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abersicht


Wegen der entscheidenden Impulse, die
Ludwig Prandtl zur Berechnung instationarer
Luftkraftbeiwerte gegeben hat, wird in dieser
Vorlesung zu seinen Gedächtnis auszugsweise
berichtet, welche theoretischen und experi-
mentellen aeroelastischen und elastomecha-
nischen Untersuchungen an dem Flugzeug SAAB 37
"Viggen" durchgefUhrt worden eind. - Mass-
gebend fUr die Steifigkeit des Hauptflagels
war die Flagelrudereffektivität. Die Anschluss-
steifigkeiten der nicht massenausgeglichenen
Ruder und Klappen ergaben sich aus der
Forderung nach Sicherheit gegen Flattern, und
mar vorwiegend auf Grund von Windkanalver-
suchen. Die Luftkraftinterferenz zwischen Bug-
und Hauptflagel hatte keinen nennenswerten
Einfluss auf die gute Sicherheit der Konstruk-
tion gegen Flattern. - Beispiele far Böen-
beanspruchung und Fahrwerksbelastung werden
gegeben.

Abstract


Since the impulses given by Ludwig Prandtl
to the methods for calculating Instationary
aerodynamic coefficients have been of primary
importance, this memorial lecture will give
a concentrated review of the theoretical and
experimental aeroelastic and elastomeohanic
investigations that have been made for the
Saab 37 "Viggen" aeroplane.

Determining for the main wing rigidity were
the elevon effectiveness requirements. However,
determining for the rigidity of the mountings
of the unbalanced control surfaces and flaps
were the flutter margine requirements, These
rigidities were determined mainly by wind
tunnel flutter tests. The aerodynamic inter-
ference between the canard surface and the
main wing had negligible effect on the good
safety of the design with regard to flutter.
Examples on gust loads and landing gear loads
are given.

1. EINLEITUNG

Anfang der zwanziger Jahre regte Ludwig
Prandtl seinen SchillerW. Birnbaum dazu an,
die Stromung um den schlagenden Tragflagel zu
untersuchen. Als Hilfsmittel konnte er ihm
die Theorie der tragenden Wirbelfl#che
empfehlen, die spa:ternach Prandtl benannt
wurde. Prandtls frUherer Mitarbeiter Ackermann
hatte diese bereits mit Erfolg auf die
stationare ebene Profilstromung angewandt.

Wegen des Vogelfluges hatte der schlagende
Tragflagel seit langem das Interesse der
Forscher erregt. Dieses Interesse war in Deut-
schland nun noch durch die Beobachtung der Flat-
tererscheinung verstdrkt worden, die man im er-
stenWeltkriege an den etwas zu drehweichen un-
teren Tragflachen der Anderthalbdecker beobach-
tet hatte.

In der unter Ludwig Prandtls Anleitung 1922
herausgekommenen Dissertation Gottingen
von W. Birnbaum2 finden wir die erste Berech-
nung instationdrer Luftkrafte fUr zweidimen-
sionale inkompressible Stromung.

Diese Luftkrafte wurden auch gleich in
einer Flatterrechnung benutzt. Dabei fahrte
Birnbaum fUr die Luftkrafte die komplexe
Schreibweise ein, die noch heute Ublich ist.
Schliesslich prafte er die Ergebnisse durch
einen Flatterversuch im Windkanal nach.

Wegen der seitdem wachsenden Bedeutung des
Flatterns fUr den Flugzeugbau.haben splitter
Forscher vieler Lander (die es mir unmoglich
ist, hier aufzuzdhlen) darin gewetceifert, die
Theorie instationarer Luftkrafte mi zu erweitern.
Ihnen gab Ludwig Prandtl415 im Jabre 1936
ein weiteres wichtiges Hilfsmittel in die Hand,

namlich das nach ihm benannte Beschleunigungs-
potential.

Heute ktinnenbei der Berechnung insta-
tionarer Luftkraftbeiwerte dreidimensionale
Stromung, Kompressibiltat und Interferenz
verschiedener tragender Flächen beracksichtigt
werden. Die Praxis hat hier allerdings immer
noch unerfallte Wansche. Z. B. fehlt noch eine
zuverlassige Theorie far die Ruderluftkrafte
sowie far des transsonische Gebiet. Auch
massen vor allem schnellere und damit billigere
Verfahren zur Berechnung der instationaren
Luftkraftbeiwerte entwickelt werden. Die Theorie

“
Die neueste Ubersicht findet man in3 .
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ist jedoch soweitfortgeschritten,dass heut-
zutagein jedemgrosserenFlugzeugwerkbei
einemNeuentwurfRechnungendurchgefUhrtwer-
den, deren Ziel es ist, das Auftretenvon Flat-
tern zu verhindern.

Wegen der entscheidendenImpulse,die
solcheUntersuchungendurchLudwigPrandtl
bekommenhaben,mhchteich in dieserVorlesung
zu seinemGeddchtnisdarUberberichten,welche
Untersuchungendie FlatterabteilungeinesFlug-
zeugwerkesan einemmodernenKampfflugzeug
durchfUhrt.Dabeiwerde ich mich auf die Re-
schreibungder Untersuchungenkonzentrieren,
die an der SAAB 37, Viggen,durchgefUhrtsind.

Ich habe sie als aeroelastomechanische
UntersuchungenangekUndigt,da in SAABs
Plntterabteilungnichtnur aeroelastische
Aufgaben,wie Untersuchungvon Flattern,Boen-
heanspruchungund(in‘geringeremMasse auch)
Pudereffektivität,*/ gelostwerden,sondern
nus naheliegendenGrUndenebenfallselasto-
mechanische.Daruntersei die Uber die Flatter-
rechnungenhinausgehendeBerechnungder Ant-
wort des Flugzeugesauf relativschnellzeit-
lich sich dnderndeBelastungenverstanden,wie
sie z.B. beim Landenund Schiessenauftreten.

	

2. FLATTERUNTERSUCHUNGEN

	

2.1 ZeitlicheEinteilung

Die zeitlicheEinteilungunsererFlatter-
untersuchungengeht aus Bild 1 hervor.Die
i'mtwurfsrechnungenmit vereinfachtenTheorien
oder Kriterienhaben das Ziel,eine solehe
Gestaltungdes neuen?rojekteszu verhindern,
dass spater aus Flattergesichtspunktenzu
starkeForderungenan die Konstruktiongestellt
werdenmUssen.

Sobald die erstenZeichnungsunterlagenvor-
handenBind, werdenteilsWindkanalmodelle,
teilsmathematischeModellekonstruiert,mit
denenFlatterversucheim Windkanalbezw.
FlatterrechnungendurchgefUhrtwerdenkiinnen.
Windkanalversuchebrauchtman wegen der unvoll-
kommenenKenntnisder instationarenLuftkräfte.
Rechnungengebenmit geringerenKostenHin-
weise auf den Einflussvon Parameterdnderungen.
Die Untersuchungenmit diesenModellenliefern,
nachdemalle VerbesserungsvorschldgeberUck-
sichtigtsind, das theoretischflatterfreie
Flugzeug.Nach Fertigstellungdes ersten
Prototypeswerden im Standschwingungsversuch
die wahren elastischenund Masseneigenschaften
festgestelltund dieseals Unterlagezu einer
erneutenFlatterberechnungbenutzt.Mach
AbschlussdieserRechnungkann das Flugzeug
zu der DurchfUhrungvon Flugschwingungsver-
suchenzugelassenwerden.DieseVersuchemUssen
dann die Bestdtigungerbringen,dass das Plug-
zeugwirklichflatterfreiist.

m)
Behandlungder Rudereffektivitätist in
ersterLinie Aufgabeder aerodynamischen
Abteilung.

2.2 Entwurfsrechnungen

Bild 2 zeigt Ihnendas untersuchteFlug-
zeug SAAB 37 mit seinencharakteristischenBug-
flUgeln,die relativnahe an den Hauptflageln
liegen,jedochin einerhoherenEbene als die
HauptflUgelangeordnetsind.

Ale uns dieserEntwurfzuerstvorgelegt
wurde, Uberlegtenwir uns, inwieweitwir unsere
Erfahrungenauf dem Flattergebietevon der
SAAB 35 Drakenverwendenkbnnten.In Bild 3
sehen Sie diesebeidenFlugzeugeeinander
gegenUbergestellt.Man konntesofortsagen,dass
die 37 weicherseinwUrde ale die 35, was vom
Flattergesichtspunkteaus ungUnstigersein wUrde.

Der Rumpf der 37 wUrdevermutlichweicher
werden,da er auf der UnterseitegrosseAus-
schnittebekommensollte,um die Apparatebe-
sondersleicht zugdnglichzu machen.

Auch der FlUgelder 37 musste aus folgenden
GrUndenweicherwerdenals der der 35: Die
relativeFlUgeldickewar kleinerals die der 35.
Dazu kam noch wesentlich,dass die absolute
Lange der Sehnedes HauptflUgelsder 37 an
seinerWurzelgeringerwar als die Sehnedes
InnenflUgelsder 35. Damitwurde die absolute
Dicke des HauptflUgelsder 37 kleinerals die
des FlUgelsder 35.

Schliesslichhat der HauptflUgelder 37 sus
GrUndenleichterMontierbarkeitnur einenBiege-
und Querkraftanschlusssowie 3 weitereAnschlUs-
se, die nur Quer-und langskrafteUbertragen.
Der FlUgel der 35 ist dagegenan seinerWurzel-
sehnevolligmit dem Rumpfverschraubt.

Vom Flattergesichtspunkteaus war weiterhin
fUr die 37 wenigergUnstig,dass sdmtlicheRuder
nichtmassenausgeglichenwaren,wahrendbei der
35 das dussereQuerruderund das Seitenruder
noch v011ig massenausgeglichenwaren.

Da wir besondersschnellwissenmussten,wie
sich der fliruns neuartigeBugflUgelauf die
FlattereigenschaftenauswirkenwUrde, schickten
wir unserenausfUhrlichenFlatteruntersuchungen
eine Flatterrechnungvoraus,in der wir die
Geometriedes Flugzeugesstarkvereinfachten
und die Luftkräftenach der inkompressiblen
Streifenmethodeberechneten.

Diese einfachenBerechnungenfUhrtenzu
folgendenSchlusesätzen:

Die Rumpfsteifigkeithat einenwesentlichen
Einfluseauf das Flattern.Besondersist
darauf zu achten,dass die Rumpfoberbiege-
eigenfrequenznicht zu niedrigwird.

Zusatzmassenim hinterenTeil des Plug-
zeuges,wie sie spdterin Form von Treib-
stoff und Bewaffnungzu erwartensind,wirken
sich gUnstigauf das Flatterverhaltenaus.

Die automatischeSteuerunghat einenwesent-
lichenEinflussauf das Flatterverhaltendes
Flugzeuges:

Die Kreisel,die die Nickschwingungdes
FlugzeugesabfUhlen,solltenzwischendem
Schwingungsbauchder Rumpfgrundbiegungund
dem vorderenSchwingungsbauchder Rumpfober-
biegungangebrachtwerden.

Da die Ruderund Klappennicht massenaus-
geglichensind,ist ein spielfreierAn-
schlussmit Eigenfrequenzen,die höher ale
etwa 30 Hz sind,erforderlich,um Ruder-
flatternzu verhindern.
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Diese ForderungenschienendurchauserfUll-
bar zu sein.FUr die erwähntenKreiselfend
sich ohne Schwierigkeitein passenderPlatz im
vorderenApparateraum.Den steifenRuderan-
schlussglaubtenwir unserenKonstrukteuren
zumutenzu können.Ein solchersteiferRuder-
anechlusswar ihnenndmlichbei dem
FlUgelinnenruderder SAAB 35 mit einer Streuung
von nur 5% in der Rudereigenfrequenzsehr gut
gelungen.Das hattenwir unteranderembei
einer laufendenKontrollevon 5 Flugzeugenbis
zu 600 Flugstundenfestgestellt.

2.3 Flatterversucheim Windkanal


Der Windkanal

UnsereFlatterversuchewerdenin unserem
Auftrageim Windkanalder SvenskaFlygmotorAB,
Trollhattan,durchgefUhrt.DieserKanal ist vom
"Blow-down"-Typ.Als Luftreservoirdientein
in 80 m Tiefe aus dem UrgesteinGranit aus-
sprengterHohlraum,der 130 t Luft unter einem
Druck einerWassersdulevon 80 m Höhe fasst.

Die Messstreckehat einenquadratischen
Querschnittvon 50 x 50 cm. Kontinuierliches
Fahren ist von Ma = 0,65 bis Ma = 1,2 mOglich.
DiskretehöhereMachzahlenkönnenbis zu Ma =
3,6 gefahrenwerden.WesentlichfUr das Fol-
gende ist, dass der Kanal hohenDruckkammer-
druck, z.B.4ata bei Ma = 1,aberkeineVor-
wdrmunghat.

Ahnlichkeitsgesetze

Zunachsteinmalgalt es, fUr diesenKanal
geeigneteFlattermodellezu bauen.Wir haben
dabei angestrebt,in diesenModellenmoglichst
weitgehenddie Steifigkeitund die Maase der x%
wirklichenStrukturden Ahnlichkeitsgesetzen
entsprechendim einzelnennachzuahmen.Dabei
haben wir jedochnicht versucht,such den inne-
ren Aufbau geometrischdhnlichwiederzugeben.
Das wdre unnotigkostspieliggewesen.

Wir erfUllenfolgendeAhnlichkeitsgesetze:
Versuchund GrossausfUhrunghabengleicheMach-
zahl, gleichereduzierteEigenfrequenzenund
gleichesVerhältnisvon Strukturdichtezu Luft-
dichte.FUr den von uns benutztenKanal er-
geben diese GesetzeBedingungen,die fUr die
ModellkonstruktionrechtgUnstigsind:Wegen
der grossenLuftdichtein der Messstreckemuss
man thusModellmit etwasgrössererBlechstarke
konstruieren,ale es einergeometrischahnlichen
Verkleinerungdes ModellesentsprechenwUrde.
Wegen der nicht vorgewarmtenDruckkammerbraucht
man nicht ganz so gewichtsoptimalzu konstruie-
ren, wie man es bei der GrossausfUhrunggetan
hat.

Einen Nachteilder nichtvorwarmbarenDruck-
kammermöchte ich jedocherwähnen:Mit einem
einzigenModellkann man die genanntenAhnlich-
keitsbedingungenbei vorgegebenerFlughOgenur
bei einer MachzahlerfUllen.TheoretischmUsste
man also sehrviele Modelleherstellen,um elle
wichtigenFlugzusti,ndezu erfassen.

x) Eine ausfUhrlXcheDiskussiondieserGesetze
findetman ie.


Wir habenuns mit je einem"transsonischen
Modell"und einem "supersonischenModell"
begnügt.FUr die Flugzustdnde,in denen die
Ahnlichkeitsgesetzenur approximativerfUllt
werdenkonnten,betrachtetenwir die Modell-
steifigkeitals massgebendund verzichteten
auf die ErfUllungder Massenbedingung.

Das ReynoldscheAhnlichkeitsgesetzwird
nicht erfUllt.Wir haben jedochdaraufgeachtet,
dass die Reynoldszahl,bezogenauf die
Wurzelsehnedes HauptflUgelsnie kleiner
als 3 • 106 war.

Modellkonstruktion

In Bild 4 sehen Sie einigesvon der Kon-
struktiondes FlattermodellesfUr den Haupt-
flUgel,der spa:terals Halbmodellim Wind-
kanal untersuchtwurde.Er wurde im Massstab
1:25 zur GrossausfUhrunggebautund hat daher
eine Halbspannweitevon 21.2 cm.

Sowohldie Wurzelsehneals auch die Hinter-
kante des FlUgels sindhier aus Fertigungs-
grUndenmit Balsaholzverkleidet,das spater
beseitigtwird. Die Beplankungfehlt nosh.
Besondershervortretendist ein T-formiges
Gebilde.Der senkrechteTeil des ist der

biegesteifan den Rumpf angeschlosseneHaupt-
holm. Quer dazu stehtdie starkeRippe, die
vorne, d.h. im Bilde links,die Befestigungdes
Hauptfahrwerkestrdgt.Im Modell ist dieser
Teil aus Elektronhergestellt,wahrender in
Wirklichkeitaus Aluminiumist. Auf dieseWeise
bekommtman fUr diesenTeil bei richtiger
Steifigkeitund Masse im Modell ein grosseres
Volumenund damit eine grossereKlebeflache.
Aus dem gleichenGrundewurden auch einige
kleinereRippen und Holme aus Fichtenholzan-
stelleaus Dural'hergestellt.In diesemFalle
konnte man nur die Biegesteifigkeitrichtig
nachahmen.Wir konntenjedochrechnerischnach-
weisen,dass der Fehlerin der SchUbsteifigkeit
bei den relativgeringenBauhöhenkaum
Einflussauf die infragekommendenEigen-
schwingungsformenniedrigerOrdnunghatte.
Die erforderlichenZusatzmassenzur Simulierung
von Treibstoffund Apparatensind in Form von
Goldquaderneingeklebt.

Im nachstenArbeitsgangwird auf diesen
FlUgel die Aluminiumbeplankunggeklebt.Die
Blechstarkevariiertvon 0,1 bis 0,3 mm.,Die
betreffendenBlechstdrkenwerden durchein
Atzverfahrenhergestellt.Dabei macht es keine
Schwierigkeiten,ein Blechherzustellen,das in
verschiedenenBereichenverschiedeneBlech-
starkenhat.

Den fertigenModellflUgelsehen Sie in
Bild 5. Er ist hier ausserhalbdes Windkanals
in einer Behelfsanordnungeingespannt.Links
unten sehen Sie eine Einritzungin der
Beplankung.Sie ist die Umrandungder Fehr-
werksklappe.Rechts sehenSie such die durch
KreuzfedergelenkeangeschlossenenRuder, sowie
eine Nachahmungder Hydraulzylinder.Sie sind
nur bezUglichihrer Federkonstantennachgeahmt.
Die Verkleidungder Kydraulzylinderist hier
abgenommen.
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Versuchsresultate

Versuche mit diesem Modell mit seiner
richtigen Einspannweichheit an einem steifen
Rumpf ale Halbmodellversuch gaben uns wertvolle
Aussagen Uber die zu fordernde Anschluse-
steifigkeit der FlUgelruder.

Ahnliche Versuche wurden mit Halbmodellen
des BugflUgels und des Seitenleitwerkes durch-
gefUhrt. In Bild 6 finden Sie die Ruder- und
Klappeneigenfrequenzen, die mindestens zu
fordern Bind, damit kein Flattern eintrifft.
Die Eigenfrequenzen sind auf die Grossaus-
fUhrung umgerechnet. Es sei vorweggenommen,
dass sich spater im Standschwingungsversuch
zeigte, dass diese Forderungen mit gutem
Marginal erfUllt wurden. Das ersehen Sie aus
der letzten Spalte des Bildes 6.

Vergleich mit Berechnung

Bei dieser Gelegenheit möchte ich such
gleich ein Berechnungsresultat vorwegnehmen,
das mit diesen Versuchen zusammenhangt. In
Bild 7 sehen Sie die relative Flatterdampfung
des Freiheitsgrades "vorwiegend Bugklappenrota-
tion" ale Funktion der Machzahl, wobei der
Kleppe eine Eigenfrequenz von 34,6 Hz gegeben
ist. Die Rechnung ist fUr verschiedene Plug-
hbhen H durchgefUhrt. Die berechneten Punkte
sind durch Kreise markiert. Zwischen Ma = 0,9
und Ma . 1,14 sind diese Kurven gestrichelt
ausgezogen, um den Zusammgnhang zwischen dem
Unterschallzweig und aem Uberschallzweig
kenntlich zu machen. Uber die Dampfung im
transsonischen Bereich Boll dadurch nichts
ausgesagt werden. Die errechneten Dampfungen
haben Uberhaupt nur in der Mahe der Abszisse
eine physikalische Bedeutung, da die benutzten
Luftkraftbeiwerte nur fUr harmonische Bewe-
gungen berechnet sind.

Nur in der Höhe H = 0 existiert ein Bereich
negativer Ddmpfung. Er beginnt bei Ma = 0,87.

Dieses ist also die berechnete kritische
Machzahl. Die experimentell ermittelte kritische
Machzahl Ma = 0,88 ist etwa 1% höher. Die
berechnete kritische Frequenz ist 29,2 Hz und
die gemessene 30,4 Hz.

Diese Rechnung war eine Kontrolle der von
uns angewandten dreidimensionalen Luitkrafte,
auf aie ich spater noch zurUckkommen werde.
Die Uberstimmung zwischen Theorie und Versuch
ist fUr einen FlUgel mit Ruder ale erstaunlich
gut zu bezeichnen. Wahrscheinlich wirkt Onstig,
dass das Tiefenverhdltnis der Kleppe relativ
gross ist.

Halbmodell fUr symmetrische Schwingungen

Ale nachsten Schritt bauten wir ein
elastisches Halbmodell ffir symmetrische Flatter-
versuche im Masstab 1:40.

Bild 8 zeigt des Prinzip der AufbAngung
des Modelles. Die biegesteifen AnschlUsse des
Bug- und dee HauptflUgels sind an zwei steife
senkrechte Balken angeschlossen. Diese werden
durch zwei vorgespannte Drdhte ausserhalb der
Kanalwand an 4 Rollen gedrUckt. Der Luftwider-
stand wird durch ein nicht eingezeichnetee

Rollenlager in der Mitte des vorderen senk-
rechten Balkens aufgenommen. Diese Anordnung
ermbglicht dem Modell eine senkrechte Transla-
tion Bowie eine Nickschwingung um seine
Querachse. Beide Bewegungen sind so schwach
gefedert, dass diese Federung - wie eine
Rechnung zeigte - kaum Einfluss auf die
FlatterdAmpfung hat. Das wirkliche Modell
sehen sie in Bild 9. Es hat eine Halbspann-
weite von 13,2 cm.

An diesem Modell möchte ich Ihnen auch
zeigen, wie genau man mit der von uns ent-
wickelten Modellbauweise die wirklichen
VerhAltnisse nachahmen kann. Bild 10 zeigt
einen Vergleich der ersten 6 Eigenfrequenzen
dieses Halbmodelles, umgerechnet auf die
GrossausfUhrung mit den spdter im Stand-
schwingungsversuch gemessenen. Sie sehen, dase
fUr diejenigen Eigenfrequenzen, bei denen
vorwiegend der FlUgel oder der BugflUgel
beteiligt ist, der Fehler hbchstens 4 Prozent
in der Eigenfrequenz betrdgt. Die Schwingung -
des Motors war 7% zu tief herausgekommen. Das
lag daran, dass es schwer war, in einem
frUhen Stadium sichere Angaben Uber dessen
Aufhangeweichheit im Rumpf zu bekommen.

Dass die Schwingung mit vorwiegender Rumpf-
grundbiegung 13% zu hoch geraten ist, hat eine
tiefere Bedeutung. Hier kommt eine prinzipielle
Schwierigkeit des Arbeitens mit elastischen
Halbmodellen zutage. Beim Halbieren des Rumpfes
fUr den Halbmodellversuch mUsste seine
Biegesteifigkeit eigentlich auf die Hdlfte
reduziert werden. Dann tordiert er jedoch
infolge derjenigen Krdfte vom FlUgel, die nicht
unmittelbar in die ParallelfUhrung eingeleitet
werden können. Um ein solches Tordieren, das ja
bei symmetrischen Schwingungen nicht vorkommt,
zu vermeiden, haben wir zusätzliche Torsions-
versteifungen vorgenommen. Diese haben leider
such die Biegesteifigkeit etwas haraufgesetzt.

Diesen Nachteil musstenwir dafUr in Kalif
nehmen, dass wir beim Halbmodell mit einem
grösseren Massstab arbeiten konnten, als bei
einem Ganzmodell.

Halbmodell fUr antisymmetrische Schwingungen

Mit dem eben beschriebenen Halbmodell
konnten wir nur symmetrische Schwingungen unter-
suchen. Um eine erste Auskunft fiber eine
eventuelle Flattergefahr mit antisymmetrischen
Schwingungen zu bekommen, verwandten wir ein
anderes Halbmodell. Es soll mittels der
schematischen Darstellung In Bild 11 erklart
werden. Hier kam es uns in erster Linie auf
die Flattereigenschaften des Seitenleitwerkes
an. Wir simulierten zusätzlich die seitliche
Grundbiegung des Rumpfes dadurch, dass wir
ausserhalb der Windkanalstromung eine um eine
vertikale Achse drehbare Masse anbrachten, die
die Bewegung des hinteren Rumpfteiles mit
richtiger Knotenlinie, richtiger Frequenz und
richtiger generalisierter Masse des ganzen
Flugzeuges simulierte. In unseren ersten
Entwurfsrechnungen fanden wir namlich eine
Andeutung, dass eine Kombination dieser seit-
lichen Rumpfschwingung mit einer Seitenleit-
werkschwingung in gewisser Weise gefahrlich
werden könne.
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NatUrlichist hier der Luftkrafteinfluss
auf die zugehorigeRollbewegungnicht berUck-
sichtigt.Da dieserEinflussbei dem simu-
liertenRumpffreiheitsgradjedochvermutlich
in einerDEmpfungbestand,waren wir auf der
sicherenSeite,wenn wir ihn vernachlassigten.
Eine möglicherweiseschgdlicheInterferenz
zwischenden FlUgelnund dem Seitenleitwerk
konnte dabeiallerdingsnichtberUcksichtigt
werden.

Ale einen zu variierendenParameter
wähltenwir die Anschlusssteifigkeitdes
Seitenrudersund stelltenfest, dass es eine
Frequenzoberhalb25,6 Hz habenmusste,damit
kein Flatternauftrat.Als weiterenParameter
nahmenwir ein Spiel in dem AnschlussRumpf-
Seitenleitwerk.Dass wir diesesuntersuchten,
hat seinenGrund darin,dasswir bei einem
älterenFlugzeugmustererlebthaben, dass ein
Spiel im HOhenleitwerksanschlussvon nur 0,1 mm
zum Flatterndes SeitenleitwerkesfUhrte.

Bei einerUntersuchungeines Spielein-
flussesim Windkanalliegt es nicht sofortauf
der Hand,nach welchemAhnlichkeitsgesetzman
das Spielder GrossausfUhrungauf das des
Modellesumrechnensoll.Um ein solches
wenigstensna4erungsweiseaufzustellen,haben
wir folgendeUberlegungangestellt:Dass eine
tragendeFläche,die bei niedrigenEigen-
frequenzentheoretischflatternwiirde,dies
nicht tut, falls Spielvcrhandenist, liegt
offensichtlicham Vorhandenseineiner Grenz-
schicht.(EineentsprechendeBemerkungbefindet
sich bereitRin etwas andererForm bei
W. Birnbaum4).Wir definierendaherals approxi-
nativesAhnlichkeitsgesetz:Das Spiel beim
Modell soll dem bei der GrossausfUhrunggleich-
wertig sein,falls die Hinterkantenbewegungen
auf Grund dieses Spielessich verhaltenwie die
DickendarlAminArenGrenzschichtemaadiesenStel-
len.(DieWahl vaa"laminar"statt"tmcbulbnt"agibt
alngevdAmesSicherheitamarginal).DerVersucher-
gab,daaswirdimnemiteresdas 4)ielzulassenkonn-
ten,dm uns derKonstrukteuralsHöchstmass
angegebenhatte,ndmlich0,3 mm in einem An-
schlusspunktdes Seitenleitswerkesan den Rumpf.

Damitwar eine Rotationdes Seitenleit-
werkesvon 0,33 • 10-3 radianum 4ie Flug-
zeuglgngsachseund von 0,23 • 10-2 radianum die
Hochachseinnerhalpdes Spielesohne Flatter-
risikomoglich.

Es sei noch erwahnt,warum hier Uberhaupt
ein Spiel zugelassenwerdenmuss: Drimitdes
Flugzeugin die vorhandenenBerghangarepasst,
muss das Seitenleitwerkheruntergeklapptwerden
können.

WeiterePlane


gefahr in sich birgt.

Versuchstechnik

Das Ziel der Flatterversucheim Windkanal
ist, bei jederMachzahldie Dampfungder
"wichtigen"Freiheitsgradefestzustellen.Da-
durch wollenwir - ähnlichwie beim Plug-
schwingungsversuch- vorgewarntwerden,falls
wir uns beim VersucheinerkritischenMach-
zahl nghern.Ale Erregvngbenutzenwir die im
WindkanalvorhandeneTurbulenz.Die Anwort des
Modelleswird mit Hilfe von Dehnungsmesstreifen
z.B. an der FlUgelwurzelgemessenund auf
Magnetbandregistriert.DurchAnalysedieses
Signalsmit einem Schmalbandfilterkann man

DämRfungder einzelnenFreiheitsgradebe-
stimmenf.

Bild 12 zeigteine anlässlichder Erpro-
bung diesesVerfahrensvon R. Frankmark8in
TrollhättandurchgefUhrteVersuchsreihean
einem aus massivemBlech bestehendenFlatter-
modell.Die Dampfungwurde nach dem erwghnten
Verfahrenvon der MachzahlMa . 0,7 an ge-
messen. Die ExtrapolationsagteFlatternbei
Ma m 0,87 voraus.Dies traf dann auch wirklich
ein. Nach diesenVorversuchen,schiendie
Methode dazu geeignet,die Zerstörungwert-
voller Flattermodellezu verhindern.

Bei der Auswertungvon Versuchenmit den
oben beschriebenenFlattermodellenergaben
sich dann Schwierigkeiten,wenn zwei Eigen-
frequenzennahe beieinanderlagen.Diese
Schwierigkeitenkonntenteilweisedadurchbe-
hoben werden,dass man von der Filterbreite
von 6%, wie sie bei dem in Bild 12 gegebenen
Beispielbei der Analyseangewandtwurde, auf
1% herunterging.An einerVerbesserungder
Methodewird noch gearbeitet.In diesem
Zusammenhangesei auch auf eine neuere Arbeit
von G. Coupryund G. Piazzoli9hingewiesen.

2.4 Flatterrechnimgenauf der Grund der
Zeichnungsunterlagen


Die folgendenFlatterrechnungenwurden
parallelmit der Konstruktionauf Grund der
jeweilsvorhandenenZeichnungsunterlagendurch-
geflihrt.

Die Grundlageder Flatterberechnungenist
eine Gleichgewichtsbeziehungzwischenden Luft-,
Massen-und elastischenKraften,die am Flug-
zeug angreifen.Dabeiwird such RUcksichtauf
die automatischeSteuerunggenommen.

Luftkräfte
Insgesamtgaben uns dieseHalbmodell-

versucheAufschlussUber die mindestens
notwendigenRuder-und Klappenanschlusssteifig-
keitenund zuldssigesSpiel.Weiterhinergaben
sie, dans die Gefahreiner symmetrischenFlatter
schwingunginfolgeLuftkraftinterferensrwischen
Vor- und HauptflUgelnicht vorlag.Offen blieb
noch die Frage,ob eine komplizierteun-
gymmetrischeFlatterschwingungsformmöglich sei.
Dazu haben wir ein GanzmodellimMassstab 1:50
in der Herstellung,bei dem wir insbesondere
untersuchenwollen,ob das Anhangender ver-
schiedenendusserenBewaffnungeneine Flatter-

Die Luftkraftbeiwertewurdennach von
Valter Starkbei uns entwickeltenMethodenvon
ihm selbstberechnet.Er ist der Aerodynamiker
in unserRrFlatterabteilung.

Bei Uberschallstromungwurde die Inter-




ferenzBugflUgel-HauptflUgelnur approximativ

berUcksichtigt,und rwar in folgenderWeise:

Die LuftkräftefUr deR HugflUgeldurftennach

V. StarksBoxmethodeluohne RUcksichtnahmeauf

den puptfltigelberechnetwerden,da dieser ja

bei UberschallstromaufkeinenEinflusshat.

Darauswurde der im Nachlaufdes BugflUgels
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vorhandeneGeschwindigkeitspotentialsprung
nach GrOsseund Phaseermittelt,der sich
periodischmit der Zeitund der Langskoordi-
nate dndert.Die Lage diesesSprungesrelativ
zum HauptflUgelwurdeaus dem Stromlinienbild
stationdrerWindkanalversuchemit der Kombi-
nationBugflUgel-HauptflUgelbei kleinemAn-
stellwinkelermittelt.Bei Annahmenicht zu
hoherreduzierterFrequenzenkonntedie
ortlicheVariationdes Potentialsprungesals
schwachangenommenwerden.Daherwurde die
TheorieschlankerKorperauf die Nachlaufstro-
mung angewandt,um den vom BugflUgelher-
rUhrendenAbwind an den verschiedenenStellen
des HauptflUgelszu berechnen.Der auf diese
Weise gefundeneBeitragzum Abwindwurde dann
bei der Berechnungder LuftkräftefUr den
HauptflUgelnach der Boxmethodebeachtet.

Bei Unterschallstromungwurde eineMethode
gewahlt,bei der die Randbedingungenauf Bug-
und HauptflUgelunmittelbargleichzeitig
erfUlltvurden.DieseMethodewurdevon
V. Stark)aus einerWirbelgittermethgleent-
wickelt,die vorhervon P,E. Rubbert"
J. Dulmovits12und S. Hedman13fUr FlUgel in
stationdrerStrOmungaufgestelltwurde.Bild 13
zeigtdie dabei angewandtentragendenWirbel-
linienstUckekonstanterStarkeauf den Plug-
zeugflächenund die durchKreuzegekennzeich-
netenAufpunkte,in denendie Tangential-
bedingungerfUlltwurde.Wir erkennenhierin
ohne Schwierigkeitdie schematisiertenBug-
und HauptflUgelsowiedas Seitenleitwerk.Den
Rumpfhat man zu einervertikalenPlatte
zusammengedrUckt.Auf diesersindvertikale
WirbellinienstUckeangeordnet,die den Einfluss
des Rumpfeswiedergebensollen.Insgesamtsind
auf einem BugflUgel,einemHauptflUgel,dem
Rumpf,und dem Seitenleitwerk115 Wirbellinien-
stUckeangenommen.

7urerstenKontrolledieserBerechnungs-
meth•e verglichenwiz'die mit ihr berechnete
Druckverteilunglangsder Spannweitedes Haupt-
flUgelsmit dem Ergebniseines stationarenWind-
kanalversuchesfUr die BugflUgel-HauptflUgel-
kombinationbei einemAnstellwinkelvon 6°. In
Bild 14 zeigen die ausgezogeneKurve die
Berechnungsresultateund die Kreisedie Mess-
resultate.Die Ubereinstimmungist sehr
befriedigend.Die gestrichelteKurve gibt den
Auftriebohne die Interferenzdes BugflUgels.
Die Differenzzwischender gestricheltenund
der ausgezogenenKurve zeigtdie Auftriebs-
verringerunginfolgedes Abwindesdes BugflUgels.

Da wir die Wirbelgittermethodezur Berech-
nung instationarerLuftkrafteerstmalig
praktischbei der SAAB37 anwandten,batenwir
aus KontrollgrUndenHerrn Dr. Laschka,VFW,
MUnchen,die LuftkraftintegralefUr eine Reihe
von Machzahlen,Frequenzenund Schwingungs-
formenebenfallszu berechnen.Das war inpfern
interessant,ale B. Laschkaund H. Schmid'4im
Gegensatzzu V. Starkeinenkontinuierlichen
AnsatzfUr die Druckverteilungmachpn wobei
in FlUgeltiefedie etwasabgewandeltenAnsatze
von Ackermann-Birnbaumbenutztwerden.Da das
Programmvon B. Laschkaseinerzeitnosh nicht
einenHohenunterschiedzwischengug und Haupt-
flUgelberUcksichtigenkonnte,war ein unmittel-
barerVergleichunsererWerte mit denenvon
B. Laschkanicht mOglich.Deshalbberechnete
auchV. Stark als StichprobeeinigeLuftkräfte
unter der Annahme,dass Bug- und HauptflOgelin

einerEbene liegen.
Bild 15 zeigtden Vergleichder Resultate

beiderBerechnungen.Hier ist far Ma = 0,9 die
Auftriebsamplitudedes HauptflUgelsale
Funktionder reduziertenFrequenzfUr den Fall
dargestellt,dass der BugflUgeleineNick-
schwingungmit der Amplitude1 radianum seinen
vorderstenPunkt ausfUhrt.Der HauptflOgel
schwlingtdabeinicht.FUr den Imaginarteilist
die Ubereinstimmunggut, währendbeim Realteil
gewisseUnterschiedevorhandensind.

Es sei dazu bemerkt,dass V. Starkin
diesenVergleichsrechnungennur 9 Wirbel-
linienstUckeauf dem Bug- und 27 auf dem
HauptflUgelbenutzte,wahrender in der
(kostspieligeren)Hauptrechnungauf diesen
Flächen12 bzw. 57 WirbellinienstUckeauf diesen
Flächenannahm.B. Laschkaverwendetstattdes-
sen 24 kontinuierlicheAnsatzfunktionenfUr die
DruckverteilungjedesFlugels.Ausserdem
modifiziertB. Laschkaauf Grundvon Wind-
kanalerfahrungenden Einfluss,den die von der
BugflUgelseitenkanteherriihrendeAufwind-
singularitätauf den HauptflUgelhat.

Auf eine weitereKontrolleder Luftkraft-
berechnungsmethodevon V. Starkwies ich
bereitsbei der Besprechungder Windkanalver-
suchemit einem Halbmodelldes BugflOgelshin.
Hier wurden zur Berechnungder Luftkraftbeiwertt
im Unterschallgebietauf dem BugflOgel39 tra-
gendeWirbellinienstOckeangenommen,alsomehr
als In Abb. 13 dem BugflUgelanlässlichder
Berechnungunter RUcksichtnahmeauf das ganze
Flugzeugzugeteiltwerdenkonnte.Die theore-
tischeund die experimentellermittelte
kritischeGeschwindigkeitstimmtendabeigut
Uberein.

Alle dieseVergleichezeigten,dass die in
unserenBerechnungenbenutzteninstationaren
LuftkraftbeiwertenachV. Starkale vertrauens-
wUrdig angesehenwerdenkonnten,obgleichdie
Anzahlder dabei benutztenWirbellinienstUcke
eingeschranktwerdenmusste,um nicht auf zu
grosseRechenzeitenzu kommen.

Falls Ruderluftkrafteeinen grossenEinfluss
haben,muss man auf den Ruderneine grossere
AnzahlWirbellinienstUckevorsehen,ale es in
Bild 13 gezeigtwurde.

Massen-und elastischeKräfte

Die Massen-und elastischenKräftewerden
in UblicherWeise dadurchin die Flatter-
rechnungeingefOhrt,dass man als Freiheits-
grade die Eigenschwingungsformendes ganzen
Flugzeugesansetztund die zugehorigengene-
ralisiertenMassenund Steifigkeitenin die
RechnungeingehenUtast.Die zu dieserBerech-
nung der EigenschwingungsformenbenOtigte
SteifigkeitsmatrixfUr den FlUgel berechneten
wir nach der Verschiebungsmethodeund mar
zunachstnach einerbei'' auf Grundvon
Arbeitenvon B. Langefors'undA. Sundstrand'
entwickeltenMethode.Da die Kapazitätunserer
elektronischenRechenanlageD21 spaternicht
ausreichte,um den Einflussgewissernotwendiger
Strukturvariationenzu berechnen,half uns
freundlicherweiseHerr ProfessorArgyris,
Stuttgart,durch bbernahmedieserBerechnungen
mit Hilfe seinesbekanntenSystemesAmj7;Von
ihm wurde auch die SteifigkeitamatrixfUr den
RUmpf berechnet.
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Wiihrend die mit diesen Unterlagen errech-
neten Eigenschwingungsformen niedriger Ordnung
recht gut mit den später am Flugzeug gemessenen
Ubereinstimmten, ergaben sich die Eigenfrequen-
zen ale durchweg etwa 10% zu niedrig. Das ist
umso merkwUrdiger, ale theoretisch die Ver-
schiebungsmethode die Steifigkeit einer Kon-
struktion Uberschätzen sollte. Der Grund fUr
diese Diskrepanz liegt teilweise darin, dass
der Elastizitlitsmodul bei den kleinen De-
formationen,wie sie beim Standschwingungs-
versuch vorkommen, grosser ist, als er im
Hinblick auf Spannungsberechnungen fUr grosse
Deformationen in die Rechnung eingefiihrt wurde.
Zum anderen war vermutlich das Bereohnungs-
modell zu stark vereinfacht.

Ale Beispiel fUr das Resultat unserer
Schwingungsberechnungen sei in Bild 16 die
Knotenlinie auf dem HauptflUgel gezeigt, die
bei der symmetrischen Schwingungsform auftritt,
die vorwiegend eine Torsion des HauptflUgels
enthalt. Diese ist ja fUr den Flatterspeziali-
abmi tamer besonders interessant. Ihre Eigen-
frequenz im Standschwingungsversuch ist 21.1 Hz.
Ausser der berechneten gepunkteten Knotenlinie
bemerken Sie noch eine stark ausgezogene, die
im Standschwingungsversuch gemessen ist, und
eine gestrichelte, dle am Flatterhalbmodell
gemessen wurde. Die Dbereinstimmung muss als
befriedigend bezeichnet werden.

flUgel stark bewegt, und der Schwingungsform
"vorwiegend FlUgelgrundbiegung" zusammen-
fallen. Aber auch hier zeigte sich keine
Flatterneigung. In gleicher Weise zeigte Bich
keine Flatterneigung, wenn wir in der Rechnung
die Eigenfrequenz der antisymmetrischen Haupt-
flUgelgrundbiegung, die mit einer Rumpftorsion
verknilpft war, mit der Eigenfrequenz der seit-
lichen Rumpfbiegung zusammenfallen liessen.
Ein Grund fUr diese gUnstigen Verhdltnisse ist
wahrscheinlich, dass der BugflUgel im Verhaltnis
zum Hauptfliigel klein ist und ausserdem mit ihm
nicht in derselben Ebene liegt.

Der Haupteindruck von diesen Flatterunter-
suchungen ist, dass das Flugzeug in dem in
Frage kommenden HOlien-Machzahl-Bereich gar
keine Neigung zum Flattern hat, falls man nur
die nicht massenausgeglichenen liuder und Klappen
hinreichend steif anschliesst. Uber die hier
erforderlichen Anschlusssteifigkeiten berichtete
ich ja bereits anlasslich unserer Windkanal-
versuche.

Ich muss gestehen, dass mir etwas unheim-
lich zumute wurde, als ich merkte, dass wir bei
diesem relativ weichen FlUgel keine zusätzlichen
Steifigkeitsforderungen an den aus rein Festig-
keitsgesichtpunkten dimensionierten FlUgel zu
stellen brauchten.

RUcksichtnahme auf die Rudereffektivität

Flatterrechnungen

Die aus den Zeichnungsunterlagen berech-
neten Luft- Massen- und Steifigkeitsintegrale
fUr die Eigenschwingungsformen des ganzen
Flugzeuges als Freiheitsgrade wurden nun in die
Flattergleichungen eingefUhrt und die Flatter-
dampfungen fUr elle Freiheitsgrade bei den in-
frage kommenden Machzahlen berechnet.

Bild 17 zeigt die relative Dampfung fUr
verschiedene Flughohen H als Funktion der Mach-
zahl fUr den Freiheitsgrad "vorwiegend sym-
metrische FlUgeldrehung", dessen Knotenlinie wir
im letzten Bild ashen. Im transsonischen Gebiet
ist eine LUcke gelassen, well wir die mit
linearer Theorie berechneten transsonischen
Luftkriate nicht filr zuverldssig halten. Be-
merkenswert ist, dass diese Bonet oft ge-
fahrliche Schwingungsform bei keiner Machzahl
zu Flattern neigt.

BezUglich der Rechenmethodik sei noch be-
merkt, dass unser Flatterprogramm gestattet,
bis zu 22 Freiheitsgrade gleichzeitig zu be-
handeln, und dass deo darin vorkommende kompleze
Eigenwertproblem mit Hilfe der von mir18 frUher
angegebenen Methode der StOriteration genet
wird.

Neuere Windkanaluntersuchungen von
L. J. Topp, W. S. Rowe und A. W. Shattuck19
haben gezeigt, dass durch Luftkraftinterferenz
zwischen zwei hintereinander liegenden FlOchen
Flattern auftreten kann. Wir konnte jedoch
keinen schadlichen Einfluss des BugflUgels auf
den HauptflUgel in Hinsicht auf die Flatter-
eigenschaften feststellen. Um zu prilfen, ob
ein solcher Einfluss auftreten kOnnte, falls
eine Resonanz zwischen Bug- und HauptflUgel
vorlag, lieseen wir in der Rechnung die Rigen-
frequenzen der Schwingungsformen "vorwiegend
Bumpfgrundbiegung", in der sich such der Bug-

Wir berechneten daraufhin die Querruder-
effektivitdt. Und da mussten wir fest-




stellen, dass diese zu klein war. Das stimmt
mit der frillier von R. L. Bisplinghoff,
H. Ashley und R. L. Halfman2u gemachten Fest-
stellung Uberein, dass bei stark gepfeilten
FlUgeln die Rudereffektivität dimensionierend
fUr die FlUgelsteifigkeit ist.

Diese Erkenntnis fUhrte dazu, dass wir den
von der Festigkeitsabteilung aus ihrem .Gesicht-
punkte dimensionierten FlUgel

versteifen mussten, bis die Quer-
rudereffektivitat ausreichte. Um hierbei die
Versteifungen optimal anzubringen, berechneten
wir fUr einen Querruderfall die Luftlasten.
Die infolge dieser Belastung in der Beplankung
gespeicherte elastische Energie wurde wieder
von Herrn Professor Argyris berechnet. Im Ideal-
fall Witte Idiese Energie je Volumeneinheit in
der ganzen Beplankung gleich sein sollen. Durch
Anderung der Beplankungsstarken, soweit es die
Festigkeit zuliess, versuchte man diesem Ideal
so nahe wie mdglich zu kommen. Auf diese Weise
konnte eine nahezu gewichtsoptimsle Versteifung
vorgenommen werden. Diese Verateifung fUhrte
natdrlich eine erneute Flatterrechnung mit sich,
die jedoch auch fdr die neue Konfiguration im
interessierenden Bereich keine kritische
Geschwindigkeit ergab.

Einfluss der automatischen Steuerung

Besonders interessant vom Flattergesichts-
punkt war die Untersuchung des Einflusses der
automatischen Steuerung. Diese wird zunächst
so berechnet, dass sie dem nicht elastisch
schwingenden Flugseug die nUtigen Steuerungs-
sigenschatten and die notige Stabilitat gibt.
Werden keine weiteren Vorsichtmassnabmen
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getroffen, so wird die automatische Steuerung
im allgemeinen eine oder mehrere elastische
Schwingungsformen des Flugzeuges zu
Schwingungen anregen. Damit das nicht geschieht,
Ossen geeignete elektrische Filter in die
OberfUhrung von den Sensoren, d.h. Kreiseln
und Accelerometern, der automatischen
Steuerung zur hydraulischen Steuerung eingebaut
werden.

Eine Vorschrift fUr die maximal zulässige
Verstarkung dieser Filter berechneten wir auf
folgende Weise:

Der Frequenzgang der von den Steuerungs-
spezialisten entworfenen automatischen
Steuerung wurde in unsere Formeln eingesetzt,
die den Zusammanhang rwischen Massen-, elas-
tischen- und Luftkräften, sowie den Einfluss
der automatischen Steuerung enthalten. Dann
wurde ein Nyquistdiagramm berechnet, wobei der
Schnitt vor der elektrischen Signalgebung fUr
des elektrisch gesteuerte, hydraulische Ruder-
ventil gelegt wurde. Wir nehmen dann sicher-
heitshalber keine RUcksicht auf eine eventuell
Onstige Phasenverschiebung. Ferner forderten
wir einen Sicherheitsfaktor 2 bezUglich der
Verstarkung der Sensorensignale und schliess-
lich ein Sicherheitemarginal von + 15% bezUg-
lich der kritischen Frequenzen. Damit kamen
wir zu der Filterforderung, wie sie fUr den
symmetriSchen Teil der automatischen Steuerung
in Bild 18 gezeigt wird.

Bis zur Frequenz 4,3 Hz ist die Verstärkung
gleich 1, d.h. es werden von der Flatterseite
keine einschrankenden Forderungen an die Ver.-
starkung gestellt. In der Umgebung der Frequenz
9 Hz wird jedoch eine Filterverstarkung von
0,06 gefordert, d.h. das Signal muss hier auf
das 0,06-fache reduziert werden, um mit Sicher-
heit eine Anfachung der FlUgelgrundbiege-
schwingung des Flugzeuges durch die automatische
Steuerung auszuschalten. Zur Vermeidung der An-
fachung der höheren Eigenschwingungsformen
genUgt es, die Forderung zu stellen, dass die
Verstärkung den Wert 0,16 nicht Uberschreitet.

Diese Filterberechnungen sind fUr elle in
Frage kommenden Machzahlen durchgefUhrt worden.
Dabei ist interessant, dass nicht etwa aus den
Rechnungen fUr hohe Machzahlen die grossten
Forderungen an die Filter resultieren, sondern
dass im allgemeinen der Langsamflug in grossen
Höhen massgeblich ist. Das hat seinen Grund
darin, dass die Signalverstarkung von den
Sensoren bei höheren Machzahlen automatisch
reduziert wird, da dio Steuerbewegungen hier
aus GrUnden der stationaren Aerodynamik kleiner
sein mUssen. In einigen durchgerechneten Fallen
zeigte sich, dass die Erregungsgefahr der
elastischen Formen des Flugzeuges am stärksten
am Boden war.

Hier wurden die tragenden Flächen durch die
nicht ausgeglichenen Massenkrafte der Ruder
erregt. Leider war dies jedoch nicht immer der
Fall, Bonet könnte man sich in Zukunft solche
Untersuchungen Behr erleichtern, indem man den
Einfluss der Luftkrafte nicht berUcksichtigte.

Die Filterforderungen mach Bild 18 sind
fUr die tiefste Frequenz am schwersten zu er-
fUllen. Ein solches Filter ruft namlich leicht
eine unerwUnschte Phasendrehung in dem Bereich
niedriger Frequenzen hervor, der fUr die
Steuerungseigenschaften massgebend ist.

Wir haben daher vorgesehen, die angegebene


Filterforderung fUr die tiefste Eigenfrequenz
später abzuschwächen. Die Aussichten dazu sind
gut, da die Flatterrechnung ergibt, dans die
automatische Steuerung die Eigensohwingung mit
der tiefsten Frequenz zusätzlich dampft, was ja
nicht erforderlich ist. Zur genauen Bestimmung
der hochstzulassigen Filterverstarkung soll ein
Nyquistdiagramm im Fluge aufgenommen werden.
Dabei werden die dusseren FlUgelruder bei auf-
geschnittenem Regelkreis elektrisch periodisch
erregt, und die zugehörige Antwort der Sensoren
in der automatischen Steuerung wird gemessen.
Wir ziehen diese endgUltige Bestimmung der
zulassigen Verstarkung einer Berechnung vor, da
in diese Berechnung theoretische instationare
Ruderluftkraftbeiwerte eingehen, deren Genauig-
keit vermutlich nicht gross genug ist. Bei
diesen Versuchen soll des Flugzeug mit der
grossten Zuladung fliegen, da des den ungUn-
stigsten Fall darstellt.

Angesichts der Tatsache, dass in der Nähe
von 9 Hz des Sensorensignal auf des 0,06-fache
reduziert werden muss, kann man sich die Frage
stellen, ob die Sensoren den richtigen Platz
im Flugzeug bekommen haben, mit anderen Worten,
ob die Flatterentwurfsrechnung in dieser Rich-
tung die richtige Voraussage geliefert hat.
Dazu ist zu bemerken, dass bei 9.Hz die Haupt-
deformation des Flugzeuges die HauptflUgel-
biegung ist. Da der Rumpf sich bei dieser
Frequenz nur wenig krUmmt, wUrde ein Ver-
schieben der wesentlichen Sensoren, namlich
der Kreisel,langs des Rumpfes kaum einen Ein-
flues auf die Filterforderung bei 9 Hz haben.

2.5 Der "Flatternachweis"


Nach Fertigstellung des ersten Prototypes
begannen wir mit dem sogenannten Flatternach-
weis, bestehend aus dem Standschwingungeversuch,
anschliessenden erneuten Flatterrechnungen und
dem Flugschwingungsversuch.

Standschwingungsversuch

Im Standschwingungsversuch werden die
Messungen zur Bestimmung der Eigenfrequenzen
und Eigenschwingungsformen sowie der zuge-
hörigen generalisierten Massen und Dampfungen
bei uns in ähnlicher Weise durchgefUhrt, wie es
der Pionier auf diesem Gebiete G. de Vries21,
ONERA, beschrieben hat. Es steht uns eine
transportable AusrUstung mit 10 Verstärkern fUr
zugehorige 10 elektrodynamische Erreger zur Ver-
fUgung. Die Schwingungsgeschwindigkeiten werden
mit Gebern gemessen, die nach dem seiemischen
Prinzip arbeiten. Sie sind teils fest
stationiert, teils werden sie mit der hand an
die verschiedenen Messtellen gehalten. Mittels
eines Phasenvoltmeters werden die Ausschlage
nach Grosse und Phase relativ zur Erregung
gemessen. Die Messresultate werden automatisch
auf einer Schreibmaschine und einem Loch-
streifen registriert. Mittels des letzteren
kannen wir die Messergebnisse unmittelbar in
die elektronische Rechenanlage einfUhren, wo sie
zur Approximation der Schwingungsformen durch
Polynome fUr die Luftkraftberechnung benutzt
werden.



In Bild 19 sind einige charakteristische
Eigenfrequenzender SAAB 37 angegebenund die
zugehOrigenEigenschwingungsformennach der in
ihr vorwiegendenthaltenenDeformationsform
bezeichnet.Zwischen9 und 95 Hz wurden
29 Eigenfrequenzenund die zugehörigen
Schwinguagsformengemessen.Zufdllighattenwir
Gelegenheit,einigeEigenfrequenzenfUr ver-
schiedeneVersuohsflugzeugeder SAAB 37 zu ver-
gleichen.Die aus Bild 19 ersichtlicheVaria,
tion muss ale recht gering bezeichnetwerden,
was auf eine gute Gleichmdssigkeitin der
Fertigunghindeutet.Schliesslichaind in
Bild 19 auch noch zum Vergleichdie ersten
3 Eigenfrequenzender SAAB 35 aufgefUhrt.Aus
den eingangsvon mir dargelegtenGrUndenhat
die SAAB 35 trotznur wenig geringererSpann-
weiteein wesentlichhöheresFrequenzniveauale
die SAAB 37 Viggeu.

EndgUltigeFlatterrechnungen

Die Flatterrechnungenim Anschlussan den
Standschwingunsversuchwurden direktmit den
leichtunsymmetrischenFormen durchgefUhrt,die
im Versuchgemessenwurden.Trotz ausgeprdgter
Frequenznachbarschaftenergabensichkeinerlei
rechnerischeSchwierigkeiten.Auch ergab sich
trotzdes relativniedrigenFrequenzniveaus
stetseine ausreichendeFlatterdbmpfung.Somit
ergabendiese Rechnungen,dass die Viggen
theoretischinnerhalbder ganzenFlugenveloppe
mit Sicherheitamarginalfrei von Flatternwar.

Flugschwingungsversuche
Darin ist

Resultat

Nach DurchfUhrungdieserVersuchekonnten
wir ein unbeechrdnktesFliegender SAAB 37
ohne dussereZuladungim ganzenBereichder
geplantenFlugenveloppezulassen,und zwar
mit und ohne automatischeSteuerung.

Die ZulassungfUr die UbrigenBeladungs-
zustdndehoffenwir in KUrze ebenfallsaus-
sprechenzu kiinnen.

3. BERECHNUNGDER BOENBEANSPRUCHUNG

Zur Berechnungder Bbenbeanspruchungeines
Flugzeugesbrauchendie Krafte in den Flatter-
gleichungennur durchdie von den Bben
herrUhrendenerganztzu werden.Dadurchhat
man etatt eines homogenenGleichungssystemes
ein inhomogenesGleichungssytemfür eine
Reihevon Frequenzenzu logen.Nach einem in
dieserWeise von V. Stark2)aufgestellten
Programmwurden fUr eine Reihe von Stellenin
der Viggen die FrequenzspektrenfUr die Be-
schleunigungenund Biegemomenteberechnet.Als
Beispielsei hier das ErgebnisfUr die Be-
schleunigunga des Pilotensitzeswiedergegeben.
Dabei ist der Einfluasder automatischen
Steuerungnicht berUcksichtigt.Der Rechnung
ist das Boenspektrummach E.W. Iicp7lann24
zugrundegelegt,und mar in folgenderForm:

ff.2 L 1 + 3 (taL/u) 2

liw w oaL/02.12

Vier Wochen nach DurchfUhrungdes Stand-
schwingungsversucheskonntenwir auf Grund
dieserBerechnungendie erstenFlugschwingungs-
versuchezulassen.Zurzeitder Vorbereitung
diesesVortragessind die Flugschwingungs-
versuchevorerstnur fUr das Flugzeugohne
dussereBewaffnungabgeschlossen.

Bei diesenFlugschwingungsversuchenhaben
wir Impulsraketenzur Erregungdes Flugzeuges
benutzt.Die erhaltenenBeschleunigungenwurden
auf Magnetbandregistriertund spdterin Ub-
licherWeise mittelsSchmalbandfilter aus-
gewertet.Bei den Versuchenhabenwir uns in
drei verschiedenenHöhenvorsichtigan das
transsonischeGebietherangetastet.Die Mes-
sungenin diesemGebieterschienenuns wichtig,
da eineVoraussagefUr diesesGebietheutenoch
rechtunsicherist. Alle Versuchewurden sowohl
mit als such ohne eingeschalteteautomatische
Steuerunggemacht.Dabei wurde fUr die auto-
matischeSteuerungeine 150-200%hdhereVex,-
stdrkunggewdhlt,als praktiachinfragekommt.
Auf dieseWeise ist hier ein Sicherheits-
marginalvorhanden.Das Versuchsprogrammwurde
in 35 FlUgen durchgefUhrt,wovon 18 aus-
schliesslichfUr Flatterversucheverwandtwurden.
Dabeihaben wir auf Versuchemit Machzahlen
höherale Ma = 1,4 verzichtet,da wir mns be-
zUglichdieserMachzahlenauf Grundunserer
Voruntersuchungenrecht sicherfUhlten.

= Kreisfrequenz

= Fluggeschwindigkeit

L = Turbulenzkennwert

Cr!,= quadratischesMittel der vertixalen
Boengeschwindigkeit

2focidco= Crw

0

Bild 20 ist fUr Bodenndhe(L = 300 m) bei
Ma = 0,9 und Crw= 1 m/sek berechnet.a ist
die Beschleunigungdes Pilotensitzes,
f = c4,)/21rdie zugehdrigeFrequenz.

Das erste MaximumrUhrtvon der kurz-
periodigenNickschwingungdes Flugzeugesbei
0,7 Hz her und das zweitebei 8,5 Hz von der
Grundbiegungdes FlUgels.In einer Flughohe
von 1 km hat man mit 2% Wahrscheinlichkeitden
Wert 07 = 2 m/sek einzusetzen.Ale ein Ver-wsuchspilotin einem SchUttelsitzmit einer
ErregunggeschUtteltwurde, die angendhertdas
Beschleunigungsspektrumnach Bild 21 mit

0' = 2 a/sek hatte,empfander die Schwing-
ungen ale ertrdglich.Die Erregungmnim
SchUttelstuhlund im Flugzeugwurden spdtervon
Pilotenals gleichartigbezeichnet.
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4. ELASTOMECHANISCHEUNTERSUCHUNGEN

Da die Flatterabteilungin der glUck-
lichenLage ist, die Massen-und die elas-
tischenEigenschaftendes Flugzeugeszu kennen,
und gewohntist, zeitabhdngigeGrössenzu
berechnen,ist sie auch die geeigneteInstanz,
Belastungsvoreingezu berechnen,in denendie
Deformationsbeschleunigungeine wichtigeRolle
spielt.Wir berechnendaherdiese sogenannten
dynamischenLasten beim Schiessen,Abwerfen
von Bomben,Herausschiessendes Kabinen-
dachesvor einer eventuellnotigenAnwendung
des Katapultstuh1esdurchden Pilotenund
schliesslichdie Beanspruchungenbeim Lande-
vorgang.Nur auf diesenletztenFall möchte ich
hier eingehen.

Die Moglichkeitder SAAB 37, auf kurzen
Streckenzu landen,setztrelativharte
Landungenvoraus.DarummUssendie dabeivor-
kommendenLasten fUr das Fahrwerkund das Flug-
zeugmoglichstgenauvorhergesagtwerden.

Bei der Rechnung,derenResultateich
Ihnenin Bild 21 zeige,sind fUr das Haupt-
fahrwerk5 symmetrischeFreiheitsgradeund fUr
das Flugzeug15 symmetrischeFreiheitsgrade
berUcksichtigtworden.Die Theorieist dazu
von B. Nilsson25aufgestellt.Die Freiheits-
gradedes Fahrwerkessindnichtlinear.Das
Resultatwurde durch schrittweiseIntegration
gewonnen,wobei die Schrittlange0,001 sek ist.
Die hier gezeigtenKurvenzeigenden Normal-
kraftverlaufin Newtonals Funktionder Zeit
bei der Landungmit einer Sinkgeschwindigkeit
von 3 m/sek. Die Kreise sindgemesseneWerte.
Die gestrichelteKurve zeigtdie berechneten
Werte.Auf den erstenBlick scheintkeine gute
Ubereinstimmungvorhandenzu sein.Man muss sich
jedochUberlegen,daes die relativschnellen
Schwingungendie Eigenschwingungendes Boggles
auf Grund der Reifenelastizitatsind.Diese
werdendurch das Vor- und ZurUckschwingendes
Fahrwerkesangeregt,des dadurchzustandekommt,
dams die Rader abwechselndauf der Fahrbahn
gleitenund rollen.Die Ausschlagedieser
Vor- und ZurUckbewegungmindeine Funktiondes
Reibungskoeffizientender Bahn, also einer Behr
unsicherenGrosse.In der Rechnungwurde sicher-
heitshalberein Reibungskoeffizientangenommen,
der vermutlichhöchstensvorkommenkann,namlich
maximal0,8.

Bei dem Versuchwar dieserkleiner.Der
Maximalwertder NormalkraftT ist nahezurich-
tig,wahrenddie Schubkraftzu grossheraus-
gekommenist.

Vergleichtman nur die Maxima1werte,auf
die es bei der Dimensionierungnur ankommt,so
siehtman in Bild 22, dass die Rechnungrecht
zuverlassigeWerte fUr die Dimensionierung
des Fahrwerkesergebenhat. In diesemBilde
sind sowohldie Normalkraftals die Scherkraft
als Funktionder Sinkgeschwindigkeitaufgetragen.
Die ausgezogeneKurve stelltdie berechneten
Werte dar, wahrend die KreuzeMesswerteBind.

5. SCHLUSS

In der mir zur VerfUgungstehendenZeit
konnteich nur eine Stichprobevon den aus-
fUhrlichenUntersuchungenbringen,die bei der
Konstruktionder SAAB 37 auf aeroelastomechani-
schemGebiet durchgefUhrtwurden.


ich möchte hier die Gelegenheitbenutzenzu
betonen,dass alle dieseUntersuchungennur
dadurchmogliohwaren,dass mir in der Firma
SAAB ein ganz ausgezeichneterMitarbeiterstab
zur VerfUgungsteht.DiesenMitarbeiternfUhle
ich mich Behr zu Dank verpflichtet.Weiterhin
bin ich der Kgl. SchwedischenFlugverwa1tung
und der Firma SAABfUr die Erlaubnisdankbar,
dass ich Uber unsereUntersuchungenhier vor-
tragendurfte.

Ich ging davonaus, dass LudwigPrandtl
entscheidendenImpulsezu den Untersuchungen
gegebenhat, Uber die ich Ihnenadhanddes
FlugzeugesSAAB 37 "Viggen"berichtete.

Es erscheintmir als ein glUckliches
Zusammentreffen,dass diese Impulsenoch heute
auch hier in MUnchenwirksamsind,wo
LUdwigPrandtl1899mit Einreichenseiner
Dissertation26seinewissenschaftlicheLaufbahn
begann.Auch hier in MUnchenwird namlichan
der Weiterentwicklungder Methodenzur Berech-
nung instationarerLuftkraftbeiwertegear-
beitet,wie ich im LaufemeinesVortrageser-
wahnte.Dabeiwerdenmit Erfolg etwa die
gleichen AnsatzefUr die Druckverteilunglangs
der FlUgelsehneangewandt,wie sie Ackermann
und Birnbaumseinerzeitunter der Ieitungvon
LudwigPrandtleinfUhrten.
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Bild 1. ZeitlicheFolge der Flatterunter-
suchungen.

Bild 2. SAAB 37 "Viggen".

'Aid 3. Gegentiberstellungvon SAAB 35 "Draken"
und SAAB 37 "Viggen".

Bild 4. Flattermodelldes HauptflUgelsder Vie-
gen vor Aufbringender Beplankung.

Bild 5. Flattermodelldes HauptflUgelsder
Viggen.

Bild 6. rindestensgeforderteund wirkliche
Ruder- und Klappeneigenfrequenzender
ViEgen.

Bild 7. BerechneterelativeFlatterdampfungr
des Freiheitsgrades"vorwiegendBug-
klappenrotation"für verschiedene
FlughöhenH bei einerKlappeneigen-
frequenzvon 34.6 Hz.

Bild 8. Aufhangungsprinzipfür das elastische
Halbmodellfür symmetrischeSchwin-
gungsformen.

Bild 9. Flatterhalbmodellder Viggen,an
einerVersuchswandauaserhalbdes
Windkanalseingespannt.

Bild 10. Vergleichvon Eigenfrequenzendes elas-
tischenHalbmodellesmit denen der
GrossausfUhrung.

Bild 11. Aufhangungsprinzipfür das elastische
Seitenleitwerksmodellfür antisym-
metrischeSchwingungsformen.

Bild 12. Experimentell bestimmte Flatterddmp-
fung eines massiven Blechmodelles Im
Windkanal (R. Frankmark,Flygmotor).

Bild 13. Tragende WirbellinienstUcke und Auf-
punkte Air die instationdre Luft-
kraftberechnung der Viggen (V. Stark).

Bild 14. Auftrieb LI (y) je Einheit der Spann-
weite des Hauptflugels der Viggen
beim Anstellwinkel 1 radian und
Ma = 0,9. q = Staudruck, s = Halb-
spannweite, P = Flugelfldche.

Bild 15. Komplexe Auftriebsamplitude L des
HauptflUgele der Viggen auf Grund
einer Nickschwingung des Bugflugels
um seinen vordersten Punkt mit der
Amplitude 1 radian. Der HauptflUgel
ist in dieselbe horizontale Ebene ge-
hoben, in der der BugflUgel liegt,
und schwingt nicht.

Ma = 0,9,do.=reduzierte Frequenz,
bezogen auf die Halbspannweite,
F = FlUgelfldche.

Bild 16. Knotenlinieauf dem Hauptflugelder
Viggenbei der Eigenschwingungsform
"vorwiegendsymmetrischeFlugelgrund-
torsion".Eigenfrequenz. 21,1 Hz.

Bild 17. RelativeFlatterdampfungrfUr den
Freiheitsgrad"vorwiegendsymmetrische
FlUgelgrundtorsion".

H = Flughöhe,Ma . Machzahl.

Bild 18. HochstzulassigeVerstarkungdes
elektrischenFilters,das in Hin-
blickauf Schwingungssicherheit
zwischendie symmetrischenSensoren
der automatischenSteuerungund die
dusserenFlUgelrudergeschaltetwird.

Bild 19. Einige der im Standschwingungsversuch
gemessenenEigenfrequenzenvon Ver-
suchsflugzeugender SAAB 37 "Viggen"
und entsprechendeder SAAB 35 "Draken".

Bild 20. Effektspektrum(m/s2)2/HzAir die Be-
schleunigunga des Pilotensitzesbeim
Flug in Bodennähebei Ma . 0,9 und der
"mittleren"vertikalenBdengeschwindig-
keit 0 . 1 m/sek.

Bild 21. NormalkraftF und QuerkraftT im
Hauptfahrwerkbei der Landungale
Funktionder Zeit t. Sinkgeschwindig-
keit = 3,0 m/s.

Bild 22. Maximalebzw.minimaleWerte fill.die
NormalkraftF und QuerkraftTmaxmax

min
im Hauptfahrgestellals Funktionder
Sinkgeschwindigkeitvs.
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Windkanalversuche Flatterrechnungen

Entwurfsrechnungen

Zeichnungsunterlagen

Theoretisch flatterfreies Flugzeug


Standschwingungsversuch


Flatterrechnungen

Flugschwingungsversuche

Praktisch flatterfreies Flugzeug

SAAB 35 "Draken" SAAB 37 "Viggen"

Bild 3 Gegenitherstellung von SAAB 35 "Draken" und
SAAB 37 "Viggen"

Bild 1Zeitliche Folge der Flatteruntersuchungen

Bild 4 Flattermodell des Hauptflagels der Viggen
vor Aufbringen der Beplankung

Bild 2SAAB 37 "Viggen"

Bild 5 Flattermodell dee HauptflUgele der Viggen
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Fläche Eigenfrequenz (Hz)

Mindestforderung wirklich

Inneres FlUgelruder

Ausseres Fliigel ruder

Bugfliigelklappe

Seitenruder

34,5

39,5

36,5

25,6

54

70

45

31

Bild 6 Mindestens geforderte und wirkliche Rude'-
und Klappeneigenfrequenzen der Viggen

rAnnahme: Klappeneigen frequenz = 34,6 Hz




berechnet gernessen

Kritische Machzahl




NI'.H = 0 0,87 0,88

Kritische Frequenz (-1z) 29,2 30,4

Kritischer Freiheitsgrad: '"Vorwiegend




EWgklappenrotation"

Bild 7 Berechnete relative Flatterdempfung 3, des
Freiheitsgrades "vorwiegend Bugklappenro-
tation" fur verschiedene Flughbhen H bei
einer Klappeneigenfrequenz von 34,6 Hz

rel. Ddmpfung

0,1 -

0,05-

Mach-
zahl

•
•46..
I •• •• ••••
11 '0 1,5

0

Symmetrische

Schwingungsform

Vorwiegend:

Modelleigenf requenz" _
Flugzeugeigenfrequenz

HauptflUgelgrundbiegung 1,02

Rumpfgrundbiegung 1,13

Motorschlagschwingung 0,93

Hauptfliigeltorsion 1,04

Bugfliigelgrundbiegung 0,99

HauptflUgeloberbiegung 0,96

•) umgerechnet auf Grossausführung

Bild 9 Flatterhalbmodell der Viggen, an einer Ver-
suchswand auBerhalb des Windkanals eingespannt

Bild 10 Vergleich von Eigenfrequenzen des elastischen
Halbmodells mit denen der GroBausfUhrung

Bild 11
Bild 8 Aufhiingungsprinzip fUr &Ls elastische Halb-




modell für symmetrische Schwingungsformen

Aufhängungsprinzip fUr das elastische
Seitenleitwerksmodell fUr anti-
symmetrische Schwingungsformen
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q • F V. Stark
B. Laschka

Realteil

••  • ImaginIrteil

aimpfung

vorwiegend Biegung

ov emileeeogormeesimmeam

i/rvor wiegend Torsion

Bild 12 Experimentell bestimmte Flatterdiimpfung
eines massiven Blechmodells im Wind-
kanal (R. Frankmark, Flygmotor)

-0,5

-1,0

Bild 15 Komplexe Auftriebsamplitude L des
HauptflUgels der Viggen auf Grund ei-
ner Nickschwingung des Bugfliigels um
seinen vordersten Punkt mit der Ampli-
tude 1 radian. Der Hauptflugel ist in
dieselbe horizontale Ebene gehoben, in
der der Bugfliigel liegt, und schwingt
nicht.

X

Bild 13 Tragende WirbellinienstUcke und Auf-
punkte ftir die instationtire Luftkraft-
berechnung der Viggen (V. Stark)

6

s L'

q F

4

2

0,2 0,4 0,6 0 8 1,0
y/s

Bild 14 Auftrieb L' (y) je Einheit der Spann-
weite des HauptflUgels der Viggen beim
Anstellwinkel 1 radian und Ma 0,9.
q Staudruck, s Halbspannweite,
F Fiiigelfläche

Ma = 0,9,cv = reduzierte Frequenz,
bezogen auf die Halbspannweite,
F FlUgelfläche

Flatterhalbmodell
Versuch

GrossausfUhrung

	 Rechnung

Bild 16 Knotenlinie auf dem Hauptfliigel der
Viggen bei der Eigenschwingungsform
"vorwiegend symmetrische FlUgelgrund-
torsion". Eigenfrequenz = 21,1 Hz

0,06

0,04-

0,02-

rel. Dampfung

a.*

= 0 km

H11 km




••
H = FlughOhe




oo
0 51 01,5 2,0




Machzahl

Bild 17Relative Flatterdiimpfung y für den

Freiheitsgrad "vorwiegend symmetrische
Flugelgrundtorsion"

H Flughöhe, Ma Machzahl
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"Flatterfilter" in der automatischen Steuerung

Bild 18 Hochstzuldesige Verstarkung des elek-
trischen Filters, des in Hinblick auf
Schwingungssicherheit zwischen die
symmetrischen Sensoren der automatischen
Steuerung und die auBeren Fldgelruder
geschaltet wird.

Symmetrische Elgen-

schwingungsform

Elgenfrequenz (Hz)


Flugzeug

vorytegend: 37-1 37-2 37-4 —95-3

HauptflUgelgrundblegung 9,10
'

9,01 8,85 15,4

Rumpfgrundblegung 12,04 11,79




18,0

HauptflOgeltorslon 22,92 21,12




49,6

BugflUgelgrundbiegung 24,03 25,18
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Bild 19 Einige der im Standschwingungsversuch
gemessenen Eigenfrequenzen von Versuchs-
flugzeugen der SAAB 37 "Viggen" und
entsprechende der SAAB 35 "Draken"
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Bild 21 Normalkraft F und Querkraft T im
Hauptfahrwerk bei der Landung als
Funktion der Zeit t. Sinkgeschwindig-
keit = 3,0 m/sek
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Bild 20 Effektepektrum (m/s2)2/Hz für die
Beschleunigung a des Pilotensitzes
beim Flug in Bodennahe bei Ma 0,9

und der "mittleren" vertikalen Hen-
geschwindigkeit dw . 1 m/sek


Bild 22 Maximale bzw. minimale Werte für die
Normalkraft F und Querkraft T
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