Vorlaufige Ergebnisse der Hohenstufenvermessung
des SG-38 (D-8985) zum IDAFLIEG-Sommertreffen 2009

und Bestimmung des Index fur DAeC-Indexliste

Dipl.-Ing. F. Patzold

Institut fur Flugfuhrung, TU Braunschweig
in Zusammenarbeit mit der

Interessengemeinschaft Deutscher Akademischer Fliegergruppen
(IDAFLIEG)

und dem

Deutschen Zentrum fur Luft- und Raumfahrt (DLR)

Uberarbeitet 22. Marz 2011

Ubersicht

Zum IDAFLIEG-Sommertreffen 2009 wurde der IDAFLIEG die Madoglichkeit
eingerdumt, einen SG-38 fur Untersuchungen zu Nutzen. Eine Flug-
leistungsvermessung in Anlehnung an das H6henstufenverfahren ergab sich als
einzig sinnvoll durchfihrbare Untersuchung. Nachfolgend sind die Flugversuche
und die Auswertung beschrieben. AbschlieRend wird anhand der bestimmten
Flugleistung der Index des SG-38 ermittelt.

Die Ergebnisse der Flugleistungsbestimmung liegen in realistisch zu erwartenden
Groflenordnungen, wobei in Literatur und Internet zu findende Werte etwas
optimistischer sind. Der ermittelte Index von 22 gemdall DAeC-Indexliste
repréasentiert die vergleichsweise zurickhaltende aerodynamische Leistungs-
fahigkeit dieses Flugzeugs.
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1 Entstehungsgeschichte dieser Flugleistungsvermessung

Zum IDAFLIEG-Sommertreffen 2009 bestand die Moglichkeit, einen SG-38 fiur
flugwissenschaftliche Zwecke zu nutzen. Als logistisch und zeitlich einzig
machbares Vorhaben wurde eine Flugleistungsbestimmung in Anlehnung an das
Hohenstufenverfahren® angesehen.

Die Frage, ob es den Aufwand wert ist, dieses offensichtlich nicht allzu
flugleistungsstarke Segelflugzeug zu untersuchen, darf durchaus gestellt und
diskutiert werden. Wir haben diese Frage mit folgender Begrindung positiv
beantwortet:

Aus aerodynamischer Sicht war der SG-38 seiner Zeit gewiss nicht voraus. Er
wurde jedoch in vergleichsweise groRBen Stickzahlen gebaut und intensiv
eingesetzt, und stellt einen gewissen Fixpunkt in der Luftfahrtgeschichte dar.
Eine Beschaftigung mit diesem Luftfahrtzeug ist also primar von historischem
Interesse. Die direkte Gegeniberstellung von historischen und gegenwartigen
Flugzeugkonstruktionen zum Zweck der Wissenserweiterung uUber die aktuellen
wissenschaftlichen Aspekte hinaus ist zudem fester Bestandteil des IDAFLIEG-
Sommertreffens, wenn auch selten in so extremer Auspragung.

In der Mitte der letzten Woche des IDAFLIEG-Sommertreffens 2009 ergaben sich
zeitliche Freiraume. Eine Reservemessanlage fur die regulare Flugleistungs-
vermessung war vor Ort und mit entsprechender Sensorik flr spontane
Messaktionen vorbereit.

Eine Flugleistungsvermessung im Vergleichsflugverfahren ist wegen diverser
Aspekte nicht sinnvoll. Das Ho6henstufenverfahren ist in Bezug auf die
Instrumentierung und Datenauswertung deutlich einfacher als das
Vergleichsflugverfahren. Zudem konnen beim SG-38 guten Gewissens
vergleichsweise hohe Sinkgeschwindigkeiten erwartet werden, womit sich der
Wettereinfluss und somit die Anzahl der notwendigen Fluge deutlich reduzieren
sollte.

Die mit dem SG-38 gewonnenen Daten sind schlussendlich eher von historischem
Streitwert, als denn von aktuell mit der Flugleistungsvermessung verbundenen
Belangen.

! Das Hohenstufenverfahren ist dabei nicht zu verwechseln mit dem Vergleichsflugverfahren, dem
Ublicherweise auf dem IDAFLIEG-Sommertreffen angewandten Verfahren zur Bestimmung der

Flugleistung.



3/33

2 Beschreibung der Messtechnik

Drucksonden

Zur Messung des Gesamtdrucks wurde eine Kiel”"sche Sonde am Tragflugel
installiert. Der damit erhaltene Gesamtdruck wird als fehlerfrei angenommen.

(B

Abbildung 1: Kiel " sche Sonde

Zur Messung des statischen Drucks wurde ein Schleppkegel verwendet. Dieser
wurde nicht kalibriert und auch nicht im Druckfeld des zu untersuchenden
Flugzeugs betrachtet. Er ermittelte statische Druck wird dennoch im Rahmen der
vorliegenden Messaufgabe als fehlerfrei angenommen, siehe Abbildung 2.

Anmerkung: Die exakte Bestimmung der Fehler des Stau-Statik-Systems im
Flugversuch ist fur die Flugleistungsvermessung moderner Segelflugzeuge, aber
auch fur deren Flugerprobung unerlasslich!

Drucksensoren

Es wurden ein Differenzdrucksensor und ein Absolutdrucksensor (beide
Fa. Rosemount) zur Messung des Staudrucks und des statischen Drucks
installiert. Diese wurden vor den Flugen kalibriert und konnen somit als fehlerfrei
die von den Drucksonden bereitgestellten Driicke messend angesehen werden.
Der Einfluss der Schlauchleitung wird als vernachlassigbar angenommen.
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Abbildung 2: Schleppkegel vor dem Start

GPS-Empfanger
Der GPS-Empfanger dient hauptséachlich der Zeitsynchronisation der

Messdatenerfassung (Echtzeitbetriebssystem). Die GPS-Position und die
GPS-Geschwindigkeiten werden ebenfalls aufgezeichnet.

Temperatursensor

Der Temperatursensor (Abb. Abbildung 3) ist am IFF entstanden. Ungeachtet der
umfanglich moglichen Fehlerbetrachtungen soll angenommen werden, dass er
die Totaltemperatur fehlerfrei misst.

Messdatenerfassung

Die Messanlage FMA-PC3 zeichnet die Daten mit 100Hz auf. Die analogen Werte
(Dricke wund Temperatur) werden mit 16bit (+/-10V Eingangsbereich)
digitalisiert.
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Abbildung 3: Totaltemperatursensor

Datenerfassung, Akkumulator, Drucksensoren und der GPS-Empfanger wurden
hinter dem Piloten untergebracht:

N

Abbildung 4: Installation am Flugzeug

Anmerkung: Die vorgeschlagenen Vereinfachungen sind immer in Anbetracht der
Messaufgabe und dem verwendeten Messtechnikumfang zu verstehen.
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3 Flugzeugzustand und Beschreibung der Messfliige

Die Leermasse des Flugzeugs einschliellich Messtechnik betrug 125,8kg. Die
Schwerpunktlage wurde nicht bestimmt. Die Querruderspalte wurden sorgfaltig
mit Gewebeklebeband abgedichtet.

Am Abend des 27. August 2009 wurden zwei Flige vom Flugplatz Aalen-
Elchingen-Heidenheim (EDPA) von zwei verschiedenen Piloten durchgefuhrt. Die
Piloten wurden angehalten 10-Sekunden Abschnitte mit konstanter Fahrt zu
fliegen und zu Beginn und Ende des Messabschnittes jeweils den Ereignistaster
(Eventmarker) am Bedienteil der Messanlage zu betatigen. Beim ersten Flug sind
Ereignismarken in den Messdaten zu verzeichnen und der Pilot gab zu Protokoll,
kurze Messabschnitte mit konstanter Geschwindigkeit, beginnend mit 100km/h
IAS und im Abstand von 5km/h langsamer werdend geflogen zu sein. In den
Daten des 2.
Flugmassen betrugen:

Fluges sind keine Ereignismarken (Events) zu finden. Die

Fluamasse Startzeit | Landezeit
9 (UTC) (UTC)
1. Flug 207,8kg 17:15 17:42
2. Flug 187,8kg 17:54 18:08

Tabelle 1: Flugdaten

Weitere Flige waren nach dem 27.08.2009 leider nicht moglich.

Die Pilotenmassen unterschieden sich um 20kg, was sich zwangslaufig auf deren
volumenbezogenes Erscheinungsbild niedergeschlagen hat. Da der Pilot bei der
Bauform des SG-38 ein Teil der umspllten Oberflache ist, bleibt zu prifen ob
sich Auswirkungen auf die Flugleistung gaben.
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4 Beschreibung der Messdaten

Folgende 12 Datenreihen wurden von der Messanlage aufgezeichnet:

Nr. | Akronym Benennung Einheit | Kommentare
1. | sys_time | Systemzeit s Sekunden seit GPS-
Mitternacht
o Zahlt bei jedem
2. | Event Ereignisinkrementor - Knopfdruck den Wert 1
zum vorherigen Wert
3. | Pstau_r Staudruck hPa
4. | Pstat_r Statischer Druck hPa
5. | Ttot_r Totaltemperatur °C
Geodatische Lange
7. | GPSLat °
im WGS84
Geodatische Breite
8. | GPSLon °
im WGS84
9. | GPSAIt Hohe im WGS84 m
GPS-Kurs uber
10. | GPSVDir °
Grund im WGS84
Horizontale
11. | GPSVHor Geschwindigkeit im m/s
WGS84
Vertikale
12. | GPSVVer Geschwindigkeit im m/s

WGS84

Es

ist zu beachten,

Tabelle 2: Beschreibung der Messdaten

dass die System-

und Luftdaten mit 100Hz und die

GPS-Daten mit 1Hz vorliegen. Die GPS-Daten sind dabei nachtraglich prozessiert,
da die Online-Losung schlechte Ergebnisse lieferte. Zum GPS-Empfanger sind
noch weitere Daten (DOPs und Standardabweichungen) verfugbar, die jedoch fur
die hier vorliegende Aufgabe nicht von Wichtigkeit sind.
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5 Auswertung der Messdaten

Zur Weiterverarbeitung der Messdaten empfiehlt sich eine Tiefpassfilterung, die
bei der nachfolgend dargestellten Auswertung zumeist mit einem phasenfreien
Butterworth-Filter 3. Ordnung und einer Grenzfrequenz von 0,25Hz realisiert
wurde.

Die nachfolgenden drei Abbildungen zeigen beispielhaft den Flugweg und den
Verlauf der Hohe und der Fluggeschwindigkeit fur beide Fluge. Es ist zu
beachten, dass die Aufzeichnung bei Flug 2 erst im Fluge geschaltet wurde.

48.79
—Flug 1
—Flug 2
4878F-----"S-- N -t - - —
|
|
5 |
= |
s |
|
|
|
|
48.77 ‘ ‘L fffff —
| |
| |
| | |
| | |
| | | | |
| | | | | | |
| | | | | | |
| | | | | | |
| | | | | | |
| | | | | | |
48. | | | | | | |
{8.23 10.24 10.25 10.26 10.27 10.28 10.29 10.3 10.31
Lon[°]
Abbildung 5: Flugweg beider Flige
2200 ‘ ‘ ‘ : : :
\ \ | — Flug 1 barometrische Hohe, QNH korrigiert
| | | — Flug 1 Hohe nach GPS (NMEA)
2000 ------- P - r-——7Y--- | i B Flug 2 barometrische Héhe, QNH korrigiert
| | R Flug 2 Hohe nach GPS (NMEA)
| | | | | |
1800 - - - - - - - it e B o= o= +
| | | |
| | | |
| | | |
1600f - - - - - - - oo o e e +
| | | |
—_ | | | |
E | | | |
— 1400 ,,,,,,,,,,,,,,,,,,, L - ____ Lo - ___ L
zZ | | |
zZ | | |
) | | |
| | |
S1200F -~ -\
T | |
| |
1000 - - - —f - - [ il o 777777%7777777% fffffff
| | | |
| | | |
| | | |
800F--f/---- [t F------- reY--—-—-—- T T
| | | | |
| | | | |
| | | | |
600~ - - - - — — == e I == +
| | | | |
| | | | |
| | | | |
400 | | | | | |
62000 62500 63000 63500 64000 64500 65000 65500

Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 6: Hohenverlauf beider Fluge



9/33

Bei der

100

CAS [km/h]

80

o2}
o

oy
o

20

| |
64500 65000 65500

Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 7: Fluggeschwindigkeit beider Fluge

Auswertung der Messdaten steht man nun vor der

wiederkehrenden Aufgabe, die nutzbringenden Abschnitte zu extrahieren.

5.1 Messabschnitte anhand der Eventmarken extrahieren

immer

Im ersten Flug wurden vom Piloten laut dessen Aussage Eventmarken zu Beginn

und Ende des jeweiligen Messabschnittes gesetzt. Im ersten Schritt kdnnen diese

Messabschnitte in den Daten markiert werden, was die spatere Auswertung

vereinfacht. Nachfolgend ist das Resultat abgebildet.

Event [-]

25

7 e R Tj ———————————————
e B ij ————————————————————————————

e T A R

— Verlauf Event in der Datei
* Event gesetzt
Gesuchte Messabschnitte

Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 8: Aufbereitung Eventmarker Flugl
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Zu erkennen ist, dass der Pilot beim Setzen von Event 9 versehentlich zweimal
den Taster bedient hat, oder sich beim ersten Dricken unsicher ob des Erfolges
war.

Der Nutzen dieser Messabschnittmarkierung wird spater gepruft. Fur den zweiten
Flug ist eine derartige Messabschnittauswahl nicht mdéglich, weshalb es fur diesen
Flug anderer Ansatze bedarf.

5.2 Abschatzung des Fehlers der Fahrtmesseranlage

Es wird angenommen, dass die vom Piloten bei Flug 1 angegebenen angezeigten
Geschwindigkeiten (IAS — indicated airspeed) dem Mittelwert des jeweiligen
Messabschnittes entsprach. Fur ,,Messabschnitt 1*“ betrug die IAS also 100km/h,
far ,,Messabschnitt 2 95km/h, usf. .

Mit den Annahmen, dass

o0 die Stromungssonden den Gesamtdruck bzw. den statischen Druck
fehlerfrei bereitstellen

o die Schlauchleitungen keinen relevanten Einfluss haben

o der Differenzdrucksensor die Druckdifferenz zw. Gesamtdruck und
statischem Druck, also den Staudruck, fehlerfrei bestimmt

entspricht der gemessene Staudruck dem kalibrierten Staudruck und lasst sich
leicht in die kalibrierte Fluggeschwindigkeit (CAS — calibrated airspeed)
umrechnen:

cas= |29 {13}
Po

g ... gemessener fehlerfreier Staudruck

mit

po ... Bezugsluftdichte (po=1,225kg/m=3)

Die mit Hilfe der Eventmarken ermittelten Messabschnitte sind in der
nachfolgenden Abbildung zu sehen.
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Abbildung 9: Fluggeschwindigkeit und Messabschnitte Flugl

Die Anderungen der Fluggeschwindigkeit sind dabei immer in Bezug zur
Zeitachse zu sehen. Die Fahrtgradienten sind in zu erwartender GréR3enordnung,
siehe auch Abbildung 18.

Angezeigte und Kkalibrierte Fluggeschwindigkeit (IAS und CAS) sind somit
bekannt, wobei die Kkalibrierte Fluggeschwindigkeit Uber die jeweiligen
Messabschnitte gemittelt wird. Nachfolgend sind in rot die mit 100Hz
gemessenen Daten, als grine Kreuze die Mittelwerte der Messwerte je
Messabschnitt und in blau eine vorsichtige Interpretation in zwei verschiedene
Darstellungen eingetragen. Eine detailliertere Bewertung ist in Anbetracht der
Methode und des Datenumfangs nicht sinnvoll.

CAS - IAS [km/h]

100

IAS [km/h]

Abbildung 10: Fahrtfehler SG-38 (D-8985) als Differenz CAS-1AS



12/33

I
l
I

145k - R EEREEEEE
I
:
I

o R T T S e
—_ I
_ |
) l

<

2205 N Lo
(9] |
< I
) I
I

1N T

t oy |

] [ X

e e I e S e e
I
:
I
|

0'%0 90 100

70
IAS [km/h]
Abbildung 11: Fahrtfehler SG-38 (D-8985) als Quotient CAS/IAS

In Ermangelung vergleichbarer Konfigurationen (Art und Anbringung der
flugzeugeigenen Drucksonden) ist ein direkter Vergleich zur Plausibilitatsprifung
nicht maoglich. Die Werte liegen jedoch prinzipiell glaubhaft.

Zur Beachtung: Alle nachfolgend dargestellten Geschwindigkeiten beziehen sich
auf die kalibrierte Fluggeschwindigkeit CAS.

5.3 Bestimmung der Flugleistung

5.3.1 Definition der Flugleistung

Abbildung 12: Definition der Flugleistung

Die Flugleistung kann als Gleitzahl E dargestellt werden

.U .V {2}
w w



13/33

mit
V ... Fluggeschwindigkeit
u ... Horizontale Geschw.

w ...Vertikalgeschwindigkeit

Die Vereinfachung u = V fuhrt selbst beim vorliegenden Fall zu kaum relevanten
Fehlern, jedoch wird in der der Auswertung die exakte Formulierung verwendet.

Der Gleitwinkel y folgt nach

1
E=—o- {3}
tany
Neben der Darstellung der Flugleistung als Geschwindigkeiten und als Winkel,
lassen sich die angreifenden Kréafte ebenfalls nutzen:

GY A
E=—| -1=— 4
(W] A )
mit:
A ... Auftrieb

W ... Widerstand
G ... Gewichtskraft

Entgegen der ublichen Vereinfachung, die Auftrieb und Gewichtskraft gleich
setzt, ist in Gl. {4} der Auftrieb geringflgig kleiner als die Gewichtskraft.

Zur Erinnerung: Die Ublicherweise verwendeten Zusammenhénge lauten

E:l:m'g A _Ca

—_— = 5
w W W ¢, 5}

Die kalibrierte Fluggeschwindigkeit CAS, die fur V anzusetzen ist, liegt direkt vor.

Es ist somit noch die Vertikalgeschwindigkeit w zu bestimmen.

5.3.2 Bestimmung der Vertikalgeschwindigkeit

Zu unterscheiden ist die Vertikalgeschwindigkeit, die durch das GPS bestimmt
wird und die auf die umgebende Luftmassen bezogene Vertikalgeschwindigkeit.
Nachfolgende Abbildung zeigt die mittels GPS und mittels statischem Druck
bestimmten Hohen (zur Vergleichbarkeit ist der Startpunkt auf die tatsachliche
Hohe Uber NN gesetzt). Die Unterschiede erkléaren sich leicht durch die an diesem
Tage herrschenden Abweichungen von der Standardatmosphare.
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Abbildung 13: Flugh6hen Flugl
Die fur die Flugleistung relevante Vertikalgeschwindigkeit ist die barometrische

Vertikalgeschwindigkeit. Man erhalt sie durch Anwendung der
Variometergleichung:

w = Psat {6}
g-p
mit der zeitlichen Ableitung des statischen Drucks
: d(Piar)
al = —2% 7
pstt dt { }

und
g ... Erdanziehung
p ... aktuelle Luftdichte

Die Ubliche Darstellung der Flugleistung bezieht sich zumeist auf die Luftdichte in
Meerespiegelnbhe bei normatmosphérischen Bedingungen, weshalb die
berechnete barometrische Vertikalgeschwindigkeit mittels der Luftdichte zu
korrigieren ist:

p
Wy =W, - == {8}
P1

mit
0 ... Zustand bezogen auf Standardatmosphare in Meeresspiegelhdhe,
(hier: po = 1,225kg/m3)

1 ... realer Zustand, wie in {6} anzusetzen
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Die bendétigte Dichte p kann auf zwei Arten bestimmt werden:

1) Es wird die Gleichung fur das ldeale Gas verwendet:

__P
P=m T {9}

mit
p ... statischer Druck (gemessen)
T ... statische Lufttemperatur (aus Messung abgeleitet)
R ... Gaskonstante (angenommen mit R = 287,05 J/kg/K)

2) Es wird anhand der Standardatmosphare und mittels des gemessenen
statischen Drucks die zugehoérige Dichte bestimmt. Abweichungen der
realen Atmosphére werden vernachlassigt.

P=Po- (ﬂj {10}
Po
mit
n ... Polytropenexponent (n = 1,234969)

Der resultierende Unterschied  zwischen beiden Moglichkeiten  der
Dichtebestimmung wird in Abbildung 16 dargestellt.

Zur Berechnung der Luftdichte nach Gleichung {9} wird die tatséachliche
Lufttemperatur benétigt. Es ist dabei zu beachten, dass der verwendete
Lufttemperatursensor ein Totaltemperatursensor ist. Es wird vereinfachend
angenommen, dass die gemessene Lufttemperatur der Totaltemperatur
entspricht. Abweichungen durch die Warmekapazitat (Verzogerungen) und den
unvollstandigen Ubergang von kinetischer zu thermischer Energie werden hierbei
vernachlassigt. Die Totaltemperatur kann wie folgt in die gesuchte statische
Lufttemperatur umgerechnet werden:

T
— total { 1 1}

T 1
1+K7_|V|2

statisch

mit
k ... Isentropenexponent (x = 1,4)
M ... Machzahl, nach:

M= |- [3+1j ] {12}
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mit
p ...fehlerfreier statischer Druck
g ...fehlerfreier Staudruck

So gelingt es mit etwas Umweg die Worte ,,SG-38“ und ,Machzahl* in einen
»hotwendigen“ Zusammenhang zu bringen. Das zugehdorige Diagramm soll nicht
vorenthalten werden:

0.1

0.08

0.06[- 1

Machzahl [-]

0.04

0.02

| L L L |
62000 62500 63000 63500 64000 64500 65000 65500
Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 14: Machzahlen beider Fllige

Zugegebenermallen sind die Unterschiede zwischen Totaltemperatur und
statischer Temperatur im vorliegenden Beispiel selbst bei der hoéchsten
erflogenen Machzahl noch unter 0,5K und somit klein.

Die Temperaturverldufe fur beide Flige nach Gl. {9} konnen jetzt direkt
dargestellt werden, siehe Abbildung 15.

Im Vergleich zu den bei morgendlichen Messflugen in ruhiger Luft ermittelten
Temps, zeigen sich in beiden Flige vergleichsweise starke Schwankungen der
Lufttemperatur. Daraus folgt, dass die beflogene Atmosphére nach Thermikende
noch nicht einen turbulenzarmen Zustand angenommen hatte, wie er fur die
Flugleistungsvermessung im Vergleichsflugverfahren unabdingbar ist.

Der verwendete Temperatursensor ist in seinem Verhalten bekannt und liefert in
entsprechend turbulenzarmer Luft auch rauscharme Messwerte. Eine stark
unstetige Umstromung des Sensors ist bei der gewahlten Anbringung am
Luftfahrzeug zwar denkbar, wirde jedoch nicht die dargestellten
niederfrequenten Anteile der Temperaturschwankungen erklaren.
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Abbildung 15: Temps fur beide Flige (nur Sinkflugteil)

Im zweiten Flug ist bei einer Flughdhe von etwa 1200m eine deutliche

Temperaturerhohung sichtbar. Zufalligerweise wurde im Steigflug des ersten

Fluges in dieser Hohe das gleiche Gebiet durchflogen, wie im Sinkflug des

zweiten Fluges. Im Steigflug-Temp des ersten Fluges ist dabei die gleiche

Auffalligkeit erkennbar. In Verbindung mit unplausiblen Sinkgeschwindigkeiten

kann auf eine ortsfeste Thermikquelle geschlossen werden.

Mit der nun bekannten statischen Lufttemperatur kann der Dichteverlauf nach

beiden oben vorgestellten Methoden bestimmt werden:

2000

—‘Flug 1,
--- Flug 1,
— Flug 2,
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Abbildung 16: Dichteverlaufe beide Flige
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Es ist zu erkennen, dass der Dichteunterschied etwa 5,5% betragt, was auf die
Differenz der Lufttemperatur am Boden zwischen den realen Bedingungen und
der Standardatmosphare von etwa 15K zurickzufuhren ist. Nach Gleichung {8}
folgt eine Differenz in der Sinkgeschwindigkeit von etwa 2,3% aufgrund der
verschiedenen Dichtebestimmungen. Die Differenz von 2,3% kann in diesem Fall
als Fehler der Dichtebestimmung nach Standardatmosphére benannt werden.

Im Bedarfsfall kann dieser Fehler durch Messung und Anpassung der
Lufttemperatur am Boden verringert werden. Entsprechende Formeln sind z.B. in
[3] zu finden. Hierbei muss allerdings der tageszeitliche Temperaturgang am
Boden gegenuber der daruber liegenden Atmosphare beachtet werden (z.B.
Bodeninversion zu Tagesbeginn).

Es ist zu erkennen, dass der Mehraufwand der Lufttemperaturmessung am

Flugzeug von umfangreichem Nutzen sein kann.

5.3.3 Erstes Zwischenergebnis

Die nun bekannte Sinkgeschwindigkeit kann in klassischer Form uber der
Fluggeschwindigkeit aufgetragen werden, wobei die Messabschnitte gemaf
Abschnitt 5.1 nach den Eventmarken gewéahlt sind:

1

w [m/s]

% 55 65 75 85 95
CAS [km/h]

Abbildung 17: Sinkgeschwindigkeit uber Fluggeschwindigkeit, Flugl, Messabschnitte
nach Eventmarken

Die in rot dargestellten Messdaten folgen nicht wie gewohnt einer Kurve, wie
z.B. der in blau dargestellten, sondern zeigen deutlich sichtbare Abweichungen
von dieser. Diese Abweichungen sind jedoch nicht als ,,Fehler” zu bezeichnen. Sie
sind vielmehr darin begrindet, dass die innerhalb der Messabschnitte
vorliegenden Flugzustande vom stationaren Geradeausflug abgewichen sind, also
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das Lastvielfache nicht konstant 1 oder - direkt damit verbunden - die Fahrt nicht
konstant war. Diese Abweichungen koénnen durch den Piloten und das nicht
konstante Windfeld entstanden sein. Eine Unterscheidung ist hierbei mit den
vorliegenden Messdaten nicht moglich.

Als Ansatzfunktion fur die in blau dargestellte Kurve wurde die Funktion

W:a-V2+b-V+% {13}

ermittelt und die Koeffizienten nach der Methode der kleinsten Fehlerquadrate
bestimmt. Die Koeffizienten des vorlaufigen Ergebnisses werden weiter unten
angegeben.

Die nach den Eventmarken ermittelten Messabschnitte summieren sich auf
187 Sekunden.

Bei diesem Zwischenergebnis stellen sich nun die Fragen

1. ob die gesuchten Messabschnitte anhand der Kriterien des stationaren
Geradeausflugs geeigneter ausgewahlt werden kénnen.

und

2. wie der zweite Flug einbezogen werden kann.

5.3.4 Zweites Zwischenergebnis

Beide Fragen lassen sich dadurch beantworten, dass alle Messdatenabschnitte
genutzt werden, bei denen die

a) Fahrtanderung (Gradient der Fluggeschwindigkeit) klein ist. Da es sich um
reale Daten handelt, ist der theoretische Fall einer konstanten Fahrt zu
keinem Zeitpunkt gegeben.

b) Querneigung bzw. die Kursanderung klein ist. Die Bedingung ,,schiebefrei“
kann bei den vorhandenen Messdaten nicht Uberprift werden, hier wird
den Piloten vertraut.

¢) Abweichungen vom Lastvielfachen von 1 klein sind.

Sind alle drei Kriterien gleichzeitig gegeben, so wird von einem Flugzustand der
dem stationaren schiebefreien Geradeausflug entspricht. Nachfolgend werden die
drei Kriterien erlautert. Die rot markierten Abschnitte in den Abbildungen 18 bis
20 sind die nach den Bedingungen a) bis ¢) gewahlten Messabschnitte.
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a) Fahrtanderung

Hierzu ist die Fluggeschwindigkeit CAS numerisch zu differenzieren.
Nachfolgende Abbildung zeigt fir den ersten Flug den Zeitabschnitt vom
Auskuppeln bis zur Landung.

10

Geschwindigkeitsgradient [km/h/s]

_ | | | | |
&:?200 63300 63400 63500 63600 63700
Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 18: Geschwindigkeitsgradient, Flugl ab Auskuppeln

Bei der Interpretation des Diagramms ist zu beachten, dass die Zeitachse etwa 9
Minuten abdeckt. Die vorhandenen Geschwindigkeitsgradienten sind etwa um
den Faktor 2 bis 4 groBer als bei der Flugleistungsvermessung im
Vergleichsflugverfahren in frihmorgentlich ruhiger Atmosphére. Eingedenk der
Tatsache, dass der Abstand Horizont-Instrumentenbrett beim SG-38 in Fluglage
recht groB ist (dieser Indikator ist sehr wichtig fur exaktes Fahrthalten) und der
nicht optimalen atmospharischen Verhdaltnisse, sind die resultierenden
Geschwindigkeitsgradienten als angemessen klein zu bezeichnen. Fur die
nachfolgend gezeigte Auswertung wird der maximal akzeptierte Betrag des
Geschwindigkeitsgradienten zu 0,5km/h/s gewahit.

Der mit Abstand grof3te Geschwindigkeitsgradientenbetrag mit Uber 15km/h/s ist
beim Aufsetzen zu erkennen.

b) Querneigung / Kurswinkelanderung

Mittels der GPS-Geschwindigkeiten kann der Kurs uber Grund 7y bestimmt
werden. Ist das Windfeld konstant, so wird jede Kursanderung y durch eine

Querneigung ® hervorgerufen.
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Das Akronym GPSVDir entspricht dem Kurswinkel Gber Grundy , der einmal nach
der Zeit abzuleiten ist. Die Querneigung folgt dann nach
V -y
®=atan—% {14}
g

Streng genommen ist fur V die Bahngeschwindigkeit V, anzusetzen. Aufgrund
diverser anderer Vereinfachungen wir hier der Einfachheit halber die kalibrierte
Fluggeschwindigkeit eingesetzt. Schlussendlich skaliert die eingesetzte
Geschwindigkeit lediglich die vorhandene Kurswinkel&dnderung.

60

40

N N
o o o

Querneigung @ [°]

A
o

-60

_ | | | | |
6@200 63300 63400 63500 63600 63700
Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 19: Querneigung mittels Kurswinkelanderung, Flugl

Die bestimmten Querneigungen sind dem Flugweg eindeutig zuzuordnen. Die
Geradeausflugabschnitte erfolgten mit geringen Querneigungen. Als maximal
zulassiger Betrag wurde fur die Auswertung der Wert 2° gewahlt.

¢) Lastvielfaches

Das Lastvielfache n ist nach verschiedenen Ansatzen bestimmbar. Ein einfacher
Ansatz ist z.B.
d(w)

n =—-= 15

1 gt {15}
also die nochmalige Ableitung der zeitlichen Anderung des statischen Drucks
nach der Zeit. Dieser Ansatz vermag z.B. keine Geschwindigkeitsdnderungen zu
bertcksichtigen.

Aus der Querneigung kann ebenfalls unter stark vereinfachten Annahmen auf das
Lastvielfache geschlossen werden:
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1
cos®

{16}

r-]2
Es wurden auch komplexere Ansatze angewendet, z.B.

. 2 . 2
n, = \/[% +COS yj + [% cos yj {17}

Nachfolgend sind diese drei Ansatze zur Bestimmung des Lastvielfachen fur einen
kleinen Abschnitt aus Flug 1 dargestelit.

11

1.08

1.06

1.04

1.02

Lastvielfaches n [-]

Zeit seit Mitternacht [s]

Abbildung 20: Lastvielfache nach verschiedenen Ansatzen, Ausschnitt Flugl

Man erkennt, dass n; den Kurvenflug bei 63.440 Sekunden nicht abbildet,
wohingegen n, die Geradeausfluganteile unrealistischerweise ohne Abweichungen
sieht. Die komplexere Formulierung von ns bildet wahrscheinlich die Realitat am
besten ab. Zwar lieRen sich weitere Modellierungen anstellen und aus den
unterschiedlichen Ergebnissen auf die Fehlerquellen rickschlieRen. In Anbetracht
der Gesamtaufgabe wird dies hier jedoch nicht weiter vertieft. Fir die
Auswertung wird der Betrag der maximalen Abweichung des Lastvielfachen von 1
zu 0,03 gesetzt. In der obigen Darstellung ist diese Grenze auf n; angewandt,
wobei die Verwendung von nz praktisch zu keinen Unterschieden im
Flugleistungsergebnis fuhrt.

Die Kriterien a) bis c) angewandt fuhrt auf 128 Sekunden verwertbarer Messzeit
far Flug 1 und 29 Sekunden fur Flug 2, in Summe also 157 Sekunden
verwertbarer Messzeit, mit nachfolgendem Resultat:
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70 80 90 100
CAS [km/h]

Abbildung 21: Sinkgeschwindigkeit Uber Fluggeschwindigkeit
nach Geradeausflugkriterien

Die blaue Kurve gehorcht der oben erlauterten Ansatzfunktion, GIl. {13%}.

Fuar Flug 2 liegen bei Fluggeschwindigkeiten unter 62km/h CAS die
Sinkgeschwindigkeiten nennenswert unter denen von Flug 1. Diese Flugphase
fallt mit der Aufféalligkeit im Temp (siehe Abbildung 15) zusammen und wird
deshalb nicht bericksichtigt. Aus dem geringen Messdatenumfang lasst sich
zwischen beiden Fligen kein Unterschied ableiten, der mit der Pilotenstatur
korreliert werden koénnte.

Die Ergebnisse beider Methoden der Messabschnittbestimmung werden in der
nachsten Abbildung verglichen:

15

2

2.5

3

3.5

4

w [m/s]

4.5

5

55

'|— nach Eventmarker

6 — nach Geradeausflugkriterien

635 50 55 60 65 70 75 80 85 90 95
CAS [km/h]

Abbildung 22: Vergleich der Zwischenergebnisse
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Es ist zu erkennen, dass die Unterschiede zwischen beiden Ergebnissen, in
Anbetracht der geringen Messzeit und der getroffenen Vereinfachungen, klein
sind. Die zweite Methode, mittels Kriterien fir den Geradeausflug die
Messabschnitte zu finden, liegt dem nachfolgend vorgestellten Ergebnis zu
Grunde.

5.3.5 Uberziehgeschwindigkeit

Die Uberziehgeschwindigkeit wurde vom Piloten mit ,knapp unter 45km/h IAS*
angegeben. In den Messdaten kdnnen bei 48km/h CAS letzte Anzeichen von
nicht Uberzogenem, stationdrem Flugzustand gefunden werden, weshalb die
Uberziehgeschwindigkeit mit vs = 48km/h (bei einem Fluggewicht von 200kg)

geschatzt wird. Dieser Wert weicht deutlich von verfugbaren Quellen ab, z.B. [4].

In Verbindung mit der Abschatzung des Fehlers der Fahrtmesseranlage in Kapitel
5.2 kann gefolgert werden, dass die fir den SG-38 oftmals angegebene
Uberziehgeschwindigkeit von 40km/h als angezeigte Geschwindigkeit zu sehen

ist.

5.3.6 Korrektur des Kegelwiderstandes

Fur den Widerstand des verwendeten Schleppkegels liegen Messdaten vor. Somit
kann dessen Widerstand und der des Schlauchs geschatzterweise korrigiert

werden, was in allen gezeigten Abbildungen bereits erfolgte. Der Effekt ist klein.

5.3.7 Vorlaufige Ergebnisse der Vermessung

Die Ergebnisse der Flugleistungsvermessung sind traditionell als ,vorlaufig”
deklariert, da Irrttmer und Fehler nie auszuschlielRen sind und das Wissen auch
im Bereich der Flugleistungsvermessung bestandig weiter wachst. Im
vorliegenden Fall ist diese Unsicherheit auch auf den Messdatenumfang zu
erweitern.

Soweit anwendbar, gelten die nachfolgenden Diagramme fur eine Flugmasse von
200kg.
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Sinkgeschwindigkeitsdiagramm

95

55 60 65 70 75 80 85 90
CAS [km/h]

50

Abbildung 23: Sinkgeschwindigkeits-Fluggeschwindigkeits-Diagramm

SG-38 (D-8958), m=200kg

Dieser Kurvenverlauf ist mit folgender Funktion beschreibbar, wobei V in km/h

einzusetzen ist und w in m/s folgt:

{18}

\Y,

0.001955 - V? - 0.1369 - V + 1914

W =

95

55 60 65 70 75 80 85 90
CAS [km/h]

50

Gleitzahldiagramm

%

Abbildung 24: Gleitzahl-Fluggeschwindigkeits-Diagramm

200kg

SG-38 (D-8958) , m;
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95

Abbildung 26: Gleitwinkel-Fluggeschwindigkeits-Diagramm

SG-38(D-8958) , m=200kg
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Vergleich mit modernen Segelflugzeugen

0.2

— modernes 18m Segelflugzeug

Abbildung 27: Vergleich SG-38 mit modernem Segelflugzeug der 18m-Klasse

Eckdaten Flugleistung SG-38 (D-8985) bei 200kg Fluggewicht:

= 48km/h

Vs

Wmin = 1,85m/s bei 53km/h

58km/h

bei

Emax = 8’3
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6 Bestimmung des Index

Die Bestimmung des Index des SG-38 folgt streng dem von S. Ronig [1]
dargelegten Vorgehen. Die Indexliste des DAeC basiert seit etwa 15 Jahren auf
dieser Arbeit.

6.1 Vor- und Reisefluggeschwindigkeit nach McCready

Mit der ermittelten Flugleistung des SG-38 wird zundchst die klassische
Ermittlung der Vorflug- und Reisefluggeschwindigkeiten in Abhangigkeit des
realisierten Steigens durchgefiihrt, um einen Uberblick tber die zu erwartenden
Ergebnisse zu erlangen. Die in das nachfolgende Diagramm eingetragenen
Zahlenwerte fur die betreffenden Geschwindigkeiten tragen die Einheit km/h.

w [m/s]

CAS [km/h]

Abbildung 28: Vor- und Reisefluggeschwindigkeiten nach McCready

Hierbei wird schnell ersichtlich, dass der SG-38 seinen madglichen
Fluggeschwindigkeitsbereich beim Uberlandflug nicht auszuschépfen braucht.

6.2 Kreisflugpolaren

Die Kreisflugpolaren werden nach den in [1] und [2] identisch dargelegten
Zusammenhangen bestimmt. Die relevanten Formeln lauten:

V2
[=————
g-tan®

v I 20

{19}
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w
_ "7 Geradeausflug
WKreistug - 3/ {21}
cos’? @

Far die im Kreisflug erzielbare minimale Fluggeschwindigkeit wird ein c,-Wert von
1,00 angenommen, was einer Fluggeschwindigkeit von 51km/h im Geradeausflug
entspricht und gemaR [1] 3km/h uber der Uberziehgeschwindigkeit im
Geradeausflug liegt.
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Abbildung 29: Kreisflugpolaren SG-38 (D-8985), m=200kg

6.3 Indexberechnung

In [1] ist ein Wettermodell festgelegt, das 4 kreisend zu befliegende
Aufwindarten und einen Steigfluganteil im Geradeausflug enthalt. Fur einen
»durchschnittlichen* Uberlandflug sind die Anteile der jeweiligen Aufwindmodelle
festgelegt:

Aufwindmodelle E1 E2 W1 W2 D

Beschreibung eng/schwach |eng/stark|weit/schwach |weit/stark |Geradeausflug

Starke a [m/s] 3,5 4,2 2,0 4,0 0,75
Gradient b

-2,3 -2,50 -0,42 -1,0 0
[cm/s/m]
Streckenanteil 12% 50% 6%0 26% 6%0

Tabelle 3: Wettermodell ,,Standard*

Die Aufwindstarke wy wird in Abhangigkeit des Kreisradius r bestimmt:

w,()=a+b-r {22}
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Subtrahiert man vom so festgelegten meteorlogischen Steigen w, das
Flugzeugeigensinken  Wgeisiug=Wsk gemall  Kreisflugpolare, so folgt das
resultierende Steigen ws, des Flugzeugs in diesem Aufwind. Beim ,optimalen“
Kreisradius rop: (Mit zugehdriger Querneigung und Fluggeschwindigkeit) folgt ein
maximales Flugzeugsteigen, wie nachfolgend veranschaulicht:

3 |
--.--"‘

mis '""-H | ropt
<
w \ w,(r) [
e |
\’.&;"H"‘h \
305%™
~~

’—-1*{— 30°

450 \
‘"SK[ r :'
609
-2

-3 1

20 140 60 20 . 100 m 120

Abbildung 30: Flugzeugsteigen aus Kreisflugpolare und Thermikmodell, aus [2]

Mit dem so ermittelten Flugzeugsteigen kann nach allgemein bekannter
Sollfahrttheorie  (zumeist nach McCready benannt) die resultierende
Reisegeschwindigkeit bestimmt werden. Zu Dbeachten ist, dass das
anzunehmende Steigen nach [1] mit dem Faktor 0,8 abgemindert wird.

Die far die fanf verschiedenen Aufwindmodelle erreichbaren
Reisegeschwindigkeiten flieRen nach den in Tabelle 3 aufgelisteten Anteilen in
eine Reisegeschwindigkeit ein, die die Leistungsfahigkeit des Flugzeugs
reprasentiert.

Fur den SG-38 sind in der nachfolgenden Abbildung fur die 5 Aufwindmodelle die
Steiggeschwindigkeiten und soweit anwendbar im jeweiligen Maximum die
zugehdrige Querneigung, die Fluggeschwindigkeit, der cs-Wert, der Wert des
Flugzeugsteigens und die resultierende Reisegeschwindigkeiten dargestellt.
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Kreisradius r [m]
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Abbildung 31: Kreisflugzustdnde bei den verschiedenen Thermikarten

Es ist zu erkennen, dass bei Thermikart W1 kein Hohengewinn folgt. Das mit
0,75m/s meteorologischem  Steigen im  Geradeausflug angenommene
Thermikmodell D verringert das Eigensinken in deutlich geringerem Malde, als
dessen urspriunglicher Ansatz beabsichtigte. Eine Indexermittlung streng nach
[1] wirde an dieser Stelle enden, da fur zwei der funf Aufwindmodelle keine
sinnvollen Reisegeschwindigkeiten folgen.

Da Uberlandfluganstrengungen mit einem SG-38 jedoch nur bei sehr geeigneten
Wettersituationen stattfinden durften, werden die zwei Aufwindmodelle W1 und D
nicht weiter berlcksichtigt, zumal deren Anteil an der Gesamtstrecke geman
Tabelle 3 jeweils nur 6% betragt. Es werden stattdessen die Anteile der anderen
Thermikmodelle so skaliert, dass diese in Summe 100% bilden. Mit dieser
Einschrankung kann die resultierende Reisegeschwindigkeit des SG-38 bestimmt
werden.

Als Bezugsflugleistung wird in der DAeC-Indexliste die aus der erlauterten
Vorgehensweise ermittelte Reisegeschwindigkeit der ASW19b verwendet und zu
100 gesetzt. Der - derzeit auf ganze gerade Zahlen - gerundete prozentuelle
Wert der Reisegeschwindigkeit des betreffenden Musters in Bezug zur ASW19b
nach der obig erlauterten Bestimmung entspricht dem Flugzeugindex gemaf
DAeC-Indexliste.

Fir das dargestellte Wettermodell sind die Reisegeschwindigkeiten der als
Referenz angenommenen ASW19b in [1] dokumentiert. Die hier ermittelten
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Reisegeschwindigkeiten des SG-38 werden fir die Indexermittlung zu den
Reisegeschwindigkeiten der ASW19b ins Verhaltnis gesetzt.

In Abbildung 31 ist zu erkennen, dass die drei relevanten Aufwindmodelle als
optimalen Flugzustand im Kreisflug jeweils einen cy-Wert von 1,00 aufweisen.
Dies entspricht dem oben beschrieben Wert nach [1]. In der nachfolgenden
Tabelle ist die Variation des Index in Abhangigkeit des angenommenen
maximalen Auftriebsbeiwerts dargestellt.

Vs Geradeausfiug Ca,max VRgeise Index
48 1,13 18,20 22,34
49 1,08 18,20 22,33
50 1,04 18,15 22,26
51 1,00 18,01 22,07
52 0,96 17,75 21,71
53 0,92 17,48 21,31
54 0,89 17,29 21,10
55 0,86 16,93 20,49

Tabelle 4: Index bei verschiedenen angenommenen ca max-Werten

Der abnehmende Index bei zunehmender Uberziehgeschwindigkeit ist mit dem
Thermikmodell (siehe {22}) zu erklaren. Diesem Effekt sind allerdings alle
Muster in ahnlichem Male unterworfen.

In Anbetracht der Genauigkeit der Vermessung in Zusammenhang mit den von
Ronig [1] erlauterten Grenzen der Indexermittlung und der Beachtung des
aktuellen 2-Punkte-Rasters, wird vorgeschlagen, das Muster SG-38 mit dem
Index 22 einzustufen.

Da Uberlandfliige mit einem SG-38 gewiss nur bei sehr guten Wettersituationen
durchgefuhrt werden durften, ware es angemessener gewesen, das in [1]
beschriebene Wettermodell ,,sehr gut* anzusetzen. In dieser Arbeit sind jedoch
die Reisegeschwindigkeiten der ASW19b zwecks Normierung flur dieses
Wettermodell nicht angegeben und auch nicht die zugrunde gelegte Flugleistung
der ASW19b. Die Anderung des Index dirfte fur dieses Wettermodell die in [1]
beschriebenen Anderungen fur andere Muster nicht tiberschreiten.

Der Verwendung des Rumpfbootes / der Rumpfverkleidung werden widerstands-
vermindernde Effekte zugeschrieben, sind jedoch nach Wissen des Autors nicht
zitierfahig belegt. Es wird deshalb vorgeschlagen, diese Konfiguration mit dem
gleichen Index zu bewerten, solange keine gegenteiligen Hinweise vorliegen.
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7 Zusammenfassung

In dieser Ausarbeitung wurde die messtechnische Ausstattung eines SG-38 zum
Zwecke der Flugleistungsbestimmung erlautert. Die Auswertung ist in ihren
Grundlagen dargelegt, ebenso der Weg der Ermittlung des Index gemafl

DAeC-Indexliste.

Das Ansinnen der Flugleistungsvermessung und Indexbestimmung des SG-38
konnte erreicht werden, wobei die Genauigkeit nicht mit den im
Vergleichflugverfahren erzielten Resultaten vergleichbar ist. Dies ist begrindet
durch die in abendlicher Atmosphare vorhandenen Luftbewegungen und die
geringe verwertbare Messzeit von ca. 3 bzw. 2,5 Minuten. Bei der
Flugleistungsvermessung im Vergleichsflugverfahren sind derzeit etwa 40 bis 50
Minuten Messzeit fir die Vermessung der Flugzeuggrundkonfiguration tblich. Far
die Kalibrierung eines Referenzflugzeugs im Ho6henstufenverfahren liegt die

erforderliche Messzeit deutlich daruber.

Der Index wurde nach dem von S. Ronig [1] erarbeiteten Vorgehen bestimmt.
Der ermittelte Wert von 22 verschiebt die untere Grenze der DAeC-Indexliste fur

Segelflugzeug deutlich.
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