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Kapitel 1

Statische Stabilitat der Langsbewegung

1.1 Geradeausflug mit Krafte- und Momenten-Gleichgewicht

Wir betrachten ein Flugzeug in einem Geradeausflug und wir stellen uns die Frage, unter welchen Voraus-
setzungen ein kontrollierter (besser: stabiler) Flug iiberhaupt moglich ist. Bei einem Geradeausflug bewegt
sich ein Flugzeug ausschliellich in der Vertikalebene, eine solche Bewegung nennen wir Lingsbewegung.
Hierbei sind drei Freiheitsgrade beteiligt, ndmlich die translatorischen Bewegungen in Vorwértsrichtung
und Vertikalrichtung sowie eine Drehbewegung um die Querachse des Flugzeuges (Nickbewegung), siehe
Abbildung 1.1. Die restlichen drei der insgesamt sechs Freiheitsgrade bilden die sogenannte Seitenbewegung,
die aus einer translatorischen Bewegung entlang der Querachse sowie Drehbewegungen um die Roll- und
Gier-Achse besteht. Wir gehen davon aus, dass das Flugzeug und die Stromungsverhéltnisse symmetrisch
sind und darum keine Seitenbewegung stattfindet!. Ob ein stabiler Flug erreicht wird, hingt damit nun rein
an der Langsbewegung. Unter dem Begriff statische Stabilitdt sei nun verstanden, ob sich eine konstante
Fluggeschwindigkeit einstellen kann und ob diese beibehalten werden kann, auch wenn zeitweise Stérungen
wie z. B. Windbd6en von auflen einwirken.
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Abbildung 1.1: Freiheitsgrade bei der Langsbewegung.

Um eine konstante Fluggeschwindigkeit zu erhalten, muss am Flugzeug Kréfte- und Momenten-Gleichgewicht
vorliegen. In diesem Fall sind die Beschleunigungen, d. h., die Geschwindigkeitsdnderungen null. In Abbildung
1.2 ist ein Flugzeug in der Vertikalebene dargestellt. Es sind zwei Koordinatensysteme mit jeweils einer Achse
dargestellt, die flugzeugfeste x¢-Achse und die geodétische x,-Achse. Letztere beschreibt die horizontale
Ebene auf der Erde. Der Geschwindigkeitsvektor V4 reprisentiert die Flugrichtung. Der Winkel v dieses
Vektors mit der Horizontalen ist der Bahnneigungswinkel. Fiir v = 0 ergibt sich ein Horizontalflug. Bei v # 0
enthélt die Fluggeschwindigkeit eine Vertikalkomponente. Die folgenden Betrachtungen beziehen auch diesen
Fall mit ein. Weiterhin kénnen wir Abbildung 1.2 vier Kréafte erkennen. Der aerodynamische Widerstand
W wirkt entgegengesetzt zur Bewegungsrichtung, also entgegengesetzt zur Fluggeschwindigkeit V4. Der

1Diese Voraussetzung ist zumindest ndherungsweise erfiillt, auf Details gehen wir an dieser Stelle jedoch nicht ein.
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Abbildung 1.2: Bezeichnungen bei der Lingsbewegung.

Auftrieb A ist per Definition senkrecht dazu, also senkrecht zur Anstromung. Die Gewichtkraft wirkt in
Richtung Erde senkrecht nach unten. Die Schubkraft F', d. h., Kraft des Triebwerks wirkt ungefdhr entlang
der flugzeugfesten Achse, da das Triebwerk iiblicherweise mit einem kleinen Einbauwinkel ip zur x p-Achse
eingebaut ist. Nun kénnen wir entsprechend den drei Freiheitgraden der Langsbewegung zwei Kraftbilanzen
und eine Momentenbilanz aufstellen. Die Kraftgleichungen werden entlang der Fluggeschwindigkeitsrichtung
und senkrecht dazu formuliert. Es ist

—W 4 cos(a+ip)F —Gsiny=0 (1.1)
—A—sin(a+ip)F 4+ Geosy =0. (1.2)

Die Momentengleichung beinhaltet die Drehmomente um den Massenmittelpunkt (COM) als Bezugspunkt, d.
h.

7

M =0. (1.3)

Nun beschrianken wir uns auf einen wirklichkeitsnahen Fall und beriicksichtigen, dass nicht nur der Einbau-
winkel i des Treibwerks klein ist, sondern auch der Anstellwinkel . Wir setzen daher beide Winkel gleich
null. Dariiber hinaus betrachten wir kleine Bahnneigungswinkel, d. h., es ist siny &~ v und cosy ~ 1. Unter
diesen Annahmen erhalten wir drei vereinfachte Gleichungen:

~W+F—Gy=0 (1.4)
~A+G=0 (1.5)
M =0. (1.6)

Die erste Gleichung besagt bei einem Horizontalflug (v = 0), dass die Schubkraft F' den Widerstand W
kompensieren muss. Aus der zweiten Gleichung erkennen wir, dass der Auftrieb A so grofl sein muss wie
die Gewichtskraft G. Beide Bedingungen leuchten unmittelbar ein. Den erforderlichen Auftrieb erhalten wir
praktisch, indem wir den Anstellwinkel o entsprechend einstellen, denn in gewissen Grenzen gilt, dass der
Auftrieb linear mit dem Anstellwinkel ansteigt?. Die dritte Gleichung ist die Forderung, dass alle Drehmomente
um die Querachse in Summe verschwinden miissen, damit keine Lageédnderung stattfindet. Nehmen wir der
Einfachheit halber an, dass die Schubkraft durch den Schwerpunkt geht?, so sind dies alle aerodynamischen
Drehmomente.

Um einen eine stationédren Flugzustand zu erhalten, muss also bei einem gewiinschten « (der fir den Auftrieb

2Wird der Anstellwinkel erhéht, so vergroBert sich der Auftrieb.
3Falls dies nicht der Fall sein sollte, &ndert sich im Prinzip nichts an den folgenden Erliuterungen, das Schubmoment muss
eben nur durchgehend berticksichtigt werden.
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notwendig ist) das Drehmoment um die Nickachse verschwinden. Nun stellt sich die Frage was passiert,
wenn etwa durch Windstérungen ein Anstellwinkel entsteht, der von nominalen Wert abweicht. Aus der
Anschauung heraus miissen wir fordern, dass bei einem grofieren Anstellwinkel (als dem gewiinschten) ein
negatives Drehmoment entsteht, damit das Flugzeug wieder auf den gewiinschten Anstellwinkel zuriickgedreht
wird. Umgekehrt gilt dies natiirlich auch fiir kleinere Anstellwinkel, bei dem sich entsprechend ein positives
Drehmoment einstellen muss. In Abbildung 1.3 ist dies anschaulich dargestellt. Das Drehmoment, das
aus der Abweichung vom nominalen Anstellwinkel entsteht, muss also eine riickstellende Wirkung haben.
Mathematisch entspricht diese Forderung der Bedingung, dass die Ableitung des Drehmoments nach a negativ
sein muss.
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Abbildung 1.3: Riickstellendes Drehmoment um die Nickachse.

1.2 Aerodynamische Krafte, Momente und Beiwerte

Um die oben beschriebenen Gleichgewichte auszuwerten, werden Modelle fiir die aerodynamischen Kréfte
und Momente mithilfe der aerodynamischen Beiwerte definiert. Es ist:

1
A= 5,ijSOA (1.7)
1
W= 5ijSCW (1.8)
1
M = 5pijaan. (1.9)

Hierbei ist S die Fliigelfliiche, ¢ die mittlere Fliigeltiefe und g = 1/2pV} ist der Staudruck. C4, Cy und
Cn sind aerodynamische Beiwerte, die von der Geometrie, der Anstromungsrichtung (also «) sowie der
Reynoldszahl und der Machzahl abhéingen. Diese Gleichungen kénnen wir auch jeweils nach den Beiwerten
auflésen und diese dann als normierte Kréafte und Momente verstehen. Wir erhalten also

A
Cp=——— (1.10)
3PV3S
w
Cw = +—5— (1.11)
3PV3S
M
5pViSe

Im Folgenden werden wir hauptséchlich mit diesen Groflen weiter, statt mit den eigentlichen Kréften und
Momenten.

Hinsichtlich des Auftriebs machen wir nun noch eine Modellannahme, namlich dass er sich zusammensetzt aus
einem konstanten Anteil und einem Anteil, der sich linear mit dem Anstellwinkel vergréfiert. Diese Annahme
gilt sowohl fiir den Fliigel als auch fiir das Hohenleitwerk und wie wir sehen werden, auch fiir das gesamte
Flugzeug.
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1.3 Bedingungen fiir stationdren Flug und statische Stabilitat

Mit den oben definierten Beiwerten, d. h., mit den normierten Kraften und Momenten, kénnen wir nun
die Bedingungen fiir den stationdren Flug und dessen Stabilitdt formulieren. Wir bezeichnen mit o den
Anstellwinkel, bei dem gerade der erforderliche Auftrieb (=Gewichtskraft) erzeugt wird. Bei genau diesem «g
muss Momentengleichgewicht herrschen, d. h., es muss sein

Cm(ap) = 0. (1.13)

Um ein riickstellendes Drehmoment zu erhalten, muss die Ableitung C,, = % negativ sein. Es muss also
gelten

Cma < 0. (1.14)

Diese zweite Forderung wird iiblicherweise als Bedingung fiir statische Stabilitdt bezeichnet.

Um iiberhaupt einen stationdren Auftrieb zu erzeugen, muss bei Auftrieb null ein aufnickendes Drehmoment
vorhanden sein, d. h.

Crn(Ca =0) > 0. (1.15)

In manchen Literaturquellen werden auch beide Forderungen (1.14) und (1.15) zusammen als Bedingung fiir
statischen Stabilitdt bezeichnet.

In Abbildung 1.4 ist ein typischer Verlauf des Drehmomentenbeiwerts C,,(«) iiber dem Anstellwinkel «
dargestellt, zusammen mit den enstprechenden Grofien ag, Cre, Crn(a = 0). Hier ist Vorsicht geboten, den
Cn(Ca =0) und C,, (o = 0) sind nicht notwendigerweise identisch.

Cin(@)

Cn(a=0)

Abbildung 1.4: Drehmoment-Verlauf bei einer riickstellenden Wirkung.

1.4 Drehmoment am Fliigel und Hohenleitwerk

In diesem Abschnitt werden nun die Gleichungen fir C,, und C,,, jeweils fiir Fliigel und Hoéhenleitwerk
hergeleitet. Danach werden beide Beitrdge zusammmengefasst und diskutiert. So erhalten wir Vorschriften,
die bei der Auslegung eines Flugzeuges niitzlich sind.

Fliigel

In Abbildung 1.5 ist eine Tragfliche beziiglich der flugzeugfesten x ¢-Achse skizziert. Am Fliigel (Superskript
(F)) greifen Auftrieb AF) Widerstand W) und das aerodynamische Drehmoment MX?Z\C beziiglich des
Fligel-Referenzpunktes AC (engl. aerodynamic center) an. Hieraus kénnen wir das Drehmoment um die
Querachse formulieren. Es ist
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M,Ex c)‘o = A cos (ap —ir)(zcom — Tac) + W) sin (ap —ip)(xcom — Tac) (1.16)

+AF) gin (ap —ir)zcom — W) cos (ap —ir)zcom + Mﬁl@lc-

Dividiert man diese Gleichung durch % pV 2S¢, so erhiilt man die Drehmomentenbilanz des Fliigels ausgedriickt
in Beiwerten:

Cirbon = CY cos (ap — ip) (FE22 — 229) 4 O sin (ap iF)(xCSM - J:J%C)JF (1.17)
CI(LXF) sin (ap —iF) zoom CI(,;?) cos (ap —ip)——— zoom Cm e

Aufgrund der Groflen- und Hebel-Verhéltnisse ist nur der erste und letzte Term relevant, alle anderen Terme
sind vernachldssigbar. Da der Winkel ap — ip relativ klein ist setzen wir aulerdem cos (ap —ir) = 1 und
erhalten einen deutlich einfacheren Ausdruck

Tcom TAC
( -—)

O on = O e+ CF = £ (1.18)

Der Auftrieb ist linear vom Anstellwinkel abhéngig, d. h., es ist CI(L‘F) = 01(41?)) + C&?a r. Dies kénnen wir in
Gleichung (1.18) einsetzen und erhalten

Cuton = Cutho + Ol (2 — =55+ O — =P (119
Chlo oIS

was einem Ausdruck der Form C’S%O M= C’(F + C’maozp entspricht. Nun kénnen wir abschétzen, ob
durch den Tragfliigel alleine statische Stabilitéit erreicht werden kann. Die Bedingung C,,, < 0 kann durch
zoom < xac erfilllt werden, d. h., wenn sich der Schwerpunkt vor dem Neutralpunkt des Fliigels befindet.
Bedingung (1.14) ist in diesem Fall also erfiillt. Fir den Nullauftrieb verschwindet der zweite und dritte Term
in (1.19) per Definition und es ist C,,(C4 = 0) = C’f;jx)éxc. Ublicherweise ist 07(71}?,)40 < 0, d. h., bei Nullauftrieb
wiirde ein Abnicken erfolgen. Bedingung (1.15) kann also nicht erfiillt werden. Darum ist ein Tragfliigel alleine
iiblicherweise nicht statisch stabil. Das Hohenleitwerk hilft uns jedoch weiter.
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Abbildung 1.5: Geometrie und Kréfte am Fligel.
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Hohenleitwerk

In Abbildung 1.6 ist die Geometrie des Hohenleitwerks dargestellt. Der Einbauwinkel gegeniiber der flugzeugfes-
ten x p-Achse ist i . Es greifen Auftrieb AU Widerstand W) und Drehmoment MXQC am Referenzpunkt
des Hohenleitwerks an. Die Anstromung ist aufgrund des lokalen Abwindes (engl. downwash) gegeniiber dem
Tragfliigel um den Abwindwinkel € verdandert.

Nun fithren wir eine ganz dhnliche Rechnung wie oben fiir das Hohenleitwerk durch. Es wird sich zeigen,
dass gerade dieser Einfluss zu einem (statisch) stabilen Flugzustand fithrt. Das Drehmoment um den
Massenmittelpunkt aufgrund der Krafte und Momente am Hohenleitwerk ist

MX?C)OM =~z (A" cos (app — €) + WH) sin (o, p — €)) (1.20)
—2g (W) cos (app — ) — AH) sin (azp — €)) + ME{QC.
Der Winkel ay ¢ — € ist der Winkel zwischen der xj-Achse und der Geschwindigkeit V) am Hoéhenleitwerk.

Aufgrund der Hebel- und GréBenverhiltnisse* kénnen wir auch hier die meisten Terme vernachlissigen und
das Drehmoment durch M,(fg’o M="T g AH) annihern. Da gilt AH) =G,S HCI(LXH) folgt daraus

M on = ~2uCY" 75 Su. (1.21)

Dividiert man diese Gleichung durch gS¢, wobei sich diese drei Parameter auf den Fliigel beziehen, so erhélt
man

C\on = =2 L P (1.22)
Nun fithren wir zwei neue Abkiirzungen ein. 1y sei das Verhaltnis %{ der Staudriicke von Hohenleitwerk und
Fliigel. Es beschreibt, welchen Effekt die lokale Anstréomung des Hohenleitwerks gegeniiber dem Fliigel hat,
z. B. durch den Propeller. Die Grofie % kiirzen wir mit Vi ab und nennen es Volumenkoeffizient oder
Volumenverhéltnis, da jeweils im Z&hler und Nenner eine Gréfle mit der Einheit eines Volumens steht. Mit
diesen Vereinbarungen kann man schreiben

Cilon = =V CYD. (1.23)
Um jetzt zu der gewiinschten Beschreibung Cg%o M= C,(n%) + Cy(nli)ap zu kommen, miissen wir den

Hohenleitwerksauftrieb entsprechend ausdriicken. Dazu nehmen wir ein Auftriebsmodell der Form

c =y = (ap —ip —e+ig) (1.24)
de

= — 1.25

€=+ o—ar (1.25)

an. Es bedeutet, dass der Auftrieb linear mit dem Anstellwinkel oy ansteigt und der Abwindwinkel neben
einem konstanten Anteil auch vom Anstellwinkel des Fliigels abhéngt. Beides sind sinnvolle Annahmen.
Setzen wir dies in die Gleichung (1.23) fiir den Momentenbeiwert ein, so erhalten wir nach einer Gruppierung
von konstanten Termen und solchen, die linear von ap abhéngen:

4Fiir symmetrische Profile ist insbesondere MI(AHIQC(C’AH =0)=0.
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(H) _ (H), . . (H) de
Crn.com = “NuVaCa, (in —ir — o) =naViaCyy (1 - %) aF. (1.26)
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Abbildung 1.6: Geometrie und Krifte am Hohenleitwerk.

Diskussion

Die fiir die statische Stabilitat formulierten Bedingungen gelten nicht fiir Fliigel und Hohenleitwerk getrennt,
sondern fiir die Gesamtwerte des Flugzeuges, also fiir Cy,o, = C,(nFa) Cf,{i). Mit den entsprechenden Beitrdgen
aus den Gleichungen (1.19) und (1.26) ergibt sich folgende Beschreibung;:

Cm,COM = CmO + CmaaF (127)

mit

Cono = Ciphe + Ol (FE2 = Z2€) 4 Vi O (6o + i — ir)- (1.28)
(F),TCcOM TAC (H) de
= - 2A9 - 1--5). 1.2
Cma CAa ( @ z ) nHVHCAa ( dOé> ( 9)

Um die Bedingung C,,,(C4 = 0) > 0 zu analysieren, betrachten wir den ersten und dritten Term in Gleichung
(1.28). Da die Anteile vom Fliigel allein, d. h., dem ersten Term {iblicherweise negativ sind, muss der Beitrag
des Hohenleitwerks, d. h., der dritte Term positiv sein. Den gewiinschten positiven Beitrag kénnen wir
erhalten, wenn wir iy entsprechend negativ machen. Das bedeutet, dass das Hohenleitwerk keinen Auftrieb,
sondern einen Abtrieb erzeugt, was ja anschaulich notwendig fir ein positives Drehmoment ist. Dies ist
notwendig fiir die Fluglage bei Auftrieb null.

Die Bedingung C),, < 0 kann zum einen durch die Terme des Fliigels beeinflusst werden, d. h., die Lage des
Schwerpunkts, andererseits durch die Auslegung des Hohenleitwerks mithilfe der Parameter Vg und C’Ig).

1.5 Das Konzept des Neutralpunktes

Der Parameter C,, des gesamten Flugzeugs, also die Kombination aus Fliigel und Leitwerk, ldsst sich auch
mithilfe des sogenannten Neutralpunktes beschreiben. Dies erlaubt eine recht einfache Interpretation der
statischen Stabilitdt, wie wir im Folgenden sehen werden.

Zunéchst fragen wir uns, wo der Schwerpunkt liegen muss, damit C,,, = 0 wird. Die Bedeutung dieser Frage
kann man sich folgendermaflen iiberlegen. Wenn sich der Anstellwinkel &ndert, so dndert sich sicherlich auch
der Auftrieb, es gibt z. B. einen Zusatzauftrieb bei einer Erh6hung von o. Wenn sich das Drehmoment bei
einer solchen Anstellwinkeldnderung nicht dndert, d. h. also, wenn C,,, = 0 ist, so bedeutet dies, dass der
Zusatzauftrieb offensichtlich momentenfrei. Der Zusatzauftrieb greift damit genau an diesem Punkt an. Diesen
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Punkt nennen wir Neutralpunkt 2y p. Um ihn auszurechnen setzen wir die Gleichung (1.29) null, 16sen nach
rcom = xnyp auf und erhalten

INP _ TAC Cfa( B de)

— 1.
+nuVa cE 7o (1.30)

c c
Diesen Ausdruck kénnen wir wiederum nach #4< auflosen und in die Gleichung (1.29) einsetzen. Damit ergibt
sich ein einfacher Ausdruck fiir C,,, in der Form

Coner = (FEOM _ INPy o), (1.31)
¢ c

Die Bedingung fiir statische Stabilitat ist erfiillt, wenn gilt xtyp > zcopn. D. h., der Neutralpunkt muss
hinter dem Schwerpunkt liegen. Mit anderen Worten: wenn ein Flugzeug aufnickt, muss der dadurch
entstehende Zusatzauftrieb hinter dem Schwerpunkt angreifen. So ensteht dann ein riickstellendes Drehmoment,
was anschaulich gerade die Bedingung fiir statische Stabilitat ist. Der Neutralpunkt bei einer gegebenen
Flugzeugkonstruktion eine feste Grofe ist, er andert sich also beispielsweise nicht durch Anderung der Masse
oder der Massenverteilung.

Der Abstand #¢2 — ZEE ist ein Maf fiir den Abstand zur Grenzstabilitit beziehungsweise Instabilitdt und

wird auch als statische Stabilitdtsreserve bezeichnet.

1.6 Steuerung und Trimmung

Mboglichkeiten der Steuerung

Bisher haben wir die Bedingungen fiir statische Stabilitdt diskutiert und dabei vorausgesetzt, dass ein fester
nominaler Anstellwinkel ag gegeben ist. In der Praxis muss «g natiirlich im Flug eingestellt werden kénnen,
was die folgende beispielhafte Uberlegung zeigt. Gehen wir einmal von einem Horizontalflug aus, d. h., einem
Flug mit Bahnneigungswinkel v = 0. Dann gilt, dass der Auftrieb genau die Gewichtskraft kompensieren
muss. Der Auftrieb héngt jedoch nicht nur vom Anstellwinkel, sondern u. a. auch von der Fluggeschwindigkeit
ab. Soll also beispielsweise die Fluggeschwindigkeit vergrofiert werden, so muss der nominale Anstellwinkel
verkleinert werden und umgekehrt. ag dient also zur Steuerung.

Eine erste Moglichkeit zur Einstellung des nominalen Anstellwinkels iiberlegen wir uns zunichst mathematisch
und zwar mithilfe der Abbildung 1.7. Andern wir die Steigung der Kennlinie C,, (), so beeinflussen wir
damit den Schnittpunkt mit der x-Achse, also gerade der Wert aq. Praktisch ist dies durch Verdnderung des
Massenmittelpunktes moglich, was wir aus Gleichung (1.29) ablesen kénnen. Dieses Verfahren verwenden
Drachenflieger, fiir Flugzeuge ist es jedoch nicht gut geeignet.

Eine zweite Methode liegt anschaulich auf der Hand: wir verdndern die Einstellung des Hohenleitwerks
beziehungsweise eines Hohenruders. In diesem Fall wird zunéchst die Auftriebsgleichung des Héhenruders
(1.24) erweitert durch den Einfluss von 7, der Héhenrudereinsteuerung. Es ist dann

o =cDay + oy (1.32)

C 4y, ist die Ruderwirksamkeit des Hohenruders. Die Momentengleichung (1.26) &ndert sich entsprechend zu

. . de
Cilons = —VinuCy (in —ir — €) —VanuCY (1 — To) OF ~ Vi Clynn. (1.33)
o e

Der Zusatzterm fVHnHCX;)n entspricht einer vertikalen Verschiebung der Momentenkennlinie, sieche Ab-
bildung 1.8. Nach Gleichung (1.33) bewirkt ein positiver Ausschlag des Hohenruders (also nach unten) ein
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negatives Moment, was anschaulich in Abbildung 1.9 dagestellt ist. Die Gesamtkurve in Abbildung 1.8 wird
dadurch nach unten verschoben.

Bei einem gegebenen «( kann die zugehorige Einsteuerung 1 des Hohenruders ausgerechnet werden, indem
die Gleichung (1.33) zu null gesetzt wird.

Cl’h (Q,)

a
%o
%
Schwerpunkt nach vorne

Abbildung 1.7: Momentenkennlinie bei Veranderung des Massenmittelpunktes.
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Abbildung 1.8: Verschiebung der Momentenkennlinie durch Héhenrudereinsteuerung.
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Abbildung 1.9: Positive Hohenrudereinsteuerung bewirkt negatives Zusatzmoment.

Trimmrechnung fiir einen stationaren Flugzustand

Die Trimmrechnung ist die Berechnung von konstanten Steuerungen®, so dass sich ein gewiinschter stationérer
Flugzustand einstellt. Dabei gehen wir von einem statisch stabilen Flugzeug aus®. Wir suchen nun entspre-
chende Werte fiir den Anstellwinkel ap, die Hohenrudereinsteuerung n sowie die erforderliche Schubkraft
F durch das Triebwerk, also im Prinzip die Schubhebelstellung. Um sie zu berechnen, nutzt man die drei
Kréftegleichgewichte aus (1.4). Neben der Vorgabe des gewiinschten Flugzustands bendtigen wir darum einige
Flugzeugparameter, mit denen wir die aerodynamischen Kréifte und Momente ausdriicken kénnen. Wir gehen
daher von folgenden Vorgaben aus:

e Die gewiinschte Fluggeschwindigkeit und Flughohe sind vorgegeben. Diese Angaben entsprechen einem
Punkt innerhalb der Flugbereichsgrenzen (Flugenvelope). Durch die Angabe der Flughohe ist auch die
Luftdichte bekannt.

e Die Flugzeugparameter G (Masse) und Bezugsfliche S der Fliigels seien bekannt.

e Die aerodynamischen Parameter zur Berechnung des Auftriebs- und Momentenbeiwertes seien gegeben.
Dies sind die Parameter C'a9, C'aa, Cay sowie Cpo, Cma, Cmy-

5Im Flug ist es die Trimmung, also die Einstellung der Steuerungen durch den Piloten.
5Dies kénnen wir mit den oben dargestellten Methoden iiberpriifen und ggf. den Entwurf dahingehend beeinflussen.



1 Statische Stabilitdt der Langsbewegung

Die aerodynamischen Parameter beziehen sich auf das gesamte Flugzeug. Sie werden dazu verwendet,
Modellgleichungen fiir den Auftrieb und das Nickmoment des gesamten Flugzeugs in Form von Beiwerten zu
formulieren. Diese Modellgleichungen haben folgende Form:

Ca = Cao + Cagap + Cayn, (1.34)

C’m = Cmo + C’m,onlF + Cmnn (135)

Die Modelle beschreiben also in linearer Weise den Einfluss von Anstellwinkel ar und Einsteuerung n des
Hohenruders. Zunéchst tiberlegen wir uns fir alle der oben angegebenen aerodynamischen Parameter, wie
sie mit den uns bekannten Parametern fiir Fliigel (Superskript (F')) und Hohenleitwerk (Superskript (H))
zusammenhingen.

Die Parameter des aerodynamischen Drehmoments des gesamten Flugzeugs haben wir bereits kennengelernt:
Cro und Ciy,q sind durch die Gleichungen (1.28) und (1.29) gegeben. C,y,, ist dem letzten Term in (1.33)
entnommen.

Bei den Auftriebsparametern miissen wir die Anteile von Fliigel, Hohenleitwerk und den Einfluss von
Hohenruder noch zusammenfassen. Dabel miissen wir eine kurze Umrechnungen vornehmen, denn die
Hohenleitswerkseinfliisse, d. h., alle Parameter mit Superskirpt (H) miissen nun auch auf die Fliche S und
der Staudruck g des Fliigels bezogen werden. Der Zusatzauftrieb durch die Hohenrudereinsteuerung ist
AL = CayqSn = CX;)QHS un. Hierbei ist C4, bezogen auf den Staudruck und die Fliche des Fliigels, CX;)
ist bezogen auf den Staudruck und die Flache des Hohenleitwerks. Als Umrechnungsvorschrift ergibt sich
daher:

_ qQu SH 1) SH (H)
Can = ??CAW =1~ Cay 11 (1.36)

Fir den Parameter Cgi) erfolgt die Umrechnung auf &hnliche Weise und wird erhalten fiir den Auftriebsbeitrag
des Hohenleitwerks, bezogen auf die Fliigelparameter den Ausdruck r]HSTHCE‘Ii)aH. Mit dem Modell (1.24)
kann der Anstellwinkel iy ersetzt werden und es ergeben sich dann zusammengefasst die Parameter

S ) .
Cao = CAFO) + nH?HCXi) (’LH —ip — 60) (1.37)
und
S de
Cpo = C) PH A 4 29, 1.38
A Aa +77H S Aa( + dOZ) ( )

Nun zur eigentlichen Trimmrechnung, d.h zur Bestimmung der unbekannten Gréflen ag, n und F. Die
erfordelichen Gleichungen liefern die Kriftegleichgewichte (1.4). Vereinfacht konnen wir sagen, dass der
Anstellwinkel ag den erforderlichen Auftrieb liefern muss, die Héhenrudersteuerung 1 das Momentengleichge-
wicht sicherstellt und die Schubkraft dafiir sorgt, dass den Widerstand kompensiert wird. Dies ist allerdings
eine sehr grobe Sichtweise. Im Allgemeinen sind die drei Gleichungen miteinander verkoppelt.

Die Schubkraft F' taucht offensichtlich nur in der ersten Gleichung auf, dadurch kénnen wir diese Gleichung
als Bestimmungsgleichung fiir F' auffassen und von den beide anderen abspalten. Momentengleichgewicht
und die Auftriebsgleichgewicht schreiben wir nun mit normierten Kréften und Momenten. Es ist

—Ca0 — Canar — Cayn + 0 (1.39)

3pV2S B

Cmo + Craar + Cpgn = 0. (1.40)
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1.6 Steuerung und Trimmung

In beiden Gleichungen tauchen a und 7 auf, wir miissen diese also gleichzeitig 16sen. Dazu fassen wir die
beiden Gleichungen in Matrizenschreibweise zusammen:

|: CAa CAn :| < « ) _ %ﬁ — CAO (1 41)
Cma Cmn n _OmO '
Auflésen nach dem Vektor mit den beiden Unbekannten ergibt
C C 1 Z--C
()% & o)
n ~Cma  Caa OAaCmn - CmoeCAn —Cmo

Fiir die Einsteuerung des Hohenruders konnen wir also aus der zweiten Zeile ablesen:

Cma(% —Ca0) + CaaCmo

= — 1.4
K CAaCmn - CmaCAn ( 3)

Entsprechend kann eine Losung fiir den Anstellwinkel aus der ersten Zeile von (1.42) ausgerechnet werden.
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