mit dem
Kapillaren-Fehler behaftet. Der daraus
resultierende Fahrtfehler flihrt also auf
eine relative Uberfahrt von nur 0,9%/km.
Damit ist er flr die Praxis vernach-
lassigbar.

| tav
| |v ah

L | \_‘_./D/km
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9 | Wi =0
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Kapillaren-Fchler
!

km/h
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Abb. 11 Verlauf des relativen Fahrtfehlers

\
0 —

uber der Geschwindigkeit v
v Ah

Fur die Sollfahrtvariometer, die mit
thermischen Elektro-Variometern ar-
beiten, kommt zum Kapillaren-Fehler
der w*-Fehler hinzu. Nach (20) geht
der aus dem w*-Fehler resultierende
relative Fahrtfehler mit 1/v2 zurlck. So
entsteht das Fehlerdiagramm in

Abb. 11. Der im Bereich geringer Ge-
schwindigkeiten relativ hohe w*-Fehler
fallt ab 140 km/h unter 2% ab.

Der w*-Fehler ist auf einfache Weise
durch eine der Hohe angepasste Kor-
rektur der Nullpunkt-Absenkung w*

zu beheben. Mit diesem technisch
problemlos durchfihrbaren Eingriff in
das Sollfahrt-System kann der Gesamt-
fehler sicher unter 1,5%/km gehalten
werden. :

4.2 Einstellungaufwg, >0

Infolge der zuséatzlich eingestellten
Nullpunktabsenkung um wy, wird die
Sollfahrt zur héheren Geschwindigkeit
v, verschoben, ebenso der Schnittpunkt
der Kompensationsgeraden mit der
v2-Achse von v, nach v;. Das verdeut-
licht Abb. 12.
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- Ya e Va j/ v
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N d ot
T :
WVst & - Wst~ JSt
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AWF/ Abb. 12 Schematische Darstellung wie in Abb. 10
jedoch fir wg; >0



Hier ist die Situation der Abb. 10 Gber-
nommen und dazu eine Absenkung um
w, = 1,5-w* dargestellt. Die Fehler-
grossen sind der Deutlichkeit halber
wieder stark uberhdht gewahlt.

Analog zum oben dargelegten Rechen-
gang fuhrt das Einfigen des Summan-
den wg, zu w* im Ansatz (14) fiir den
Kapillarenfehler Aw, und im letzten der
Ansatze (16) fur die Steigung auf diese
Fehleraussagen:

AV’ — 1y,
v’ Ah
o
£+ f 21a
(f W, + W+ wg ) (Bta}
=172 (f, + -":"T ) (21b)
2
= e (fy + —a- 1) (210)

Da die Kompensation der wg-Verstel-
lung durch den Luftstrom j, wie in 3.32
dargelegt, nur dem Kapillarenfehler f,
unterliegt, geht jetzt folgerichtig das Ge-
wicht des w*-Fehler zurtick. In den

drei Fehlerausdriicken (21) ist der Faktor
vor f, stets kleiner als in den entspre-
chenden Ausdrucken (20) des vorigen
Rechenganges fir wy = 0. Das Fehler-
diagramm in Abb. 11 stellt also die
obere Grenze flr den relativen Fahrt-
fehler dar. So lesen wir z. B. aus dem
Fehlerausdruck (21c) ab, dass sich der
w*-Fehler bereits bei v, =1/2 v, halbiert.
Um im praktischen Einsatz die Soll-
fahrtfehler so klein wie maglich zu hal-
ten, werden die Kapillarensteigung und
die Nullpunktabsenkung w* nicht auf
die Sollfahrtfunktion fir Meereshdhe,
sondern fur die Mitte des in der Praxis
benitzten Héhenintervalls eingestellt.
Bei europaischen Verhaltnissen — mit
Ausnahme der Alpen —ist das die H6he
h, = 1500 m NN.

Damit bleiben die Fahrtfehler des Soll-
fahrtvariometers bis zu Flughéhen von

5 km vernachlassigbar gegeniiber den
ubrigen Fehlerquellen des gesamten
Systems. Von ihnen seien nur die Ab-
weichungen von der Optimal-Polaren
und die Pilotentoleranzen beim Nach-
fliegen der Sollfahrtkommandos
genannt.

Es bleibt festzuhalten, dass die vor-
liegende Fehlerdiskussion den Anzeige-
fehler des Staudruck-Fahrtmessers nicht
enthélt. Da das Sollfahrtvariometer ohne
Fahrtmesser auskommt, sind dessen
Hohenfehler an dieser Stelle noch ohne
Einfluss. Erst bei der Herleitung der
Hohenfehler der anderen Sollfahrt-
Systeme in 5. und 6. wird auch der
Fehler des Staudruck-Fahrtmessers auf-
gegriffen.

5. Der Sollfahrtfehler von Drucksonden-
Sollfahrtsystemen
Das in solchen Systemen enthaltene

Drucksonden-Variometer liefert statt
der wahren Vertikalgeschwindigkeit w
ein Signal proportional zu ow. Der eben-
falls enthaltene Drucksonden-Fahrt-
messer liefert statt der wahren Ge-
schwindigkeit v ein dem Staudruck
proportionales Signal gv2.

Dain Bordrechnern dieser Art aus-
schliesslich die Sollfahrtfunktion in der
Eichhdhe h, eingespeichert wird, treten
nicht vernachlassigbare Sollfahrtfehler
beiderlei Vorzeichens auf. Das belegt
der folgende Rechengang anhand der
Abb. 13.

Damit wird

Aw, = f, Ah (1=, Ah)m,v2—f, Ahw”
(26)
Einsetzen von (23) und (26) in (22) ergibt
Av2 = f, Ahvz + f, Ahv2—f, Ah
w*
f, f, Ah2y2

(27)
(¢]

Das letzte Glied ist klein von zweiter

Ordnung, kann also vernachléssigt wer-

den.

Mit Av2 = 2vAv und mit w*/m, = v2
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Die Sollfahrtfunktion w(v2) fir h = h,
und w,, = 0 ist dort als oberste Gerade
eingetragen. lhre Steigung sei m,.
Entsprechend den Uberlegungen aus 3.1
gilt fir h = h + Ah eine Sollfahrtgerade
mit einer um 6%/km reduzierten Stei-
gung m,,. Dasistin Abb. 13 firh = 3km
eingezeichnet.

Ein Sinkenvonw; = 3m/sinh = h,

+ 3 km wurde hier die theoretische
Sollfahrt vz erfordern. Das Drucksonden-
Variometer liefert infolge seines Dichte-
proportionalen Signals die um Aw, ver-
minderte Anzeige. Die Elektronik ver-
gleicht dieses zu kleine Sink-Signal

mit der fur h = h, eingespeicherten
Sollfahrtfunktion und gibt dem Piloten
den zu kleinen Staudruck o(v—Av?) vor.
Die danach eingestellte Fahrt liegt dann
um 5%/km hoher als der in Abb. 13
ablesbare Abszissenpunkt v3—Av2.

Der Fahrtfehler Av2 wird (iber die Stei-
gung m, gewonnen:

m, = (Aw; + Aw,)/Av2 (22)
Aw, = f; Ahm,v2

mit f; = — 6%/km (23)
Aw, = f, Ah (my, vZ—w*)

mit f, = —10%/km (24)

Hierin sind m,, die Steigung der Héhen-
Sollfahrtgeraden und der Klammeraus-
druck ihr Funktionswert. Fur m, gilt

m, = m, (1 -f, Ah) (25)

Abb. 13 Zur Herleitung des Fahrtfehlers bei Druck-
sonden-Sollfahrtsystemen. Gezeichnet ist der
Fall Ah = +3km

erhalt man aus (27) fir den relativen,
auf Ah normierten Fahrtfehler

Av
v Ah

=12(fi + - (vo/V)? 1)) (28)

Dasist die in Abb. 14 gestrichelt einge-
zeichnete Fehlerkurve b), die durch
Addition des konstanten Fehlers der
Staudruck-Sonde von +5%/km in die
fir wg, = 0 gultige Fehlerkurve a) Uber-
geht.

Dieses Drucksonden-Sollfahrtsystem
fuhrt demnach unter 100 km/h auf
eine zu hohe, dariiber auf eine zu ge-
ringe Sollfahrt mit einem Toleranzbe-
reich von rund +2%/km. Dies gilt nur fur
den Sollfahrt-Flug mit wg, = 0.

Fur ein erflogenes Steigen wy, ist die
Sollfahrtgerade um wg, nach unten zu
verschieben. In Abb. 13 liest man die
zu w4 passende theoretische Sollfahrt
vi2ab.

Das Drucksonden-Variometer zeigt statt
w,, den zu geringen Wert wg, an:

W = (1-fAh) Wy,

Dieser Wert wird im Sollfahrtsystem
eingestellt, so dass die Sollfahrtgerade
um Awj; zu wenig abgesenkt wird. Das
fihrt auf den in Abb. 13 eingezeichneten
ersten Fahrtfehler Avf. Hinzu kommt
der Fahrtfehler Av3, der sich ebenso be-
griinden und berechnen lasst wie der
oben behandelte Fahrtfehler Av2

fur den Sonderfall wg, = 0.

Normiert man wg/w* = n, so ergibt
sich aus Abb. 13



Awj = f; Ahmg v2 (29)
Aw; = f, Ahm,v2—f, Ahw* -
f, Ahnw* (1-f, Ah) (30)
Awg = f, Ahnw* (31)
Daraus folgen
2

Av21 = AWS/m = w

1-f, Ah
~f, AhnvZ(1 + f; Ah) (32)
Avd = Awi/m, + Awy/m, (33)

=f, Ahv2 + f, Ahv2(1-f; Ah) -
f, Ahvz—f, Ahn(1—f, AH) V2

Damit erhalt man den relativen, auf Ah
normierten Fahrtfehler fir w,>0 zu

AV AVi+ AV3
vAh 2v2ZAh
v.2
=2 (f, + fp) =1/ -
v2

f,(1=n(f; + f,) Ah) (34)

Bei der Herleitung von (34) ist das in (33)
enthaltene Glied mit dem f, - f,-Produkt
wieder vernachléssigt worden.

Der von v unabhéangige Fehler der
Staudruck-Sonde ist wieder zu addieren.
Dem konstanten Fehler von

f71 + f—zz +5%/km = —3%/km

Uberlagert sich wieder ein mit 1/v2
fallender Term. Fliirn = 0 geht (34) in
(28) uber.

Der Zahlenwert von w* liegt bei den
gangigen Flugzeugtypen bei (1.5+0,5)
m/s. Fir sehr gutes Streckenwetter mit
w, = 3m/swirddannn = 2. Die
Fehlerkurve c) in Abb. 14 stellt diesen
Fall dar. Schwéchere Wetterlagen fih-
ren auf Fehlerkurven zwischen a) und c).
Es resultiert ein Gesamtfehler, der bei
niedrigen Geschwindigkeiten auf eine
zu hohe Sollfahrt fuhrt. Bei hohen
Geschwindigkeiten wird zu langsam
geflogen. Die Fehler bleiben im Tole-
ranzstreifen £2%/km.
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Abb. 14 Relativer Sollfahrtfehler fiir Drucksonden-

Sollfahrtgeber

a) Fehler mit Einbeziehung der Staudruck-

b) Fehlerohne | Fehimessung

c) wiea, jedoch bei Sollfahrtflug mit wg; = 3m/s
(Ordinatenteilung in %/km)

Relativer
Sollfahrtfehler
(%/km)

Sollfahrt-System

Stauscheiben-
Variometer mit +2
McCready-Ring

Stauscheiben-

Variometer mit +09 Auch Ult;?
Sollfahrt-Kapillare . Sollfahrt-
nach Briickner

Thermoelektr. +3,5

Variometer mit (bei 90 km/h)

Sollfahrt-Kapillare  bis +1,4

nach Briickner (bei 200 km/h)

Drucksonden- + 2
Sollfahrtsystem (bei 90 km/h) aufwendig
bis —2,2

(bei 200 km/h)

Bemerkungen

Nicht abhangig von v und wg;

Nicht abhangig von v und wg;
fiir elektr. Dosenvariometer mit

pillare

Mit einfacher Hohenkorrektur des w*-Fehlers reduzierbar auf
+1,5%/km. Dann nicht mehr abhangig von vund w g

Hoéhenkorrektur der eingespeicherten Sollfahrt-Funktion

Tabelle 2 Zusammenstellung der Sollfahrtfehler

6. Der Fahrtfehler des Systems Stau-
scheibenvariometer mit Sollfahrtring
Die Anzeige des Stauscheibenvario-
meters ist praktisch frei von Héhen-
fehlern. Die Teilung des Sollfahrtringes
nach McCready entspricht exakt der
Sollfahrtfunktion in Abb. 2 bzw. der
Sollfahrtgeraden a) im v2-Diagramm der
Abb. 4.

In der Regel wird der Sollfahrtring fur
die Eichhéhe h, ausgelegt und nicht
verandert. Die Abnahme der Steigung
der Sollfahrtgeraden bei steigender
Flughdhe wird also nicht berlcksichtigt.
Von den in 5.1 auftretenden System-
fehlern bleiben ausschliesslich der auf
Aw;, zurickgehende relative Fahrtfehler

f1

2
und der ebenfalls in 5.1 behandelte
Staudruckfehler von £5%/km:

A _ _h | 5ou/km = +2%/km
v Ah 2

Beim Sollfahrtflug nach Stauscheiben
mit Sollfahrtring wird um 2%/km zu
schnell geflogen.

7. Zusammenfassung

Nach einer kurzen Darstellung der
Wirkungsweise des Sollfahrtvario-
meters in 2. wird die theoretische Soll-
fahrt bei steigender Flughdhe in 3.1
hergeleitet. Die Darstellbarkeit der Soll-
fahrtfunktion in Form einer Geraden
Uiber v2 vereinfacht dabei den Rechen-

gang.

Die Hohen-Fehlanzeigen des Sollfahrt-
variometers beim Flug mit der theo-
retisch richtigen Sollfahrt und die daraus
resultierenden Sollfahrt-Fehler werden
in 3.3 bzw. 4. behandelt.

Nach dem gleichen Verfahren werden

in 5.und 6. die Hohen-Sollfahrt-

fehler der tbrigen Systeme erfasst.

Die Tabelle 2 stellt die Ergebnisse
zusammen.

Danach ist der Hohen-Sollfahrtfehler
der mit Sollfahrt-Kapillare ausgerusteten
Stauscheiben- und Dosenvariometer

mit 0,9%/km vernachlassigbar.

Auch der Hohen-Sollfahrtfehler des

am haufigsten verwendeten Systems
Stauscheibenvariometer mit McCready-
Ring bleibt mit +2%/km in tragbaren
Grenzen.

Das thermisch arbeitende Elektrovario-
meter hat im Bereich geringer Ge-
schwindigkeit einen betréchtlichen
Fehler von +3,5%/km, der mit 1/v2

auf +1,4%/km bei 200 km/h abfallt.
Durch die in 4.1 erwahnte, einfache
Hohenkorrektur des w*-Fehlers l4sst
sich der Sollfahrtfehler dieses Systems
unter +1,5%/ km halten.

Derin 5. abgehandelte Sollfahrtfehler
der Drucksonden-Sollfahrtsysteme hat
wechselndes Vorzeichen: im Bereich
geringer Geschwindigkeit wird ca.
2%/km zu schnell, bei hohen Geschwin-
digkeiten wird ca. 2%/km zu langsam
geflogen. Die Sollfahrtfehler sind in ge-
ringem Masse vom eingestellten wg,-
Wert abhangig. Eine Hohenkorrektur
der eingespeicherten Sollfahrtfunktion
zur Verkleinerung der Sollfahrtfehler
erscheint schwierig.
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