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1 Einfihrung

Die Grundbegriffe, die das Thenmi&ugmechanik beinhaltet, sind:

Flugleistung:

Hier sind Geschwindigkeit und Beschleunigung des Schwerpunktes eines Flugzeuges von
hauptséachlicher Bedeutung. Das Luftfahrzeug wird als Punktmasse betrachtet, Drehbewegun-
gen sind nicht von Interesse. Das Flugzeug ist vier natirlichen Kraften ausgesetzt: Auf-

trieb,Widerstand, Schub, Gewicht. Es sind keine aerodynamischen Details zu diskutieren, die

aerodymischen Eigenschaften des Flugzeuges seien schon vom Aerodynamiker bereitgestellt.

Flugstabilitdt und Flugsteuerung:

Hierbei sind Rotationsbewegungen des Flugzeuges um eine oder mehrere seiner drei Achsen

Zu bestimmen.
Aeroelastizitat:
Betrifft die Wechselwirkung zwischen dem elastischen Verhalten der Flugzeugzelle und den

aerodynamischen Kraften und Momenten. Die Aeroelastizitat wird in dieser Vorlesung nicht
behandelt.



2 Aerodynamischer Auftrieb und Widerstand

Alle Auftrieb und Widerstand betreffenden Belange eines Tragflligels werden ublicherweise
in Form einerWiderstandspolaren dargestellt. Die aerodynamischen Eigenschaften sind in
diesem Kurvenverlauf nach Gleichu(i enthalten.

2
Cr

Te AR

(1)

cp,=c,; t

Hierin bedeuten:

cp Gesamtwiderstandsbeiwert

cr Auftriebsbeiwert

Cd Profilwiderstandsbeiwert (parasitarer Widerstand)

e Oswald-Effizienzfaktor

e=1 fur elliptischen Fligelgrundrif3

e=10.85-0.95 fur andere Ubliche Unterschallfligelgeometrien
AR  Flugelstreckung
AR = b/S

b Spannweite

S Tragflacheninhalt



Der Profilwiderstand besteht aus zwei Anteilen, einem aufgrund von Wandreibung und einem
aufgrund von Druckverlust durch Abldsung. Wenn die Fluggeschwindigkeit den schallnahen
(transsonischen) oder gar Uberschallbereich (supersonischen) erreicht, ist ein dritter Anteil fir
Wellenwiderstand hinzuzufiigen. Hinter schragen StoRB3wellen (Machscher Kegel) ist der
Druck hoher als vor dem Stol3. Der Druck steht senkrecht auf der Kegeloberflache und verur-

sacht Krafte entgegengesetzt zur Flugrichtung.

Cy=¢Chptey, ey, (2)
Hierin bedeuten:
Caf Wandreibungswiderstandsbeiwert
Cdp Druckwiderstandsbeiwert
Cdw Wellenwiderstandsbeiwert

Die Polare des gesamten Flugzeuges lautet:

C
cp=cCpotc,. =cCpq+—2= 3
D D, D,i D, e AR ( )
Hierin bedeuten:
cp.o Beiwert fur parasitaren Widerstand bei Anstellwirtket 0
cpi = c1’/TeAR Beiwert fir auftriebsinduzierten Widerstand

Die Gleichungerfl) und(3) unterscheiden sich im wesentlichen dadurch, dal3

* der Widerstand nunmehr auf den kompletten Flugel, Leitwerk, Triebwerksgondeln,

Fahrwerk und samtliche weiteren Anbauteile ausgedehnt wird,

« in Schallnahe oder bei Uberschall enthélh auch den Wellenwiderstand. Zudem be-
einflul3t Ablésung auf Gebieten der Oberflache das Stromungsfeld in Abhéangigkeit vom
Anstellwinkel, so dal3 der parasitare Widerstand vom Auftrieb abhéngt. Daher mul3 der
Effizienzfaktor e derart umdefiniert werden, dald der auftreibsabhangige Teil des pa-

rasitdren Widerstandes im letzten Term {@naufgeht.



Man erhalt die Parameter fir diese Darstellung durch eine Approximation von im Windkanal

ermittelten Polaren. Hier ist die quadratische Form der Gleichydgend(3) erkennbar.

Cp

Drag polar

Cr

Abb.1  Widerstandspolare



3 Bewegungsgleichungen

Der Flugpfad ist die Bewegungsrichtung des Flugzeuges und liegt somit auf einer Linie mit
der ungestorten Anstromung. Mit der Horizontalen schliel3en beide den Steig®@irgiel

Die Hauptprofillinie ist zum Flugpfad um den geometrischen Anstellwialggneigt.
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Abb.2  Kréfte an einem Flugzeug wahrend des Fluges

Auf das Flugzeug wirken vier Krafte:

Auftrieb, definitionsgemal senkrecht zum Flugpfad
Widerstand, parallel zum Flugpfad in entgegengesetzter Richtung

Gewicht, in Richtung Erdmittelpunkt (im Wink®&lzum Auftrieb)

N § O &

Schub, im allgemeinen um den Schubeinstellwiokalm Flugpfad angestell



Der Flugpfad ist in der Realitdt immer eine gekrimmte Linie, auchohiaontalen Gerade-
ausflug. Der Kurvenradius entspricht dann der absoluten Flughfkeis+r mit der geomet-
rischen Flughohég tber dem Erdradius

Der Weg entlang einer gekrimmten Linie wird kurvilinear und der entlang einer Geraden
rektilinear genannt. Wendet man das zweite Newtonsche Axiom auf die kurvilineare Bewe-

gung eines Objektes den Flugpfad entlang an, so ergibt das:

dv
> K =ma=m— - (4)

dabei seier® F;; die Summe aller Krafte parallel zum Flugpfads dV/dt die Bahnbeschleu-
nigung in Flugpfadrichtung und die momentane Bahngeschwindigkeit, definitionsgemal
immer in Flugpfadrichtung. Newton orthogonal zum Flugpfad:

.
ZFD_er )

wobei > F_die Summe aller Krafte normal zum Flugpfad ufid-. die Radialbeschleunigung

auf der Flugbahn mit dem Krimmungsradtusind.
Aus Abb. 2kdnnen die Krafte in Flugpfadrichtung (nach rechts positiv) entnommen wer-

den:

ZF” =T cosar, =D —Wsin® (6)
die Krafte normal zum Flugpfad und nach oben positiv:

ZFD =L+Tsina, —W cos© (7)

Fal3t man nun die Gleichungg&f) und(6) sowie(5) und(7) zusammen, so ergibt das:

Tcoxx, —D—Wsin@zmcii—lt/ (8)
V2
L+Tsina, =W cos®© =m— (9)

r

c

Die Bewegungsgleichunggi®) und (9) gelten fur ein Flugzeug im zweidimensionalen, be-
schleunigten translatorischen Flug.
Flugleistungen, die im unbeschleunigten Flug geflogen werdenssiticthe Flugleistun-

gen. Sie drlcken sich aus in:



* Ho6chstgeschwindigkeit
e Steiggeschwindigkeit

* Gipfelhohe

* Reichweite

» erforderlicher Schub fur Horizontalflug

Im unbeschleunigten Horizontalflug, d.h. Steigwin®e¥ 0, reduzieren sich die Bewegungs-

gleichungen auf:

Tcosa, =D (20)

L+Tsina, =W (11)
Bei den meisten konventionellen Flugzeugen ist der Schubeinstellvankégin genug, so
dal3cos o = 1 und sin o, = 0 gilt. Dieses liefert also dann:

T=D (12)

L=W (13)

(12) und (13) beschreiben die Bewegung des unbeschleunigten Horizontalfluges. Dabei wirkt
der Schub in Flugpfadrichtung. In beiden Féllen gleichen sich jeweils Schub und Widerstand

sowie Auftrieb und Gewicht aus.



4 Erforderlicher Schub flr unbeschleunigten Horizontalflug

Ein Flugzeug befinde sich im Geradeausflug mit gegebener Geschwindigkeit in gegebener
Hohe. Das Triebwerk hat einen Nettoschub bereitzustellen, der dem Widerstand gleich ist. Es

gilt die Definition:

D=q,Sc, 14
Hierin bedeuten:
G dynamischer Druck
S Flagelflache
Cp Gesamtwiderstandsbeiwert ng8h
poo 2
=2V 15
9o =V (15)
Hierin bedeuten:
Po Luftdichte in Flughthe
Voo Fluggeschwindigkeit
Der Schub vor12) wird mit (14):
I'=D=gq,Sc, (16)
Der Auftrieb in(13) ist definiert als:
L=q,Sc, a7
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Hierin bedeutet:

c Auftriebsbeiwert

Die Kombination au$13) und(17) ergibt:

L=W=¢q,Sc, (18)
Division von(16) und(18) liefert:
T _c (19)
W oc

Damit ist der Schub, den ein Flugzeug benétigt, um Geschwindigkeit und H6he zu halten:

w w
T = = 20
¥ ¢, le, LID (20)

Aus (20) resultiert die Kurve fur deerforderlichen Schub. Dieser variiert flr ein gegebenes
Flugzeug in gegebener Hohe mit der GeschwindigkeiDie Berechnung kann nach folgen-
dem Schema ablaufen:

» Geschwindigkeit’., auswahlen,

e flr V» nach(18) den Auftriebsbeiwert berechnen, wolmei aus der gegebenen Hohe
und S aus den Flugzeugdaten bekannt sindnat dann den Wert, um das bekannte
Fluggewicht zu tragen.

* Beiwertc, aus der Widerstandspolar€3) ermitteln, Verhaltnig, / ¢, bilden,

» Ty mittels(20) berechnen.

Abb. 3zeigt die Kurve fur den erforderlichen Schub tber der Geschwindgkeit fur ein propel-

lergetriebenes Flugzeug.
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Abb.3  Erforderlicher Schub abhangig von der Flug-
geschwindigkeit

Entsprechen@0) verhalten siclf; undZ/D umgekehrt proportional, so dal3 bei der Ge-
schwindigkeit, bei det/D maximal wird, ein minimaler Schub erforderlich ist. Dann hat das
Flugzeug seine optimale Effizienz. Die Stromung sollte anliegen, keine Ablosung darf auftre-

ten.

Weiterhin hangen Auftrieb und Widerstand vom Anstellwinkelb. Es ist leicht nachvoll-
ziehbar, dal3 beide — zumindest, solange die Stromung anliegt — mit dem Anstellwinkel zu-
nehme. Da sie Uber die Widerstandspolare gekoppelt sind, zeigt auch das Vethalaiis
nen charakteristischen Verlauf. Seinen Maximalwert hat es fur konventionelle Unterschall-
flugzeuge ber = 2°..5° Wenn ein Flugzeug mit Geschwindigkéi fur minimalen Schub
fliegt, so wird es den Anstellwinket fir maximales./D haben. Weiterhin ist es offensicht-
lich, daf3 verschiedene Punkte auf der Kuildb. 4 verschiedenen Anstellwinkeln zuzuord-
nen sind.

LiD
(or C1/Cp) {L/D}max

/ Fap Imax «

Abb.4  Auftrieb und Widerstand tber dem Anstellwinkel
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Bei hohen Geschwindigkeiten treten sehr hohe dynamische Driick&/apfV.,>), wodurch
Auftriebsbeiwert und damit Anstellwinkel sehr klein sein kdnnen, um das Gewicht zu tragen.
Andererseits fihrt der hohe dynamische Druck zu hohem Widerstand, da das Verhéaltnis von
Auftriebs- und Widerstandsbeiwert infolge des parasitaren Widerstandes ungunstig ist (vgl.
Abb.]). Da auch die Luftdichte direkt in den dynamischen Druck eingeht, Ia3t sich dieses
Problem durch Aufsuchen grof3er Flughdhen mit dinner Luft lindern. Bei geringen Ge-
schwindigkeiten hingegen missenund a sehr gro3 sein, wodurch der quadratische Einflufd
von vone, aufc, zum Tragen kommt und der erforderliche Schub wiederum stark ansteigt.
Das ist der Grund, warum die Schubkur®l§. 4 ein Minimum hat.

Dieses Minimum muf3 auch aus der Diskussion der Gleichuii@g@mind (20) unter Zuhil-

fenahme vor§3) gefunden werden kdnnen.

2

C
T,=D=gq.,Sc,=q.S %D,o + neLAR EE%S Cpotq.S

2
‘L

TTe AR

(21)

Damit konnen auch die Schubanteile zur Uberwindung des parasitaren und des auftriebsindu-

zierten Widerstandes unterschieden werden (M} folgt:

W2
T.=g.Sc,,t——— 22
R —9.° Cpp 7S e AR (22)

Weiterhin gilt die Ableitung fur die folgende Kurvendiskussion:

dT, _dT, dV,
dg., dV, dq.,

(23)

Das Minimum inAbb. 2tritt fur T / dV. = 0, also aucl / dg. = 0 ein. Die Ableitung von

(22) nachg. und anschlie3endes Nullsetzen fuhrt zu:

2
AT, =0=Scpo—— ud (24)
dq., qeS e AR
Das Ergebnis lautet dann:
WZ
Chog= 25
PO 428%g2S me AR (25)

13



Aus den Gleichunge(il8) und (25) laRt sich die folgende Beziehung fur den mindestens er-

forderlichen Schub herleiten.

2
-_ %

e AR

=Cp, (26)

Cpo

Abb.5 enthalt Graphen dafir, welche Anteile des Schubes jeweils fiir die Uberwindung des

parasitaren bzw. des auftriebsinduzierten Widerstandes aufgewendet werden mussen.
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Abb.5  Vergleich von auftriebsinduziertem und parasitarem Widerstand
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5 Verfugbarer Schub und Hochstgeschwindigkeit

Der erforderliche Schub wird durch die aerodynamischen Gegebenheiten und das Gewicht des
Flugzeuges bestimmt. Er ist eitllenbezogenes Phanomen. Im Gegensatz dazu ist der ver-

fugbare Schub von der Antriebsanlage abhéangig.

T4 i
I
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| & engine-propeller
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Voo
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ADbb. 6 Verfugbarer Schub von Propeller- und TL-Triebwerk im
Verhéltnis zur Geschwindigkeit

In Abb. 6ist der in Abhangigkeit von der Fluggeschwindigkeit von einem kolbenmotorgetrie-
benen Propeller und einem Turbinenluftstrahltriebwerk bereitgestellte Schub dargestellt. Im
ersten Fall sinkt er mit der Geschwindigkeit. Bei Ann&herung an die Schallgeschwindigkeit
fuhren St6Re und Ablosung an den Blattspitzen zu drastischem Schubverlust. Bei Strahltrieb-

werken hingegen bleibt der Schub nahezu konstant. Das ruhrt aus der folgenden Beziehung

fur den Schub her:

15



TAzm(Vout_I/[n):mAV (27)
Hierin bedeuten:
7 Luftmassendurchsatz
Vout Luftaustrittsgeschwindigkeit aus der Antriebsanlage
Vi Lufteintrittsgeschwindigkeit in die Antriebsanlad&,

Die Differenz der Geschwindigkeiteft)” ist nahezu konstant, denn eine hdhere Eintrittsge-

schwindigkeit fihrt zu einem hoheren Gesamtdruck, den das Triebwerk wiederum in eine

hohere Austrittsgeschwindigkeit umsetzen kann. Soweit eine sehr vereinfachte Erklarung.
Wenn die Drosselstellung einer Strahlturbine dem fir unbeschleunigten Horizontalflug in

der gegebenen Hohe bendtigten Schub entspricht, so gilt fir den verfligbarerf Sehiib

Wird nun Vollgas gegeben, so fuhrt der verfigbare Schub zur H6chstgeschwindigkeit

die im Horizontalflug nicht Uberschritten werden kann. lhr Wert kann aus der Kurve fur den

bendtigten Schub iAbb. 3abgelesen werden.

16



6 Erforderliche Leistung flr unbeschleunigten Horizontalflug

Erforderliche und vorhandene Antriebsleistung sind Werte, die wichtiger fur die Ermittlung
von Steigleistung und Gipfelh6he sind. Die erforderliche Leistung folgt hierbei den Definitio-
nen aus der Mechanik:

P, =TV (28)

00

Mit Gleichung(20) laf3t sich der Einflul3 der Beziehung zwischen Auftrieb und Widerstand

einarbeiten.

P, = V. 29
. cL/cD) ” (29)

—

Mit Hilfe der Gleichunger{15) und(18) laft sich die Geschwindigkeit ausdriicken als:

yo= |27 (30)
pooS CL

und in(29) eingesetzt ergibt das fir die erforderliche Antriebsleistung:

32 3
P, = 2w cg _ | 2w 3%21 (31)
P.S ¢; P.S c; /CD

Diese Gleichung ahnelt in der Form der Gleichung fur den erforderlichen &jub

/4

¢, lc,

T, = (32)
Die erforderliche Leistung verhalt sich somit umgekehrt proportional zif/c, ) und das
fuhrt zu einer geringeren Geschwindigkeit flr das Leistungsminimum als fir das Schubmini-

mum.

<V

min, T,

(33)

min, Py

17



Ein entsprechender Verlauf istAbb. 7dargestellt.

4.0
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Abb.7  Erforderliche Schubleistung fir propellergetriebene
Flugzeuge in Abhangigkeit der Geschwindigkeit

In gleicher Weise wie der Schub laf3t sich auch die erforderliche Schubleistung in ihre Anteile
zur Uberwindung des parasitaren und des auftriebsinduzierten Widerstandes zerlegen. Das
fuhrt zu einer analogen Beziehung fur die Widerstandsbeiwgrtendc),;

2
‘L

P.=q.8SV.cpot+q.5V.
R QOG ©0~D,0 Qw oor[eAR

(34)

Einarbeiten der Gleichungefd5) und (18), Differentiation nach der Geschwindigkeit und
anschlieBendes NullsetzgiP; /dV. = 0) liefert:

dP, 3 2B _1. B
=0==— VeSs -— ) 35
dv. 2 Pe Ve 0°° 3P 0 (39)

00

Somit gilt als aerodynamischer Zustand fur minimale Antriebsleistung:

Cpo=5Cn, (36)

18



Abb.8 zeigt einen Vergleich der Anteile der Widerstandsarten an der erforderlichen Antriebs-
leistung.

Pr

Voo

Abb.8 Vergleich der Schubleistungen zur Uberwindung des auftriebsin-

duzierten, des parasitaren und des Gesamtwiderstandes.

Weil die Gleichung fur die Leistun@4) lediglich die Gleichung fur den Sch{®1) multipli-
ziert mit der Geschwindigkeit darstellt, liefert der Schnittpunkt der Graphen fiir parasitare und
induzierte Leistung gerade die Geschwindigkeit fur den minimalen Schub. Die Tangente

durch den Koordinatenursprung tangiert also die Schubleistungskurve bei dieser Geschwin-
digkeit (sieheAbb. 9.

Pr

|

i
| i
i i
! |
! |
I 1

V min Fr Vinin Tr Voo

Abb.9  Tangente durch den Ursprung berihrt die Schubleistungskur-
ve bei minimalem Schub
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Der Anstieg dieser Tangente i3t/ V., = Tx. Es ist leicht einzusehen, dal3 jede andere Gerade
zwischen Ursprung und einem Punkt auf der Schubleistungskurve einen gréf3eren Anstieg hat
und damit fur diesen Punkt ein héherer Schub erforderlich ist. Es kann leicht bewiesen wer-
den, dal3 es sich bei der Tangente um den minimalen erforderlichen ZRg¢hutandelt und

der Beriihrungspunkt die zugehdrige Geschwindigkgit,, markiert:

afe g1l
Ve o Vo _dT, _, 37)

dv, dv, dv.

00 00 (=)

20



7 Verfugbare Schubleistung und Hochstgeschwindigkeit

Ahnlich dem Schub ist auch dierfiighare Antriebsleistung eine Eigenschaft des Antriebes,
wahrenddessen dieforderliche Leistung von der aerodynamischen Auslegung und dem Ge-
wicht des Flugzeuges abhéangt. Unter der Annahme eines reinen Propellerantriebes ist die ver-
fugbare Schubleistung als Produkt aus Propellerwirkungsgnaind Wellenbremsleistung

des Flugmotors. Die Wellenleistung kann nicht vollstandig in Vortriebsleistung umgesetzt

werden, da am Propeller immer aerodynamische Verluste auftreten.

P,=nP (38)
Fur Turbinenluftstrahltriebwerke hingegen gilt:

P =T,V (39)
Abb.10 zeigt typische Verlaufe der Vortriebs- oder Schubleistung tiber der Geschwindigkeit.

Fa Py

Py

Power
Power

Reciprocating engine-

propeller combination Jet engine

Voo Veo
{a) (b)

Abb.10 Verflgbare Leistung fur Kolbenmotor-Propeller-Antriebe und Luftstrahltriebwerke

Wiederum in Analogie zum Schub kann nun aus den Schnittpunkten fur erforderliche und

verflgbare Leistung die Hochstgeschwindigkeit fiir den Horizontalflug abgelesen werden.

21



8 HoheneinflulR auf verfigbare und erforderliche Schubleistung

Fur von Meereshthe abweichende Flughéhen verschieben sich die Kurven fur die bendtigte
Leistung aufgrund der mit zunehmender Hohe geringer werdenden Luftdichte. Um die ent-
sprechenden Verlaufe darstellen zu kdnnen, miussen die Gleich{@@emd (31) herange-

zogen werden:

v, = 2w
PoS ¢,
(40)
3.2
P, 2Wc,
PoS ¢,

Der Index,, 0 steht dabei fir Meereshdohe bzw. fir eine willkirliche Bezugshéhe und wird

im folgenden durch H“ fir beliebige Flughthen ersetzt.

v, = 2w
PuSc,
(41)
3.2
P, = 2W7c;,
PuSc,

Die Gleichungern(40) werden durch die Gleichungé#al) dividiert, woraus zwei Verhaltnis-

gleichungen entstehen.

V, =V, | ==~ (42a)



Pyy =Py | 2o (42b)

Bei dieser Berechnung sollen die Beiwerte fur Auftrieb und Widerstand als konstant angese-
hen werden. Im Allgemeinen schwanken sie mit der Flughthe. Wenn die in Meereshthe er-
forderliche Leistung bekannt ist, so kann sie fir beliebige Hohen mit bekannter Luftdichte aus
(42b) bestimmt werden.

Um den Hoheneinflul3 besser abschéatzen zu kdnnen, wurderdie:tionale Standardat-
mosphdre eingefihrt, die den etwaigen Verlauf von Druck und Temperatur in einem Hohenin-
tervall vono0 bis 11 km angibt, woraus auch die jeweilige Luftdichte ermittelt werden kann.
Sie geht von einem linearen Temperaturabfall &6nK/km Hohe beil5 °C und 101.325 kPa

am Boden aus:

dT
T(h=T,+—h 43
(=1, +% 43)
mit
T, =28815K d—T=— 6.5£
dh km
.26
h
p(0) = p, ()H (44)
TO
mit

po =101325kPa

woraus Uber die Zustandsgleichung idealer Gase auf die Dichte geschlossen werden kann.

p
V=mRT =_£ 45
pr=m Y (45)
mit
kJ
= n(h T=T(h R=0287——
p = p(h) (h) tak

23
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Abb.11 Héheneinflu? auf Temperatur, Druck und Luftdichte der unteren

Atmosphare

Weiterhin bewirkt die geringere Luftdichte auch eine geringere Antriebsleistung, was zumin-
dest in sehr groRen Hohen wieder zu einer Verringerung der Hochstgeschwindigkeit fuhrt.
Tragt man die Kurvenscharen fir einen entsprechend grof3en Hohenbereich A/ das

Diagramm ein, so kann man die absolute Hochstgeschwindigkeit mit der zugehoérigen Flug-

hohe ermittelnAbb.12gibt einen Eindruck davon.
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Vinax sea level

Voo

Abb.12 Ho6heneinflul auf erforderliche und verfiigbare

Schubleistung sowie Hochstgeschwindigkeit fur
strahbetriebene Flgzewye

AulRerdem erlaubt ein unter Umstanden vorhandener weiterer Schnittpunkt links des Mini-
mums die Ermittlung einer Mindestgeschwindigkeit, unterhalb der das Triebwerk nicht mehr
in der Lage ist, das Flugzeug in seiner Hohe zu halten. Dieser Punkt existiert oft erst ab ge-
wissen Flughohen, in Bodenndhe kommt es vorher zum Uberziehen, was aerodynamisch als

Stromungsablésung zu versteher(Adib.13)

P

Abb.13 Minimalgeschwindigkeit in der Hohe
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9 Steigleistung

Ein Flugzeug befinde sich im gleichmaRigen, unbeschleunigten Steigflug entsprechend
Abb.14

S
e
A
~
L - -~
-
]
MMMMMMMMMMM Horizontal
e Ve
\\ R/C= Veasin b
\ 8

Abb.14 Flugzeug im Steigflug

Die Geschwindigkeit in Flugpfadrichtung, und damit der Flugpfad selbst, seien um den
Steigwinkel© zur Horizontalen angestellt. Wie immer sind Auftrieb und Widerstand senk-
recht bzw. parallel zum Flugpfad. Der Schub ist parallel zum Flugpfad angesetzt. Das Ge-
wicht jedoch steht normal zur Horizontalen. Damit muf3 der Schub nun nicht mehr nur den
Widerstand kompensieren, sondern zum Steigen auch einen Teil des Gewichtes mittragen. In

Flugpfadrichtung gilt jetzt folgendes Gleichgewicht nach Gleich{8hg

T=D+W [$in® (46)
sowie senkrecht dazu nach Gleichii@y

L =W [£0s® (47)
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Das sind die Bewegungsgleichungen fir den unbeschleunigten Steigflug. Multipliziert man

(46) mit der Fluggeschwindigkelt., so folgt nach weiteren Umstellungen:

TV.-DV,
W

=V, sin@=R/C (48)
Die rechte Seite dieser Gleichung ist die vertikale Geschwindigkgif,Rate of climb®) in
Abb.14 die Steigleistung oder -geschwindigkeit. Auf der linken Seite stellt der erste Term
T'V. die verfugbare Leistung gemalR der Gleichun@®) und(39) dar, wahrenddessén/,
die zur Uberwindung des Luftwiderstandes im Horizontalflug benétigte Leistung nach Glei-

chung(21) verkorpert. Die Differenz dieser beiden Terme ergibt die zum Steiggivbare

Uberschufleistung.
TV,-DV,= Uberschufkistung (49)
Py=TVo, /
Py
: : "
£ &
Excess
power
Voo Veo

(a) (b)
Abb.15 Darstellung der UberschuBleistung fiir propeller- sowigb) strahlgetriebene Flugzeuge

Es ist nun leicht einzusehen, dafl3 die Steigleistung bei der Geschwindigkeit am gréf3ten ist, wo
auch die UberschuBleistung ihr Maximum hat.

Abb.16 zeigt den Verlauf der Steigleistung tUber der Geschwindigkeit, die der jeweiligen
UberschuBleistung proportional ist in gegebener Flughohe und fiir konstante Flugzeugmasse.
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Maximum Py /

-1

Maximum

5 excess
3 power
-9
Voo
(@)
Maximum R/C
Y
=4
Vmax R/C Vmsx Voo

(b)
Abb.16 Bestimmung der maximalen Steigleistung

Die horizontale Tangente markiert nun die maximale Steigleistifg. zc, die
selbstverstandlich unterhalb der Hochstgeschwindigkgit liegt. Da im Steigflug eine
Komponente des Gewichtes durch den Schub getragen(4djdbeeinflul3t der sich dann
gemal (47) verringernde Auftrieb Uber die Beziehung fur die Gleitzalit, auch den
Widerstand und somit erhoht sich die UberschuRleistung. Dieser Effekt kann jedoch fur
Steigwinkel8 bis etwa20° vernachlassigt werden, da dafn 6 = / gilt.

Eine weitere hilfreiche Konstruktion ist der Hodograpbl§.17, bei dem die vertikale Ge-
schwindigkeit);; Uber der horizontaleli, in einem Diagramm aufgetragen wird. Die horizon-
tale Tangente an die Kurve liefert wiederum die maximale SteigleigRiag,,.., wahrend-
dessen jede Gerade vom Ursprung zu einem Punkt auf dem Graphen durch ihren Anstieg
V/Vy den Steigwinkel liefert. Die Lange der Verbindungslinie entspricht dann der Flugge-
schwindigkeit. Die Tangente durch den Ursprung an den Graphen liefert nun den maximalen
Steigwinkel8,,.., der bemerkenswerterweise nicht im gleichen Betriebspunkt wie maximale

Steigleistung auftritt.
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vV, =R/C

Vi

ADbb.17 Hodograph fir Steigflug

/
/
/
/ )
/4 Maximum R/C
—
/ i
|
3 I
/ | Voo :
/1 |
/o |
/x| { 9
/ G“\’i%t | }
i |
Vo, max Vimax R/C Vh
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10 Absolute und Dienstgipfe Ihdhe

Da mit steigender Flughohe sowohl die verfliigbare Leistung abnehmen als auch die erforder-
liche zunehmen, sinken die UberschuR- sowie die SteigleigRi69),.. (Abb.12 18, 19und
20) bis die Kurve der maximal verfugbaren Leistung eine Tangente an die der erforderlichen

Leistung wird.

Maximum Py /
5 Maximum P/
g eXCess P P
<) power e
[ “‘-"‘"r
at sea level -—

— *
Maximum excess
power at altitude

Abb.18 HoheneinfluR auf UberschuRleistung

32
28 Absolute ceiling
Service ceiling

24
o
o 201
>
&
g 161
s
2
< 12r

8 -

4 -

i 4 i ]
0 0.4 0.8 1.2 1.6

Maximum R/C, ft/min X 10-3

Abb.19 Bestimmung der absoluten Gipfelhéhe und Dienst-
gipfelhdhe
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Die dazugehdrige Geschwindigkeit markiert den einzigen Betriebszustand, der einen Horizon-
talflug in dieser Hohe ermdglicht. Weil nun keine UberschuRleistung mehr verfiigbar ist, kann
das Flugzeug auch nicht weiter steigen. Diese Flugh6he ativdute Gipfelhéhe genannt.
Ein praktikablerer Wert ist diBienstgipfelhohe, in der als Richtwert noch maximals m/s

Steigen erreicht werden, so daf noch ein sicherer Horizontalflug gewahrleistet ist.

Power

Maximum Py

Voo

Abb.20 HoheneinfluR auf verfligbare und erforderliche

Leistung
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11 Steigzeit

Geschwindigkeit ist die Anderung einer Koordinate in diesem Fall der Hohe pro Zeiteinheit.

ric=%" (50)
dt
woraus folgt
dr =" (51)
RIC

Diese Gleichung muf3 noch tber die Flughthe integriert werden, um die Steigzeit zu erhalten.

h
2 dh
= 52
IR/C 52)

Um die Steigzeit konkret zu ermitteln, kann man beispielsw@&i4&™ iber der Hohé auf-
tragen und die Flache unter der Kurve bestimmda (21).

32 F
2.8 F .:
N
S 24 %
; CP-1 §
S 20}
E 16}
SREl
S)\
®

/

-

Time to climb = 27 mm

i — 8

Altitunde b £t X 10-3

Abb.21 Steigzeitbestimmung fur ein Propellerflugzeug
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12 Reichweite und Flugdauer

Die Reichweite eines Flugzeuges ist Definition die Strecke Uber Grund, die es mit einer Tank-
fullung zuricklegen kann, wahrenddessen seine Flugdauer die Zeit ist, die es sich mit einer
Tankfullung in der Luft halten kann.

Der spezifische Krafistoffverbrauch by ist die Treibstoffmasse, die pro Zeit- und Schubein-
heit verbraucht wird.

kg1
p, = Enaar (53)
kNSchubh

Physikalische Betrachtungen:

Die maximale Flugdauer tritt in dem Flugzustand auf, bei dem der totale Kraftstoffflu3 mini-
mal wird:

. kg reibsto,

mTreibxtojf :% :bF |:TWA (54)
Unter der Annahme, dal3 der spezifische Kraftstoffverbrauch nicht geschwindigkeitsabhangig
also der Gesamtwirkungsgrad geschwindigkeitsproportional ist, hat ein Strahlflugzeug seine
maximale Flugdauer bei der Geschwindigkeit, bei der der erforderliche Sghumnimal
wird (Abb. 22, entsprechend dem Maximum ftirc,, (20).

Maximale Reichweite hingegen fordert minimalen Kraftstoffverbrauch pro geflogener Strecke

in km:

mereibstojf — bF TR (55)
ds V.

00

Es ist also nach einem Minimum filig / V. zu suchen. Zu finden ist es im Anstieg einer Tan-
gente durch den Ursprung an die Schubkurve. Der Flugzustand im Berthrungspunkt kann

folgendermal3en beschrieben werden:

33



K=" =T 0" P=ppy_s 56
Vw Voo Voo poo 0 CD ( )
Mit Gleichung(30):
T_R:&S 2w Cp :&S _2W —1/21 (57)
Vv, 2 pP.Sc, 2 p.S ¢ ¢,

Unter oben gemachter Annahme ist die maximale Reichweite eines Strahlflugzeuges einer

Geschwindigkeit zugeordnet, bei der das Verhaltni§/c,) maximal wird.

Tr

=)
VGO min

|
i
|
|
i
|
|
|

V for V for Voo
maximum maximum
endurance range

Abb.22 Geschwindigkeiten fir maximale Reichweite und

Flugdauer
Quantifizierung:

Seidm die infinitisimale Masseanderung des Flugzeuges infolge Kraftstoffverbrawedh-
rend des Zeitintervalle# (58), so gilt:

dm
E ==b, T, (58)
Auflosen nachit liefert:
dr =" (59)
bFTA

Die Integration Ubem vom Startmasser, zur Landemasse, fuhrt zur Flugzeit,,,, :
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foo == (60)
mJ,:, FTA
weiterhin Einsetzen vofi, = T = W sowieL = W :
t = 1 Ldm (61)
- b. D W

Nimmt man dazu die Konstanz vépsowie vore,/c, = L/D an, so ergibt sich als L6sung:

1 c
foey =— —=1n

b

F CW mL

Mo

(62)

Somit gelten fir maximale Flugdauer folgende Forderungen:

* minimaler spezifischer Kraftstoffverbrauch,
« maximale Treibstoffzuladun@: = mzo- my),

* Flug bei gunstigstem,/cp,

Bedingt durch die getroffenen Annahmentzjgt nicht vonp., und damit nicht von der Flug-
hohe/ abhéngig.
Um die Reichweite R zu ermitteln, muld zunachst die zurlickgelegte Flugstrecke definiert

werden, indem ma(b9) mit der Geschwindigkeit., multipliziert:

V. d
ds=V, di = =" (63)

bF F erf

Integriert man nun Ubet vonm;, bism; so ergibt sich fUR:

R mp,
R=[ds=- Ve, dm (64)
0 mro bFTA
Mit Gleichung(20) folgt:
R=- Vo L dm (65)
b, D W

mro

und mit Gleichund30):
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m 1/2
R= 2 ¢/ lc, dm (66)

JVos 0w

Nach Einsetzen von konstant angenommenen Gréfien ¢, und p. fiir konstante Hohe

sowie Windstille ergibt sich schliel3lich fur die Reichwdite

r=2 |2 LT () )

pooS bF CD

Hieraus folgen als Forderungen:

* minimaler spezifischer Kraftstoffverbrauch,
* maximale Treibstoffzuladung, = m, - my,

*  Flug bei giinstigstem,"*/c,,

e Flug in gro3tmoglicher Hohe.

Man nehme nun an, der spezifische Kraftstoffverbrayctei der Geschwindigkeit proporti-

onal, was einem konstanten Wirkungsgrad entspricht. Diese Annahme gilt ndhrungsweise fur
kolbenmotorgetriebene Flugzeuge [BR);, Abb.1qd, bei denen man den dann etwa konstan-
ten leistungsspezifischen Kraftstoffverbraugh ansetzt, sowie uneingeschrankt fir Segel-

flugzeuge, wenn man die Ausgangshdhe dem Treibstoffvorrat gleichsetzt. Dann gilt:

fmax " 1 dm _ S c [g
dt=—-[——= L (68)
'I NV Mro H

R= Ids‘ V_d_M_ Ldm _1c |\ mp
) bp Py 2 by Ty bpc, my

(69)
Fur Segelflugzeug bei kleinen Luftdichteanderungen sowie Windstille:

¢ — hStart — hStart pooS Cf
" —w, W 2 g?’c4

: Start B_ H hStart L (70)

Dha P tan@ - W [fan©

cL
Start
D

=h =h

Start

(-w
L
D
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Hierin bedeutet:

c/cp - Gleitzahl

Ist die geringste Sinkgeschwindigkev,,,) klein genug, so kann ein Segelflugzeug bei

Aufwind auch steigen.
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13 Startvorgang

In den vorangegangenen Kapiteln wurde jeweils steter, unbeschleunigter Flug vorausgesetzt,
woraus die Bezeichnungatische Flugleistungen hervorgeht. Nunmehr missen Beschleuni-
gungen einbezogen werden, um Flugzustdnde wie Starts und Landungen sowie Kurvenflige
betrachten zu kdnnen.

Wenn auf einen Korper der Massgeeine konstante dufRere Krdftwirkt, so wird seine
Bewegung nach Newton gleichmafig beschleunigt sein:

av =L (71)
m

Nun wird folgende Annahme getroffen: der Kérper habe zum Zeitpunktam Orts = 0 die
Geschwindigkeit” = 0 und werde bis zur Zeitiber den Weg auf die Geschwindigkeit’
gebracht.

Vv Ft
dV =—{ dt 72
far=y1 (72)

Integration und Auflésung nach der Zgeftihrt zu:

Vm
t=—— 73
7 (73)

Wenn die Geschwindigkeit ist, so kann das differentielle Wegelemésntdas wahrend der

Zeit dt zurlickgelegt wird, beschrieben werden durch:

ds=th:£tdt (74)
m
Die Integration vor{74) fuhrt Uber:
N t
Ids:EJ'tdz (75)
0 m 0
zu:
Ft?
s = 76
2m (76)
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Substituiert man nundurch Einsetzen vofY3).

2
5= szj*n (77)

Diese Beziehung liefert die Strecke, die ein Kérper der Masbenotigt, um sich von der
konstanten Kraff’ aus dem Stand auf die Geschwindighkeliteschleunigen zu lassen.

In Anbetracht vorAbb.23 mul3 zu den Kraften, die auf das Flugzeug wirken, am Boden
noch der Rollwiderstand des Fahrwerkes — fiir ein Wasserflugzeug der Stomungswiderstand

des Bootskdrpers — hinzugezahlt werden.

[ W

Abb.23 Kréfte auf ein Flugzeug wéahrend Start und Landung

Der Rollwiderstand kann nach Coulomb als:
R=p, (W-L) (78)

angegeben werdeq;” - L ) ist dabei die Normalkraft zwischen Fahrwerk und Rollbahn so-
wie U der zugehdrige Rollreibungskoeffizient, der je nach Untergrund stark schwanken kann.

Die Summation der Krafte ergibt nun:

F=T—D—R=T—D—HR(W—L)=m‘2—’: (79)

Der Schub ist wahrend des Rollens weitestgehend konstant, genauso, wie auch die Masse und
damit das Gewicht. Nur Auftrieb und Luftwiderstand sind Funktionen des dynamischen Dru-

ckesg. und damit der Geschwindigk€it5).
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Die sich an den Fliigelenden abldsenden Wirbelschleppen, die groRen Anteil am induzier-
ten Widerstand haben, erzeugen eine starke Abwartsstromung an der Fliigelhinterkante, der in
Bodennadhe zusatzlichen Auftrieb liefert bzw. im Umkehrschluf? zu geringerem induzierten
Widerstand fuhrt. McCormack hat daher einen Fakkagingefiihrt, mit dem der induzierte

Widerstandsbeiwert zu multiplizieren ist.

o= o0 (80)
1+H6”
0O b0
Hierin bedeuten:
h Hohe der Flugel Gber Grund, ein prazisierter Ausdruck fir die Flughéhe

b Spannweite

Dieses Bodeneffekt genannte Phdnomen klingt wegen des quadratischen Einflusses mit zu-
nehmender Flughdhe schnell ab, daher ist er nur fir Start und Landung bzw. fir spezielle sehr
niedrig fliegende Luftfahrzeuge von Interesse.

Aufgrund der Vielzahl von Einflissen entsprechénd) ist die Berechnung der Startroll-
streckes,, glinstig auf iterativem Wege zu bewerkstelligen. Eine Vorstellung von den Ande-
rungen der wahrend eines typischen Starts auf ein Flugzeug wirkenden Krafdsay

vermitteln.
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At the point of take-off, L = W

N TR ————— S e S

W

Force

o Distance along ground, s Sro

Abb.24 Typische Anderungen der auf ein Flugzeug wirkenden Kréfte ent-

lang der Startrollstrecke

Wenn die Annahme zulassig ist, dal3 der Schub bis zur Abhebegeschwindigkeit konstant
bleibt und man fir die Summe der Widerstande ebenfalls einen konstanten Mittelwert setzt,

so kann die Startrollstrecke auf eine vereinfachte Weise ermittelt werden, denn es gilt:

F, =T—[D+/JR (W—L )]mmel = const (81)

Fqrund die Abhebegeschwindigkéit, in Gleichung(77) eingesetzt ergibt:

_ Vi m 82
510 Z{T_[D+/,1R(W—L)]mmez} >

Um eine gewisse Sicherheit beim Start zu garantieren, setzt man die Abhebegeschwindigkeit

V.0 meist etwa20 % Uber der Uberziehgeschwindigké&it.; an.

v, =12y, =12 |27 (83)
pmS cL,maX
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Das ergibt nach Einsetzen v(88) in (82)

144 W2
= 84
210 8PwS € max { r _[ D+, ( W-L )]mittel} (59

Fur Uberschlagsrechnungen kann eine weitere Vereinfachung vorgenommen werden, da der

Luft- und der Rollwiderstand recht klein gegentiber dem Schub sind.

1.44w?

_— 85
gpooS cL,max T ( )

S0 =

Diese Gleichungen sind folgendermal3en zu interpretieren:

« die Startrollstrecke ist sehr empfindlich auf die Startgewiditt),

» sie hangt weiterhin stark von der Luftdicltte ab, ndmlich unter der Annahme, dal3 der
Schub proportional zur Dichte ist, ergibt sich ebenfalls eine quadratische Abhéngigkeit

Sro D]/poo2

* sie kann verringert werden durch Erhéhung der Flugelflchies Auftriebsbeiwertes

cLmax durch Hochauftriebsmittel sowie durch Erhéhung des Schlibes
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14 Landevorgang

Nun befinde sich das Flugzeug im Landeanflug. In diesem Fall kann Glei¢r@nigir die
Beschleunigungsphase hergezogen werden. Dabei ist zu beachten, dald sich das Vorzeichen
von dV/dt umkehrt. Weiterhin soll gelten, dal3 der Schub mit vom Zeitpunkt des Aufsetzens

an den Werf = 0 annimmt.

D W -1)=m (86)
dt
Die Landerollstrecke vom Aufsetzpunkt mit der Landegeschwindigkeiis zum Stillstand

wird mit s, bezeichnet. Als effektive Verzogerungskui&fy ergibt sich dann:

(87)

mittel

Feff:_[D+uR (w-L)]

Nun ist wiederum Gleichun{y4) zu integrieren, vom Aufsetzen, we-0 und =0, bis zum

Anhalten bek=s, und¢=t,:

0 F.
Ids:iftdz (88)
3, m 4
oder
F . +2
s, =-—L L (89)
m 2

Mit F.; < 0 wird die Landerollstrecke positiv. Setzt m@s3) in (89) ein, so erhalt man:

2
5, =0 (90)
2Fy
Substitution vorF,; mit (87) ergibt:
2
Vim (91)

S =
Yo2[ Dy, (W-L)

mittel
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Es folgt nach Einfuhrung eines Sicherheitsfaktors fir die Landegeschwindigkeit

=13 | 92)
pr cL,maX

und nach Einsetzen von Gleichui®d) in Gleichung(90) wird die Landerollstrecke :

1.69W*?
= 93
K gpP..S Cr max [ D+, (W -L )]mittel %)

Zur Minimierung der Landerollstreckg kann u; durch den Einsatz von Bremsen bis zur
Haftgrenzeuy erhoht werden, des weiteren ist es moglich, durch Umkehrschub die Triebwer-
ke zum Bremsen heranzuziehen oder den Luftwiderstand durch Ausfahren von Bremsklappen
zu vergrol3ern. Der geschickte Einsatz von Spoilern bewirkt weiterhin eine Auftriebsverringe-
rung, wodurch an den Radern héhere Bremskrafte Ubertragen werden konnen. Eine schemati-
sche Darstellung der Krafte liefexbb.25

Force

5, Distance along ground, s s=0

Abb.25 Kréfte auf ein Flugzeug entlang der Landerollstrecke
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15 Kurvenflug und v-n-Diagramm

Im folgenden soll der beschleunigte Flug entlang eines gekrimmten Flugpfades — zunéchst in
der Horizontalen — betrachtet werden. Das Flugzeug habe einen Querneigunggwinkel
denselben ist auch der Auftriebsvektor geneigt. Leicht ist daraus das Verhaltnis von Auftrieb

zu Gewicht zu bestimmen:

L cosd =W (94)

Top view of
horizontal plane

Horizontal plane

)

Front view

Abb.26 Flugzeug im horizontalen Kurvenflug
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Die Resultierende aus Auftrieb und Gewicht ist die Radiall&afivelche in der Horizontalen
liegt und senktrecht zum Flugpfad mit dem Kurvenradiusteht. Dieser Radius sowie die
Winkelgeschwindigkeit/@/dt sollen bestimmt werden. Die resultierende Kfafergibt sich

aus:
F =\ L-w? (95)
Weiterhin wird das Lastvielfacheeingefiihrt, Gblicherweise angegebem.in

n=— (96)

Damit wird aus Gleichun{®5):
F. =y n*-1 (97)

Die Radialbeschleunigung liefert Newtons zweites Axiom:

2 2
F =mV—°° a, Ve (98)
R R

Gleichsetzen vo(07) und(98) sowie Aufldsen nacR ergibt:

V2

g+ n*-1

Die Winkelgeschwindigkeitv ist die Anderung des Winke wahrend der Zeit

2
o1
w:@:V_W:& (100)

R= (99)

Um eine hohe Mandvrierfahigkeit zu gewahrleisten ist es vorteilRdtein undw grol3 zu
halten, so dald Kurven in kurzer Zeit und auf engem Raum geflogen werden kénnen. Es ist

daher anzustreben:

» groRtmdogliches Lastvielfaches,

* bei moglichst geringer Geschwindigkeit.
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Ein weiteres Beispiel fur einen Kurvenflug ist detufschwung “, wie er inAbb.27dargestellt

ist.

Abb.27 Aufschwung

Die resultierende Kraft wirkt in diesem Falle vertikal und ist gegeben durch:
F=L-W=W(n-1 (102)

Wiederum folgt mit dem zweiten Newtonschen Axiom aus Gleicli@®8p

2
-V (103)
g (-1
Fur die Anderung des Flugpfadwinkels ergibt sich nun analog:
w=L= 22017 (104)
R V.
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Ein verwandter Fall ist detdpschwung *“ aus dem Ruckenflug.

Abb.28 Abschwung

Bei analoger Vorgehensweise wie fir den Aufschwung gelangt man zu folgenden Beziehun-

gen flrr undw:

_n
=D (105)
_gn+D

w= 7 (106)

00

unter der Voraussetzung, dal3 das Lastvielfache weiterhin positiv angenommen wird. Des-
halb ist inAbb.28die Rickenfluglage angegeben.

Weiterfihrende Betrachtungen zu diesen Manbtvern erlauben bei Nichtbeachtung des
Schwerkrafteinflusses, was etwa im Moment des senkrechten Sturz- oder Steigfluges sowie
bei extrem steilem Kurvenflug der Fall ist, die Angabe der Beziehungen in verallgemeinerter
Form:

p2

R=1= (107)
gn
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w= % (108)

Es wird Gleichund17) unter Verwendung vo(iL5) nach’., umgestellt und danach ({@07)
und (108) eingesetzt:

rR=—2 (109)

gpoocL S

- / P.C, 1
w=g Z(W/S) (110)

in diesen Gleichungen taucht jeweils ein charakteristischer Faktor auf:

% = Fldchenbelastung (111)

Aus den Gleichunge(lL09) sowie(110)ist klar ersichtlich, daf3 Flugzeuge mit geringer Fla-
chenbelastung unter sonst gleichen Bedingungen schnellere Kursanderungen mit kleineren
Kurvenradien ausfihren kénnen, also mandvrierfahiger sind. Einsetzegq, yorund n,,,.

liefert die Bestwerte:

Rmin: 2 K (112)
gpoocL,max S
poochaxnmax

w= — 113

g\/ 207 15) (113)

Weiterhin stellt sich die beste Mandvrierfahigkeit in Bodennahe ein, da dort die Luftdichte

ihren grof3ten Wert hat.
Uberdies sind noch weitere Einschrankungen zu beachten, da bei niedrigen Geschwindig-

keiten das Lastvielfache selbst vom Auftriebsbeiwert abhéngig:

1, 1
==p.V. S 114
nmax 2 poo o0 cL,max (W/S) ( )

Bei hoheren Geschwindigkeiten wird das Lastvielfache dann durch die Strukturfestigkeit des

Flugzeuges bestimmt.
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AulRerdem gibt es noch eine hdchstzulassige Geschwindigkeit, ab welcher auch im Gerade-
ausflug Strukturversagen zu beflirchten ist. Tragt man diese Restriktionen alle lim-das
Diagramm Abb.29 ein, so erhalt man den Bereich von Flugzustanden, in dem das Flugzeug

eingesetzt werden kann.

Stall area

Load factorn

AbDb.29 Typisches V-n-Diagramm fur einen Strahltrainer der USAF Academy

_

.

Bestmogliche Mandvrierfahkeit wird na¢hl13) dann erreicht, wenn Auftrieb und Lastvielfa-
ches ihre hochstzuldssigen Werte annehmen. Das ist bei einer bestimmten Geschwindigkeit

J* der Fall, die leicht durch Umstellen v@l4)zu ermitteln ist.

pr= | Zina W (115)
poo cL,max S

Einige Flugleistungsdaten hdngen vom Verhéltnis von Auftrieb und Widerstand in verschie-

denen Potenzen ab. In den Abschnitemd6 tauchten sie in den Formeln fur erforderlichen

Schub sowie die erforderliche Leistung auf.
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Teil 2 Flugstabilitat und Flugsteuerung
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1 Einfihrung

Die Flugleistungsberechnung des Teils 1 umfaldt die Bewegungen des Flugzeuges entlangsei-

ner Flugbahn. Es handelt sich dabei um die folgenden Flugzustéande:

* unbeschleunigten Horizontalflug,
» unbeschleunigten Steigflug,
» beschleunigte und verzégerte Flugzustande bei Start und Landung,

e beschleunigte Flugzustdnde beim Kurvenflug.

In all diesen Fallen wird das Flugzeug als Punktmasse betrachtet, die in seinem Schwerpunkt
0 konzentriert ist. Diese Vereinfachung ist vorteilhaft, um glebalen Bewegungedes
Flugzeuges zu beschreiben. Desweiteren treten aber auch Bewegungen der Flugzeugstruktur
um den Schwerpunkuf, wenn nun auch Momente wirken, als Folge von Kraften, die an ver-
schiedenen Punkten der Geometrie angreifen. Es ergeben sich daher zuséatzliche Geschwin-

digkeitskomponenten zu den innerhalb der Flugleistungen beschriebenen.
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Rell

nrTD

Yaw

z

Abb.1  Definition der Flugzeugachsen, der Krafte und Momente

Entsprechendibb.1 ist ein kartesisches Koordinatensystem mit dem Ursprung im Schwer-
punkt korperfest zum Flugzeug installiert. Die Geschwindigkeitskomponanteimdw zei-

gen in die Richtungen der Koordinatenachgey und z. Die Rotationsbewegung um diese
Achsen wird in den Winkelgeschwindigkeiteng undr entsprechend den MomentenM
undN angegeben.

Dabei stehen:

e pundL fur Rollen um dig-Achse
e qundM fur Nicken um dig-Achse
e rundN fur Gieren um die-Achse

Diese Bewegungen des Flugzeuges kdonnen mit Hilfe der Quer-, Hohen- und Seitenrudern

(Abb.2 gesteuert werden.
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Elevators

Horizontal stabilizer

Aileron

Vertical stabilizer

Abb.2  Baugruppen am Flugzeug

Die Ausschlage der Ruder filhren zu derAlib.3 charakterisierten Momenten. Rollen, Ni-
cken und Gieren werden auch als laterale, longitudinale und direktionale Bewegungen und die

Steuerorgane in analoger Weise bezeichnet.

v X

Aileron up.. T § E { -~ Aiferon down

(a)

M
/. 2 - Elevator up

(b)

N,

Rudder deflected
()
Abb.3  Auswirkungen der Ruderausschlage

auf die Fluglage
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2 Definition von Flugstabilitat und Flugsteuerung
Statische Stabilitat:
Ein im Gleichgewichtszustand insbesonder im unbeschleunigter Horizontalflug befindliches

Flugzeug aus\bb.4 wird durch eine aul3ere Kraft — beispielsweise durch eine Windboe — ge-
stort.

———
——
Voo
Abb.4  Stoérung des Trimmanstellwinkels

Je nachdem, ob es sich anschlieBend wieder in die Ausgangslage zuriickzubewegen versucht,
die Abweichung sich immer weiter verstarkt oder in gewissen Grenzen einfach bestehen
bleibt, bezeichnet man das Gleichgewicht des jeweiligen Flugzustandes als statisch stabil,
statisch instabil oder indifferent.

Dynamische Stabilitat:

Unter der Voraussetzurgiatischer Stabilitdist weiterhin das zeitliche Verhalten — das Ab-
klingen oder das Anfachen — einer Stérung von Interesse. Wenn ein statisch stabil fiegendes
Flugzeug aus seinem Flugzustand gedréangt wird, versucht es, diesen augenblicklich wieder
einzunehmen. Wenn die Abweichung stetig abnimmt und sofditzzmiickgeht, so wird das
alsaperiodischer GrenzfallAbb.5(a ] bezeichnet.
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Initial
disturbance

Displacement

Displacement

(a) )

Abb.5 Beispiele dynamischer Stabilitat

Meist ist jedoch ein leichtes Uberschwingen tiber die Nullage hinaus zu beobachten, was
dann wieder zu einer Ausgleichswirkung in die andere Richtung fiihrt. Ein solches allmahli-
ches Abklingen wird alggedampfte Schwingund\bb.5(b] beschrieben und fihrt wie der
erste Fall zuwlynamischer Stabilitaist das Uberschwingen aber so stark, daf es lber die Aus-
lenkung der urspriinglichen Stoérung hinausgeht, dann fuhrt das zu einem Aufschaukeln der

Schwingung mit standig steigender Amplitudel§.6). Dieses Verhalten nennt maiyna-
misch instabil

Statische Stabilitat ist also eine notwendige Voraussetzung fir das Erreichen der dynamischen
und somit von grundlegender Bedeutung. Da sie weiterhin mit elementaren mathematischen
Mitteln zu beschreiben ist, soll die statische Stabilitéat im folgenden vorrangig behandelt wer-
den. Diese Fragestellungen sind eng verwand mit Stabilitatsproblemen in der Regelungstech-
nik. Umgekehrt ist es sogar maoglich, mit Hilfe leistungsfahiger Flugregelungsanlagen von

ihrer Aerodynamik her statisch instabile Flugzeuge, die zum Teil bessere Flugleistungen er-
reichen, insgesamt flugstabil zu machen.

~

Displacement

Increasing oscillations

Abb.6  Beispiel dynamischer Instabilitat
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Steuerung:
Der Problemkreis Steuerung und Kontrolle umfal3t Fluglageanderungen, die durch Ruderaus-

schlage hervorgerufen werden und von einem Gleichgewicht zum nachsten bzw. zu beschleu-

nigten Nichtgleichgewichtszustanden, wie Mandvern, fihren.
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3 Wirkende Momente am Flugzeug

Betrachtungen zu Flugstabilitdt und Steuerung ful3en letztlich auf Momenten, die durch Kréfte
am gesamten Flugzeug und besonders an den Ruderflachen hervorgerufen werden. Die
Druck-, aber auch die Schubspannungsverteilung tUber einen Fligel erzeugen ein Nickmo-
ment. Die Momentenbilanz kann um jeden beliebigen Punkt aufgestellt werden, gebrauchlich
sind Profilnase oder Profilhinterkante sowie ein Ys—Flugeltihb.7 zeigt die Krafte~; und

F, als Resultierende der Druckverteilung auf Flliigelober- und unterseite.

M,

2 = const

£y

N

F, Note: Length of the arrow denoting pressure
is proportional to p — P ¢, where p ¢ is an
arbitrary reference pressure slightly less than
the minimum pressure on the airfoil.

Abb.7  Enstehung von Momenten an Flugzeugprofilen

Thickness

Mean camber line

Leadingedge -~~~ ¢ ]

Trailing edge

—
T s e,
Ry

Chord line

Camber

{ - Chord ¢

Abb.8  Bezeichnungen an einem Fligelprofil
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Es laRt sich ein Punkt auf der Profilsehne finden, um den das aerodynamische Moment unab-
hangig vom Anstellwinkel ist. Dieser Punkt wird NeutralpupkC* (Aerodynamic Center)

des Profils genannt. Dieses Moment und der zugehorige Koeffizient sind definiert tber:
M =Cyae 9 SC (1)

Hierin bedeutet:
c Lange der Profilsehne.

In dem Fall, daf? der Fligel keinen Auftrieb liefert, sind zumindest die vertikalen Komponen-
ten der beiden Krafte iAbb.7 gleich grof3; die horizontalen Anteile sollten sehr klein sein
und die Angriffspunkte irz-Richtung eng beieinander. Daraus laf3t sich schluf3folgern, dai3
dann das Nickmoment um jeden beliebigen Punkt gleich sein muf3. Daher gilt fir Auftrieb
Null:

M.e =M pievig (2)

ac

als Nullauftriebsmomensowie
(CM ,l/4)L:o = (CM beliebig ),_=0 = Cy ac 3)

Verallgemeinernd kann nun auch eine Momentenbilanz ungesemnte-lugzeug aufgestellt
werden Abb.9.

Abb.9  Aerodynamische Momente um den Schwerpunkt eines Flugzeuges
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Momente werden hervorgerufen durch:

» Auftrieb am Flugel,

» Auftrieb am Hohenleitwerk (Ublicherweise negativ, siehe Abschbitied7),

* Widerstand,

* Schub,

*  Moment um den Neutralpunkt,

* Aerodynamische Krafte und Momente auf Flugzeugteile wie Rumpf, Fahrwerk, Gon-
deln.

Das Gewicht liefert keinen Anteil, da es im Schwerpunkt angreift. Der Gesamtnickmomen-

tenkoeffizient ergibt sich daher aus:

Cy .. = M, 4)
M q.Sc

Ein Flugzeug befindet sich dann im L&ngsgleichgewicht, wenn das Nickmoment um den

Schwerpunkt Null ist, es ist dagetrimmt
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4  Absoluter Anstellwinkel

In Abb.10(a)ist ein Fligel mit einem Anstellwinkelr,-o dargestellt, d.h. er liefert keinen

Auftrieb.

Zero lift line

ar =0 / Chord line

(a)

()

Abb.10 Nullauftriebslinie und absoluter Anstellwinkel

Es lalt sich dann eindullauftriebslinie in Haupstromrichtung durch die Hinterkante ein-
zeichnen. Der Winkel zwischen dieser und der Profilsehnm,.i&Vird der Fligel angestellt,
so ist der Winkel zwischen Profilsehne und Anstromrichtung der geometrische Anstellwinkel

a. Der Absolute Anstellwinkel ist nun der zwischen Anstromrichtung und Nullauftriebslinie:

a, =a+d, (5)

Abb.11 zeigt anschaulich den Vorteil der Einfihrung des absoluten Anstellwiaketenn
bei gekrimmten Fligelprofilen wird der Auftrieb erst bei negativen geometrischen Anstell-

winkeln, a = 0. Dieser Effekt ist zu dem fur jedes Profil unterschiedlich stark.
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Cr CL

/

pi—— p”
Q=g

(@) (&)

Abb.11 Auftriebsbeiwerte Uber a) dem geometrischen Anstellwinkel

b) dem absoluten Anstellwinkel
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5 Kiriterien fur statische Langsstabilitat

Die durch Nickmomente beeinfluf3te Langsstabilitat ist die bedeutendere gegentber Quer- und
Seitenstabilitat. Hier wird nur die Langsstabilitat betrachtet.

Wenn ein Flugzeugmodell im Windkanal untersucht wird, wird unter anderem eine Kurve
aufgenommen, die den Momentenbeiwert um den Schwerfuiiker dem absoluten An-
stellwinkel angibt. InAbb.12ist eine solche Kurve fiir ein konventionelles Flugzeug darge-

stellt.
CM, cg

)

Kg

()

Abb.12 Momentenbeiwert Ubere mit negativem Anstieg

Im allgemeinen verlauft diese Kurve nahezu linear mit einem negativen Anstieg. Ohne Auf-
trieb entspricht das Moment dem um den Neutralpunktiit. Wenncy,,= 0 wird, so ist

ein Anstellwinkel ae erreicht —e steht furEquilibrium = Gleichgewicht- ein getrimmter
Flugzustand ist erreichfbb.13stellt aul3erdem gestorte Fluglagen dar, wie sie durch Wind-
bden hervorgerufen werden kdnnen und diexgeiae oder az<de fihren. AusAbb.12kann

man sich leicht vorstellen, wie sich das Flugzeug im Hinblick auf seine Langsstabilitat verhal-

ten wird.
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Car, g Is negative

Cw, g is positive

()

Abb.13 lllustration statischer Stabilitat

Es zeigt sich, dal3 das entstehende Moment der Stérauslenkung entgegenwirkt und somit das
Flugzeug in seine getrimmte Lage zuriickbefordert. Die Schluf3folgerung daraus ist die, daf3

ein Flugzeug mit dem ibb.12 beschriebenen aerodynamischen Momentenverlauf statisch

stabil fliegen wird.

CM, <g
Trimmed
(+) \/
(-) e "
Car

Abb.14 Momentenbeiwert Uber,

Eine analoge Schluf3folgerung kann fir Flugzeuge mit defbin14 dargestellten Mo-
mentenverlauf getroffen werden. Das Verhalten wird dann genau entgegengesetzt sein.
Abb.15zeigt anschaulich, dal3 das aerodynamische Moment destabilisierend wirkt, da es dazu

neigt, eine Stérung zu verstarken. Derartige Flugzeuge sind statisch instabil.

65



Ch, cg is positive

C,eg =0

Wy >,
Oy ‘
Ve

(a) (b)

Ch, g is negative

Abb.15 lllustration statischer Instabilitat mit positivem Anstieg

Weil das Flugzeug bei verschiedenen Geschwindigkeiten fliegen kénnen muf3, die in einem
Bereich zwischen der UberziehgeschwindigRéity und der Hochstgeschwindigk€ityay

liegen, mussen auch verschiedene Anstellwinkel eingenommen werden. Da sich der dynami-
sche Druckg. mit der Geschwindigkeit andert, ist es notwendig, daf der Auftriebsbejwert
dem neuen Flugzustand angepal3t wird. Daher mul3 der Want fiirdiesem Bereich ein-
stellbar werden, um bei allen Geschwindigkeiten einen getrimmten Flug zu ermoglichen.
Grundsatzlich mussen daher zwei Bedingungen erfillt sein, um ein Flugzeug trimmbar langs-

stabil zu halten:

acac 0
P O
oa

(6)

e ¢,..>0

M ,ac

Ein positiv gekrimmtes Tragflligelprofil liefert jedoch aufgrund der Druckverteilung ubli-
cherweise ein negatives aerodynamisches Moment. Angenommen, der Auftrieb sei null, so

wird das Moment an jedem beliebigen Punkt das gleiche sein:

Cu ac = Cwicg kein Auftrieb, Fligel allein (7)
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Das heifl3t, auch das Moment um den Schwerpunkt ist dann negativ, der Flugel allein wird
nicht trimmbar sein. Um diesen Zustand zu korrigieren, ist das Hohenleitwerk Bestandteil
Ublicher Flugzeugkonfigurationen. Ist es gichwanz* hinter dem FligelAbb.16a) ange-

bracht, so mul3 es negativen Auftrieb liefern, um ein zusatzliches positives Moment um den

Schwerpunkt zu erzeugen, so dal3 bei bedachter Wahl dieses Gegenmomentes eine Trimmung

erfolgen kann.

Center of gravity of airplane

—
o
o

Vao P e

Positively cambered wingat ¢; = 0 Tail with negative lift

(a)

Center of gravity of airplane

S
==

Tall with positive Hft Positively cambered wingat C; = 0

g

(b)

Abb.16 a) Konventionelle Fllugel-Leitwerks-Anordnung

b) Entenkonfiguration

Wird das Hohenleitwerk vor dem Fligel angeordnet, so spricht man vonEgsiteakonfigu-

ration. In diesem Falle mul3 das Leitwerk fur positiven Auftrieb eingestellt sein, um denselben
Effekt zu erzielen. Wahrend die Entenbauweise zunéchst vorteilhaft scheint, weil hier das
Leitwerk zuséatzlichen Auftrieb liefert, der bei konventioneller Anordnung negativ ist und
damit unter Entstehung zusatzlichen Widerstandes vom Flugel kompensiert werden muf3, be-
wirkt der Nachlauf des Entenleitwerkes geringer Spannweite zum Teil nicht unerhebliche
Storungen der Fligelumstromung, so dald im konkreten Fall genau abgewéagt werden muf3,

welcher Auslegung der Vorzug zu geben ist.
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6 EinfluR des Fligels auf das Gesamtmoment

Nunmehr sollen die Einflisse von Flugel, Leitwerk sowie der restlichen Flugzeugbaugruppen

getrennt betrachtet werden, um das Gesamtmoment um den Schweviymtmitteln zu

kénnen.
Ly |
o, |
|
I
|
{
|
| Mac, w cg
j P
i Dw zc
Ow i
Ww
o & re— Hae, w €™
e W
et - he
-
- ¢

Abb.17 Geometrie und Bezeichnungen am angestrémten Flugelprofil

Abb.17 soll einen Eindruck davon vermitteln, wie Krafte und Momente am Flugel auf den
Schwerpunkt des gesamten Flugzeuges wirken. Zum leichteren Versténdnis ist die Nullauf-
triebslinie parallel zum Horizont eingezeichnet. Damit agt der absolute Anstellwinkel,
wahrendc die Sehnenlange in Nullauftriebsrichtung darstellind h werden auftc bezogen
angegeben. Wie Ublich sind Auftriél, und WiderstandD,, senkrecht bzw. parallel zur An-

stromrichtung angetragen. Die durch den Flugel hervorgerufenen Momente um den Schwer-
punkt sind damit:

IVIcg,W = M acW + I‘W Coww (hC - hac,W)
+ DW Sinaw (hc - hac,W) (8)
+L, sina,, zc-D,, cosa,, zC

Fur die Ublichen Flugzustande konventioneller Flugzeugeyisto klein, dal3 in guter Néhe-

rungcosaw= 1 sowiesinayw= ay gilt. Damit vereinfacht sich die Gleichung:
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M cgwW =M acw + (LW + DWaW ) (h - hac,W)C

+(Lwaw _DW)ZC ©)

Hierauf ergibt eine Division durafp, S
Cuv cgw = Cm acw + (CL,W +Cowy ) (h - hac,W )+ (CL,WaW ~Cow ) z (10)

Bei den meisten Flugzeugen liegt der Schwerpunkt nahe an der Nullauftriebslinie, so dal3 die
sogenannteg-Schwerpunktslage vernachlassigt werden kann, tblicherweisg, isk 1 so-

wie ¢p << c,. Diese Annahmen fiihren auf:
Cuvcgw = Cm acw +Cw (h - hac,W ) (11)

Aus der Kurvec, tbera, kann entnommen werden, dal3 gilt:

_da

CL,W da aW = aW aW (12)

wobeiay der Anstieg des Auftriebsbeiwertes tGiber dem Anstellwinkel ist.

Cucgw = Cm acw +q,0y (h - hac,w) (13)

Die Gleichunger(12) und (13) verdeutlichen nun, daf der Beitrag des Fligels zum Gesamt-

moment im wesentlichen von zwei Faktoren beeinfluf3t wird:

* dem aerodynamischen um den Neutralpunkt,

» dem Auftrieb und seinem Hebelafimhycw) €

Wird der Rumpf mit in die Betrachtungen einbezogen, so erfahrt dieser ebenfalls ein Moment
um seinen Neutralpunkt sowie Auftrieb und Widerstand. Fiigt man nun beide zu einer Flugel-
Zellen-Kombination (WB*" — wing-body) zusammen, so ist leicht einzusehen, daf3 sich die
Umstromung beider gegenseitig beeinflu3t, so dal} eine Einfache Summenbildung der Krafte
und Momente nicht zu brauchbaren Ergebnissen fuhren wird. Daher missen diese Polaren
Ublicherweise aus Messungen gewonnen werden, da eine theoretische Beschreibung der

Wechselwirkungen derzeit nicht mdglich ist.

CM ,cg,WB = CM ,ac\WB + CL wB (h - hac,WB) (14)
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Cy cgwe = Cmacwe + Awelwe (h - hac,WB) (15)

Im Allgemeinen verschiebt sich fur die Fligel-Zellen-Kombination der Neutralpunkt nach
vorn, erhoht sich der Anstieg des Auftriebsbeiwertes und liefert einen negativen Beitrag zum

Moment um den Neutralpunkt.
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7 EinfluR des Leitwerkes auf das Gesamtmoment

Das Hohenleitwerk kann nicht als ein seperater Fligel verstanden werden, da zwei durch den

Fligel hervorgerufene Effekte auftreten:

* Die Stromung wird durch den Flugel nach unten abgelenkt, so dal3 sich ein anderer
Anstromwinkel fur das Leitwerk ergeben kann.

* Durch Reibungs- und Druckwiderstand bremst der Flugel auch die Strémung im Nach-
lauf ab, so dal3 das Leitwerk mit geringerer Geschwindigkeit angestromt wird.

Diese Effekte werden iAbb.18dargestellt. Beidem kann beispielsweise durch T-Leitwerke
entgegengewirkt werden, bei denen die H6henflossen nicht mehr im Nachlauf der Tragflugel
liegen.

Voo ¢

v’
Abb.18 Stromung und Kréafte in der Umgebung des Hohenleitwerkes

Hierin bedeuten:

£ Ablenkungswinkel
V’ Anstromgeschwindigkeit des Leitwerkes

L+ Auftrieb des Leitwerkes

D Widerstand des Leitwerkes
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Nunmehr hat eine Transformation in die Hauptstromungsrichtung zu erfolgen:

L., =L, coss-D, sine (16)

Oftmals — wenn Gegenmalinahmen ergriffen wurdenssishr klein, so dal3 wieder gilt:

L =L 17)

In Abb.19 wird das Leitwerk in seiner Lage zur Nullauftriebslinie der Fligel-Zellen-

Kombination betrachtet.

I

L
Center of gravity £43 ———mmmee e - 1ail
gravity g ¥ (o — €) ot e of
Zero lift line of wing body z M}}

by

&y
i

V<P M;;c, t
/ Voo
v €

Abb.19 Geometrie einer Fligel-Leitwerks-Konfiguration

Die Gesamtanordnung habe einen absoluten AnstellwonlgelDas Hohenleitwerk ist nach
unten angestellt, um einen positiven Momentenbeiggstum den Gesamtneutralpunkt zu
erreichen. Dan SchlieBen die Nullauftriebslinien von Leitwerk und Gesamtanordnung den
Leitwerkseinstellwinkel; ein. Die Profile von Leitwerken sind oftmals symmetrisch, damit
sind Nullauftriebslinie und Profilsehne identisch. Zwischen dieser und der Richtung der An-

tromgeschwindigkeity’ wird der absolute Anstellwinkel des Leitwerkes gemessenL;
bildet mit der Vertikalen den Winket,s - £ . Der Neutralpunkt des Leitwerkes liege hei

undz. Um den Beitrag des Leitwerkes zum Gesamtmoment zu bestimmen, WwerdeD;

in ihre horizontalen und vertikalen Komponenten zerlegt. Dann ergibt sich:

Mg, == 1, [ L, cos@ygs —€)+ D, sin(ay, —¢€) |

. (18)
+z,[L, Sin(@ys =€) + D, cos(@ys —€) |+ M .,

Der erste Term der rechten Seite von Gleichi1i®) ist vom Betrag wesentlich gré3er als die
anderen beiden, so dal3 aus Erfahrung einige weitere Annahmen getroffen werden kénnen,

namlich daf¥ <<l , Di<< L, (Qws - € ) << 1 und Mgy ist ebenfalls klein bei symmetri-

schen Profilen.
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Damit kann(18) folgendermalien vereinfacht werden:
Mg, ==l L (19)

Weiterhin wird ein Auftriebskoeffizient fir das Leitwerk bestimmt:

g (20)
Einsetzen vor20) in (19) ergibt:
Mcg,t == lt qooSt CLi (21)
Die Division durchge. S cdes Flugels fuhrt zu:
M
N ELE Y 22)

g.Sc Mot Sc

Die rechte Seite von Gleichui{@2) enthalt das Verhaltnis zweier Volumina, erstens das Pro-
dukt aus Flache und Position des Hohenleitwetk& und zweitens die Abmessungen des

TragflligelsS ¢ Dieser Quotient wird auciHeckvolumenverhéltnis'Vy genannt.

S
Vv, =1 23
" Sc (23)
Damit wird (22) umgestellt zu:
CMcot = -V, C, (24)

Die Gleichunger(19) und (24) beschreiben den einfachen Zusammenhang, dal3 das Moment
gleich dem Auftrieb des Leitwerkes multipliziert mit seinem Hebelarm ist. Dartber hinaus

kann (24) Uber den Anstellwinkel ausgedriickt werden. Das Stabilitatskritedinin,12 und
14, beinhaltet den Anstieg cu.cq /d a5, daher sind Beziehungen in Abhangigkeit \vipnim-

mer hilfreich.
NachAbb.19ist der Anstellwinkel des Leitwerkes:

a, =0z, —& (25)
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Damit kann die Gleichun@2) fir das Leitwerk umgeschrieben werden zu:

dc_,
= ! = 26
CL = = A, (26)
C,=ad, =& (aWB _it _5) (27)

Der Ablenkungswinkek ist nur schwer theoretisch vorherzusagen und wird daher tblicher-

weise experimentell bestimmt. Er wird linearisiert beschrieben durch:

=g, +[P M, (28)

a0

Der Ablenkungswinkel bei Nullauftrie&, wird experimentell bestimmt.

Einsetzen in(27) fuhrt zu:
o€ .
CLy =0 Oyg Q_Eg_at (i, +&) (29)
und weiter in(24) zu:

o€ .
Cu et = & Vi Oy Q-_%Q-Fa[ Vy (50 + It) (30)
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8 Gesamtnickmoment um den Schwerpunkt

Fur das Gesamtnickmomemtg durch Fligel-Zellen—Kombination und Leitwerk ergibt sich:

CM els) = CM ,Cg,WB + CM ,cg,t (31)
Mit (14) und(24) wird es:
Cm g =Cy COWB + CL,WB (h - hac,WB) _VH CL,t (32)
oder mit(15) und(30) entsteht:
O oe U .
Cy g = Cn ,cgWB T35 Oyp E(h - hac,WB) _VH % %_5 EEI"'VH & (It + Eo) (33)

Fur viele konventionelle Flugzeuge wird die Lage der Nullauftriebslinie durch das Leitwerk

kaum beeinfluf3t, so dgB3) umgeschrieben werden kann zu:

O 0
Cm g = Cy acwe taa, H(h_hac,WB) _VH % E‘- £ HH’_VH & (' +£o) (34)
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9 Gleichungen fur statische Langsstabilitat

Die Kriterien fur statische Langsstabilitat besagen, @afia=0) > 0 undd Gy,cq/d 0 < 0 gel-
ten muf3, unter der Voraussetzung, dam tblichen Anstellwinkelbereich liege. Auf Glei-

chung(34) kénnen diese Kriterien angewendet werden.dzix 0 gilt dann:
(CM,O) =(cy ,cg)L:O = Cy cgwB +Vy a (i, +&) (35)

Fur gekrimmte Flugelprofile isk, acws Immer negativ, so dald der zweite Term auf der rech-
ten Seite positiv genug sein muf3, um das zu kompensieren und ein pagitizesliefern.
Da V, unda; immer positiv sowieg, klein sind, muf3; positiv sein, um dem Leitwerk einen
ausreichend negativen Auftrieb zu verleihen.

Um den Anstieg des Momentenkoeffizienten zu ermitteln, wird Gleict@dgacha, ab-

geleitet:

OCye _ O, v & [ _ode0
et =2 [0 heue) Vi aE" = QH (36)

Geometrische Grolen wieundVy Uben entscheidenden Einflu3 auf die Langsstabilitat aus.
Die anderen Daten mussen in Experimenten gewonnen werden.
Bei der Konstruktion eines Flugzeuges, dessen Schwerpunktsiaggtarkem Mal3e von

der Nutzlast mitbestimmt wird, sollten daher folgende einfache Grundsétze beachtet werden:

* V4 grol3 genug wahlen, um Stabilitat zu garanti¢B&),
* Cmo Uber den Leitwerkseinstellwink&l bzw. ausreichend grof3en Hohentrimmbereich

einstellen(35).
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10 Neutralpunkt und Schwerpunktslage

Der bereits eingefuhrte Begriff des Neutralpunktes und seine Bedeutung sollen nun ndher
beleuchtet werden. Dazu nehme man an, dal3 sich die Schwerpunktslzge sonst gleich-

bleibenden Bedingungen beliebig &ndern kénnen soll. Durch giinstige Wahl dieser Position
kann d cucg /0 aa < 0 gesichert werden. Weiterhin gibt es eine Anordnung, bei der gilt:

0 Cucg /0 aa = 0. Dieser Wert flih wird als Lage des Neutralpunktieg des gesamten Flug-
zeuges definiertAbb.20.

Cotcy

Abb.20 EinfluR der Lage des Schwerpunkte$ au

die Langsstabilitat

Lost man Gleichun@36) flir d cucq /0 aa = 0 nachh auf, so erhalt mahy .

_ a []_0¢
h, =h +V, L [-— 37
N ac,WB H a Q- aaE ( )

Fur ein gegebenes Flugzeug ist diese Gleichung konstant und damit der Neutralpunkt eine

festliegende nur von der Geometrie abhangige Grolie.
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Die Schwerpunktslagé werde beispielsweise von der Flugelvorderkante aus angetragen.
Wennh < hy, so liegt der Schwerpunkt vor dem Neutralpunkt. Das ist eine alternative Formu-
lierung des Kriteriums fur statische Langsstabilitat, das sich zudem leicht erklaren Iaf3t.

In ausgetrimmter Fluglage befindet sich der Schwerpunkt an dem Ort, um den das aerody-
namische Moment null ist. Dieser wird auch Druckpunkt genannt und ist in seiner Lage nicht
konstant. Das konstante Moment um den Neutralpunkt muf3 nunmehr gleich dem Auftrieb
multipliziert mit dem Abstand zwischen Druck- und Neutralpunkt als Hebelarm sein. Kommt
es nun zu einer Abweichung hin zu einer Gberzogenen Flughdel3(b}, so wird der Auf-
trieb mit dem Anstellwinkel wachsen. Um das Neutralpunktsmoment konstant zu halten, muf3
sich nun der Hebelarm des Druckpunktes verkirzen, er muld also nach hinten wandern, wo-

durch das Flugzeug kopflastig wird und sich in seine urspriingliche Fluglage zuriickbeweqgt.
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11 Statische Reserve

Lost man Gleichun@37) nachhacwe:

_ a [_0e
h.we=h, -V, —Q-— 38
e =V, -2 (38)
und kombiniert sie mi¢36), so ergibt sich:
0Cy o
= =a(h-h 39
S =alh=h) (39)
oder umgestellt auch:
0Cy cq
—==-a(h,-h 40
Py (hy —h) (40)

a

Der Ausdruck(hy - h) wird auchstatische ResengenanntAbb.21).
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Abb.21 Darstellung der statischen Reserve
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Gl. (40) zeigt, dal3 diese statische Reserve ein direktes Mal3 fur die Langsstabilitat ist. lhr
Wert muld positiv sein (vgl. hierzu Kapit@0). Ihre Erhdéhung fuhrt zur Verbesserung der
Flugstabilitat. Wird sie jedoch zu grol3 gewahlt, so kann das die Steuerbarkeit beeintrachtigen
und den Flugleistungen abtraglich sein, da am Leitwerk viel negativer Auftrieb erzeugt wird

und durch denTragfligel wieder kompensiert werden muf3.
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12 Konzept der statischen Langssteuerung

Nach der Behandlung der Flugstabilitdt sollen nun Probleme der Flugsteuerung erortert wer-
den. Ein statisch stabiles Flugzeug befinde sich in einer getrimmten Fluglage. Es fliegt dann
mit dem Trimmwinkelae, der mit einem entsprechenden Auftriebskoeffizieten, und der
zugehorigen Fluggeschwindigk®gim.

2W

Vi, = | ——— 41
trim pr CL’mm ( )

Nun soll das Flugzeug eine geringere Geschwindigkek Viim einnehmen. Bei niedrigerer
Geschwindigkeit nimmt der dynamische Druck ab, deshalb missen der Auftriebskoeffizient
und mithin der Anstellwinkel ansteigen, damit der Auftrieb das Gewicht noch tragen kann.

Aus Abb.12 kann jedoch leicht entnommen werden, dal3 dann das Nickmoment negativ
wird, das Flugzeug wirde sich also in den Sinkflug begeben und versuchen, Geschwindigkeit
aufzunehmen, um sich in die urspriingliche Fluglage zuriickzubegeben.

Dieses Problem kann nur durch eine Veranderung der Kurve fir den Momentenbeiwert ge-
|6st werden Abb.22.

b
Qn‘\ ae\ %

Abb.22 Anderung des Trimmanstellwinkels durch An-

derung des Anstiegs der Momentenkurve
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In Abb.22wiirde der neue Anstellwinkel, durch eine Anderung des Anstiegtey,cq /0 05
eingestellt werden. Diese Vorgehensweise wirde aber nach def83®land (40) eine Ver-
schiebung des Schwerpunktes erfordern. Eine sdlabégewichtstrimmungst aber nur bei
Hangegleitern lblich, wo der Flieger seine Korperlage andert, sowie bei einigen Uberschall-
flugzeugen, wo grofl3e Trimmwinkelbereiche durch Umpumpen von Kraftstoff realisiert wer-
den konnen.

Die Alternativvariante ist eine Parallelverschiebung der Kanwéa,) geméalAbb.23 was
durch einen Hohenruderausschlag erreicht wird. Mit Hilfe des Hohenruders ist es also mdg-
lich, die Geschwindigkeit fir den getrimmten Flugzustand zu steuern.

In Abb.24ist ein HOohenleitwerk in Nullstellung ohne Ausschlag des Hohenruders darge-

stellt.
CM,c:g

Abb.23 Anderung des Trimmanstellwinkels durch

Anderung des Momentes bei Nullanstellung

T
. S —
P

C

1

%
Abb.24 Leitwerkaufriebskoeffizient ohne Ho6henruder-

ausschlag
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Der absolute Anstellwinkel des HohenrudersageDie Abhangigkeit des Auftriebskoeffi-
zienten vono; ist Abb.24zu entnehmen. Wenn aber Hohenruderausscidiggei konstantem
(ay), angenommen werden, so andert sich der Auftriebskoeffizient, er behalt aber weitestge-

hend seinen Anstieg tbay bei (Abb.25.

() &

Abb.25 Leitwerkaufriebskoeffizient mit Hohenruderausschlag

Diese Abhangigkeit kann ats; Uberd  aufgetragen werdebb.29.

Constant a

Abb.26 ¢t Uberde bei konstantenar;

83



Im allgemeinen hat diese Kurve einen nahezu konstanten positiven Anstieg, das heil3t, ein
Ruderausschlag nach unten bewirkt eine Auftriebszunahmeti@henruderwirkungsgrad
genannt werden kann und ein direktes Mal3 fur die Starke des Hohenruders als Steuerorgan
ist.

Somit gilt fir den H6henleitwerksauftriebskoeffizienten:

=—t =a o, +—" 9 42
Cl,t aat t a 56 e at t i e ( )
Einsetzen vori42) in (32) beschreibt das Nickmoment mit:
oc,
CM ,.cg = CM ,acWB + CL,WB (h_ hac) _VH %7 at + a 5 5eE (43)

Hieraus ist ersichtlich, inwieweit Hohenruderausschldge die Momentenbilanz um den
Schwerpunkt beeinflussen. Durch Ableitung naghkann der Einflul3 des Hohenruders allein

erhalten werden:

0Cy cq _ _v dc.,
- H

335, 30

e

(44)

NachAbb.26ist dieser Anstieg genauso konstant Wigefir eine gegebene Flugzeuggeomet-
rie. Somit kann die Anderung des Gesamtmomentenbeiwertes fur einen bestimmten Ruder-

ausschlag angegeben werden:

ac,,

AS (45)

e
e

Abb.27gibt eine Erklarung fur Gleichun@5) und erflllt die Forderung ausbb.23 Ein als

positiv definierter Ausschlag des Hohenruders nach unten bewirkt einen kleineren Anstell-
winkel Oyim, was zu einem geringeren Auftriebsbeiwert und damit zu einer erhdhten Flugge-

schwindigkeit flhrt.
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CM R4

Original Gy ¢

New CM 0
Original trim angle of attack

itive &
New trim angle of attack ACy, g due to positive &,

Abb.27 EinfluR des H6henruderausschlages auf den Momentenkoeffizienten

Abb.28zeigt nun die Hohenruderausschlage fiir die beiden Gren¥f&llend Viax

VW g Vsta!l

68
negative A ————
)

M € s
Vo~V positive

(a) »

Abb.28 Hohenruderausschlag zur Trimmung (&) Langsamflug ungb) Schnellflug
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13 Berechnung des Hohenrudertrimmwinkels

Der Wert furd ¢ zur Einstellung eines neuen Anstellwinkels #Z ae soll nun berechnet wer-

den. Unter Beachtung einfacher Zusammenhénge aus der analytischen Geometrie laft sich fur

die durchgezogene Linie bb.29leicht eine Gleichung angeben:

dc
M9 o (46)

CM cg = CM ,ac da a
a

Abb.29 Berechnung eines neuen Hohenruderausschlages

Gegeben sei der Anstellwinkel, der sich ohne Hohenruderausschlag einstellt. Wie grof3 muf3

der Hohenruderausschlag sein, um einen neuen Anstellwinkel zu erreichen?

Nunmehr wird das Hohenruder um den Winkglausgelenkt, somit mul3 Gleichudg)

um einA cy cq erganzt werden.

CM el

CM el = CM ,ac + aa + A CM ,cg (47)

Mit Gleichung(45) entsteht:

(48)



Fur einen neuen Trimmwinké}im, bei demcy, g = 0 sowiea, = ay, liefert Gleichung48).

dc Jc
0=c, ,+ ac“:":g a, -V, FU Y. (49)
und damit wird der Zuwachs des Trimmwinkelim:
CM 0 + a(—;:M = n
A5trim a ga (50)
V Lt
" 90

GL.(50) gibt den H6henruderausschlag an, der notwendig ist, um das Flugzeug fur einen neuen
Anstellwinkel a, zu trimmen. Alle in dieser Gleichung benétigten Gréf3en sind durch die ge-

ometrische Auslegung gegeben und kdnnen entweder direkt abgenommen oder durch Wind-

kanal- bzw. Freiflugversuche gewonnen werden.
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14  Knuppelfeste und knuppelfreie Langsstabilitat

Bisher wurde das Flugzeug als starre Konfiguration im Leitwerksbereich angenommen. Die
Hohenruder seien auf ihren Ausschlagwin@efestgelegt. Der Steuerknippel mifdte dann in

seiner Position fixiert werden. Als Konsequenz daraus kann maknimpelfester statischer
Langsstabilitatsprechen.

Moderne Hochgeschwindigkeitsflugzeuge haben hydraulisch oder elektrisch angetriebene
sogenannte nicht umkehrbare Steuerungen, die derartige Flugzustande erlauben. Kleinflug-
zeuge mit rein manueller Ruderbetéatigung Uber Drahtseile hingegen wirden dann einen kon-
stanten Ruderdruck am Steuerknippel erfordern, was als unkomfortabel empfunden wiirde.
Daher lallt man den Steuerkntppel im Geradeausflug Ublicherweise los. Als Folge wird sich
das Ruder den aerodynamischen Einflissen folgend frei bewegen. Es mul also eine Konfigu-
ration gefunden werden, die auch in diesem Fall stabil fliegt, man kann dakntygpelfrei-

er statischer Langsstabilitéprechen.
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15 Moment am H6henruder

Es wird nun ein Hohenleitwerk angenommmen, dessen Ruder innerhalb des konstruktiv vor-
gegebenen Bereiches um seine Aufhdngung rotieren Rdrim30(a)zeigt ein solches Leit-
werk ohne Anstellwinkel. Die Druckverteilung um Flosse und Ruder ist symmetrisch und

daher ist auch das Moment um die Aufhangung null.

Elevator hinge
p /'”"‘—“‘\\7 Symmetric pressure
\_w____’///k & ;7 distributions

High pressure

)

v //'_‘_’\\7 Mw pressure

b,

High pressure
(c)
Abb.30 Aerodynamische Herkunft des Hohenrudermomentes
(a) kein Moment

(b) Moment bei Anstellwinkel

(c) Moment bei Ruderausschlag
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Wird das Hohenleitwerk als Ganzes mit einem Anstellwimkelngestromt, wahrend der Ru-

derausschlage = 0 bleibt, so kommt es zu einer unsymmetrischen Druckverteilung tber die

gesamte Sehnenlange, woraus ein Moment um die RuderachseAfabg8((b]). Letztlich
kann bei Anstellwinkel null das Ruder ausgeschlagen werden. Dann &ndert das Profil seine

Krimmung, was wiederum zu unsymmetrischer Druckverteilung und einem Moment fihrt.
Im Allgemeinen rufen Anstellwinked; und Ruderausschlage,, also alle Zustande, in de-

nen das Leitwerk Auftrieb liefert, Momente um die Lagerachse des Hohenruders hervor. Die-
ses Moment ist ein wichtiger Parameter fur den lalipperfreierStabilitat, es wird hier mit

He bezeichnet.

In Abb.31ist ¢; die Sehnenldnge des Hohenleitwerkes insgesamtymaiid ce werden die
Abstande von der Vorderkante des Ruders bis zur dessen Lagerachse bzw. von letzterer zur

Hinterkante bezeichnet. Die Flache des Rude& ist

Gap

Abb.31 Geometrie und Bezeichnungen fur das H6henrudermo-

Somit kann der Hohenrudermomentenkoeffiz@ptdefiniert werden:

c o= e (51)

Payzg o
2

Er ist, wie das Moment selbst, eine Funktion des Anstellwinkels und des Ruderausschlages.

Man kann daher die partiellen Ableitungen zum totalen Differential zusammenfassen:

—_ ache aChe
he — at +
da, ' 99

e

0, (52)

wobei die Anstiege sowohl im Unter— als auch im Uberschallbereich nahezu konstant bleiben.
Sie werden meist noch auf empirischem Wege ermittelt, da sie von neben der Geometrie noch
von vielen weiteren Umstanden abhangen. Sie sind sehr empfindlich gegen Grenzschichtabl6-

sung, was Windkanaluntersuchungen unumgénglich macht.
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16 Langsstabilitat bei freiem Steuerknippel

Erlaubt man dem Hohenruder, sich frei um seine Achse zu bewegen, so wird es sich in eine
Gleichgewichtsposition begeben, in der das Monténgleich null ist. Ein so gesteuertes
Flugzeug befinde sich im Horizontalflug, der durch eine Windb6e gestort wird. Das HOhenru-
der wird in diesem Moment seine Position nicht beibehalten, wodurch sich das Stabilitatsver-
halten andert. Im allgemeinen fihrt das dazu, dafl} Flugzeuge bei losgelassenem Steuerkntppel
weniger stabil sind, als wenn die Ruderausschlage festgehalten werden. Fir die Auslegung
der Konstruktion ist es winschenswert, dafld der Unterschied gering gehalten wird.

Nach(52) ergibt sich der Ausschlagwinkel eines freigelassenen Hoherruders zu:

—_ aChe ache

C.=0 o0, a, + 2, O e (53)
und daraus entsteht:
9Cy
O =— g—f;te a, (54)
iJo)

e

Der Winkel &y ist also vona; abhéngig. Offensichtlich beeinflul3t es den Leitwerkauftriebs-

koeffizienten, der wiederum fir die Langsstabilitat von essentieller Bedeutung ist. Man kann

einc’a bei losgelassenem Hohenruder bestimmen:

0
cl,=a.a,+ 5 L e (55)

Die Kombination vor(54) und(55) ergibt:

oc,
¢ =aa _96. Oa_ a (56)
L,t_at t 05e ache t

00

e
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oder
CI/_,t =a.a, F (57)

mit F als Faktor fur frei bewegliches Hohenruder, definiert als:

0cC.,

_._10c, oaq,
F=1-= 5. To, (58)

00

e

Dieser Faktor liegt tblicherweise in der GroéRenordnung zwisbheond 0.8 und bedeutet
eine Abminderung des Beitrages des Hohenleitwerkes zur Flugstabilitat.

Diese Auswirkung l&R3t sich durch die Momentenbilanz um den Schwerpunkt ausdriicken,

indemc’, ; eingesetzt und'y ¢g bestimmt wird.
/ —
Cn cg Cy ,ac\WB + CL,WB (h - hac,WB) _VH a, a, F (59)

Diese Gleichung beschreibt nunmehr eine endgultige Form des Momentenkoeffizienten um
den Schwerpunkt eines Flugzeuges mit frei beweglichem Hoéhenruder.
Mit Hilfe von GL.(59) ist es nunmehr méglich, die gleiche Analyse wie in Kaitélirch-

zufiihren, um Gleichungen fir di@UppelfreieLangsstabilitat herzuleiten.

(CM,O)/ =Cyacws TFVy & (i, + &) (60)
o€
h, =h e +FV, 20-2 61
=N +F Y 2 0= 220 6D)
0Cy g
— M9 ——3a(h!, -h 62
P (hy —h) (62)
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