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Ubersicht

Wegen der entscheidenden Impulse, die
Iudwig Prandtl zur Berechnung instationirer
Luftkraftbeiwerte gegeben hat, wird in dieser
Vorlesung zu seinem Gedéchtnis auszugsweise
berichtet, welche theoretischen und experi-
mentellen aeroelastischen und elastomecha-
nischen Untersuchungen an dem Flugzeug SAAB 37
"Yiggen" durchgefiihrt worden sind. - Mass-
gebend fiir die Steifigkeit des Hauptfliigels
war die Fliigelrudereffektivitédt. Die Anschluss-
steifigkeiten der nicht massenausgeglichenen
Ruder und Klappen ergaben sich aus der-
Forderung nach Sicherheit gegen Flattern, und
zwar vorwiegend auf Grund von Windkanalver-
suchen. Die Luftkraftinterferenz zwischen Bug-
und Hauptfliigel hatte keinen nennenswerten
Einfluss auf die gute Sicherheit der Konstruk-
tion gegen Flattern. - Beispiele fiir Bfen-
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 aerocelastic and elastomechanic
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 Schiiler W. Birmbaum dazu an,
die Strdmung um den schlagenden Tragfliigel zu
untersuchen, Als Hilfsmittel konnte er ihm
die Theorie der tragenden Wirbelfléche
empfehlen, die spidter nach Prandtl’ benannt
wurde., Prandtls frilherer Mitarbeiter Ackermann
hatte diese bereits mit Erfolg auf die
stationdre ebene Profilstrtmung angewandt.

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

In der unter Ludwig Prandtls Anleitung 1922
herausgekommenen Dissertation Gittingen
von W, Birnbaum“ finden wir die erste Berech-
nung instationdrer Luftkrdfte filir zweidimen-
sionale inkompressible Strimung.

Diese Luftkrédfte wurden auch gleich in
einer Flatterrechnung benutzt. Dabei fiihrte
Birnbaum fiir die Luftkrifte die komplexe
Schreibweise ein, die noch heute iiblich ist.
Schliesslich priifte er die Ergebnisse durch
einen Flatterversuch im Windkanal nach.

Wegen der seitdem wachsenden Bedeutung des
Flatterns fiir den Flugzeugbau haben spéter
Forscher vieler Linder (die es mir unméglich
ist, hier auizuzlhlan) darin gawetjeitert, die
Theorie instationirer Luftkrifte >’/ zu erweitern
Thnen gab Ludwig Prandtl%12 im Jahre 1936
ein weiteres wichtiges Hilfsmittel in die Hamd,
nédmlich das nach ihm benannte Beschleunigungs-
potential.

Heute konnen bei der Berechnung insta-
tiondrer Luftkraftbeiwerte dreidimensionale
Stromung, Kompressibiltéit und Interferenz
verschiedener tragender Fliéchen beriicksichtigt
werden. Die Praxis hat hier allerdings immer
noch unerfiillte Wiinsche. Z. B. fehlt noch eine
zuverléssige Theorie fiir die Ruderluftkrifte
gowie fiir das transsonische Gebiet. Auch
miissen vor allem schnellere und damit billigere
Verfahren zur Berechnung der instationdren
Luftkraftbeiwerte entwickelt werden. Die Theorie
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ist jedoch soweit fortgeschritten, dass heut-
zutage in jedem grisseren Flugzeugwerk bei
einem Neuentwurf Rechnungen durchgefilhrt wer-
den, deren Ziel es ist, das Auftreten von Flat-
tern zu verhindern.

Wegen der entscheidenden Impulse, die
solehe Untersuchungen durch Ludwig Prandtl
bekommen haben, méchte ich in dieser Vorlesung
zu seinem Gedéchtnis dariiber berichten, welche
Untersuchungen die Flatterabteilung eines Flug-
zeugwerkes an einem modernen Kampfflugzeug
durchfiihrt. Dabei werde ich mich auf die Re=-
schreibung der Untersuchungen konzentrieren,
die an der SAAB 37, Viggen, durchgefiihrt sind.

Ich habe sie als aeroelastomechanische
Untersuchungen angekiindigt, da in SAABs
Flatterabteilung nicht nur aerocelastische
Aufgaben, wie Untersuchung von Flattern, Bien-
beanspruchung uné (in,geringerem Masse auch)
Rudereffektivitidt, ) gelést werden, sondern
aus naheliegenden Griinden ebenfalls elasto-
mechanische. Darunter sei die iiber die Flatter-
rechnungen hinausgehende Berechnung der Ant-
wort des Flugzeuges auf relativ schnell zeit-
lich sich &ndernde Belastungen verstanden, wie
sie z.B. beim Landen und Schiessen auftreten.

2. FLATTERUNTERSUCHUNGEN

2.1 Zeitliche Einteilung

Die zeitliche Einteilung unserer Flatter-
untersuchungen geht aus Bild 1 hervor. Die
Entwurfsrechnungen mit vereinfachten Theorien
oder Kriterien haben das Ziel, eine solche
Gestaltung des neuen *rojektes zu verhindern,
dass spédter aus Flattergesichtspunkten zu
starke Forderungen an die Konstruktion gestellt
werden miissen.

Sobald die ersten Zeichnungsunterlagen vor-
handen sind, werden teils Windkanalmodelle,
teils mathematische Modelle konstruiert, mit
denen Flatterversuche im Windkanal beszw.
Flatterrechnungen durchgefiihrt werden konnen.
Windkanalversuche braucht man wegen der unvoll-
kommenen Kenntnis der instationdren Luftkrédfte.
Rechnungen geben mit geringeren Kosten Hin-
weise auf den Einfluss von Parameterdnderungen.
Die Untersuchungen mit diesen Modellen liefern,
nachdem alle Verbesserungsvorschlidge beriick-
sichtigt sind, das theoretisch flatterfreie
Flugzeug. Nach Fertigstellung des ersten
Prototypes werden im Standschwingungsversuch
die wahren elastischen und Masseneigenschaften
festgestellt und diese als Unterlage zu einer
erneuten Flatterberechnung benutzt. Nach
Abschluss dieser Rechnung kann das Flugzeug
zu der Durchfilhrung von Flugschwingungsver—
suchen zugelassen werden. Diese Versuche miissen
dann die Bestdtigung erbringen, dass das Flug-
zeug wirklich flatterfrei ist.

)
Behandlung der Rudereffektivitdt ist in
erster Linie Aufgabe der aerodynamischen
Abteilung.

2.2 Entwurfsrechnungen

Bild 2 zeigt Thnen das untersuchte Flug-
zeug SAAB 37 mit seinen charakteristischen Bug-
fliigeln, die relativ nahe an den Hauptfliigeln
liegen, jedoch in einer htheren Ebene als die
Hauptfliigel angeordnet sind.

Als uns dieser Entwurf zuerst vorgelegt
wurde, iliberlegten wir uns, inwieweit wir unsere
Erfahrungen auf dem Flattergebiete von der
SAAB 35 Draken verwenden konnten. In Bild 3
sehen Sie diese beiden Flugzeuge einander
gegeniilbergestellt. Man konnte sofort sagen, dass
die 37 weicher sein wiirde als die 35, was vom
Flattergesichtspunkte aus ungiinstiger sein wiirde,

Der Rumpf der 37 wlirde vermutlich weicher
werden, da er auf der Unterseite grosse Aus-
schnitte bekommen sollte, um die Apparate be-
sonders leicht zugédnglich zu machen.

Auch der Fliigel der 37 musste aus folgenden
Griinden weicher werden als der der 35: Die
relative Fliigeldicke war kleiner als die der 35.
Dazu kam noch wesentlich, dass die absolute
Lénge der Sehne des Hauptfliigels der 37 an
seiner Wurzel geringer war als die Sehne des
Innenfliigels der 35. Damit wurde die absolute
Dicke des Hauptfliigels der 37 kleiner als die
des Flilgels der 35.

Schliesslich hat der Hauptfliigel der 37 aus
Sriinden leichter Montierbarkeit nur einen Biege-
und Querkraftanschluss sowie 3 weitere Anschliis-
se, die nur Quer- und Lingskridfte lbertragen.
Der Fliigel der 35 ist dagegen an seiner Wurzel-
sehne v&llig mit dem Rumpf verschraubt.

Vom Flattergesichtspunkte aus war weiterhin
fiir die 37 weniger gilinstig, dass sdmtliche Ruder
nicht massenausgeglichen waren, wHhrend bei der
35 das #dussere Querruder und das Seitenruder
noch véllig massenausgeglichen waren.

Da wir besonders schnell wissen mussten, wie
sich der fir uns neunartige Bugfliigel auf die
Flattereigenschaften auswirken wiirde, schickten
wir unseren ausfiihrlichen Flatteruntersuchungen
eine Flatterrechnung voraus, in der wir die
Geometrie des Flugzeuges stark vereinfachten
und die Luftkrifte nach der inkompressiblen
Streifenmethode berechneten.

Diese einfachen Berechnungen filhrten zu
folgenden Schlusssétzen:

1+ Die Rumpfsteifigkeit hat einen wesentlichen
Einfluss auf das Flattern. Besonders ist
darauf zu achten, dass die Rumpfoberbiege-
eigenfrequenz nicht zu niedrig wird.

2. Zusatzmassen im hinteren Teil des Flug-
zeuges, wie sie spdter in Form von Treib-
stoff und Bewaffnung zu erwarten sind, wirken
sich giinstig auf das Flatterverhalten aus.

3. Die automatische Steuerung hat einen wesent-
lichen Einfluss auf das Flatterverhalten des
Flugzeuges:

Die Kreisel, die die Nickschwingung des
Flugzeuges abfilhlen, sollten zwischen dem
Schwingungsbauch der Rumpfgrundbiegung und
dem vorderen Schwingungsbauch der Rumpfober-
biegung angebracht werden.

4. Da die Ruder und Klappen nicht massenaus-
geglichen sind, ist ein spielfreier An-
schluss mit Eigenfrequenzen, die héher als
etwa 30 Hz sind, erforderlich, um Ruder-
flattern zu verhindern.



Diese Forderungen schienen durchaus erfiill-
bar zu sein. Mir die erwdhnten Kreisel fand
sich ohne Schwierigkeit ein passender Platz im
vorderen Apparateraum. Den steifen Ruderan-
schluss glaubten wir unseren Konstrukteuren
zumuten zu konnen. Ein solcher steifer Ruder-
anschluss war ihnen nidmlich bei dem
Fliigelinnenruder der SAAB 35 mit einer Streuung
von nur 5% in der Rudereigenfrequenz sehr gut
gelungen. Das hatten wir unter anderem bei
einer laufenden Kontrolle von 5 Flugzeugen bis
zu 600 Flugstunden festgestellt.

2.3 Flatterversuche im Windkanal

Der Windkanal

Unsere Flatterversuche werden in unserem
Auftrage im Windkanal der Svenska Flygmotor AB,
Trollhdttan, durchgefilhrt. Dieser Kanal ist vom
"Blow=-down"-Typ. Als Luftreservoir dient ein
in 80 m Tiefe aus dem Urgestein Granit aus-
sprengter Hohlraum, der 130 t Luft unter einem
Druck einer Wassersdule von 80 m Héhe fasst.

Die Messstrecke hat einen quadratischen
Querschnitt von 50 x 50 cm. Kontinuierliches
Fahren ist von Ma = 0,65 bis Ma = 1,2 mdglich.
Diskrete hthere Machzahlen kinnen bis zu Ma =
3,6 gefahren werden. Wesentlich fiir das Fol-
gende ist, dass der Kanal hohen Druckkammer-
druck, z.B.4 ata bei Ma = 1, aber keine Vor-
widrmung hat.

Khnlichkeitsgesetze

Zunichst einmal galt es, fiir diesen Kanal
geeignete Flattermodelle zu bauen. Wir haben
dabei angestrebt, in diesen Modellen mdglichst
weitgehend die Steifigkeit und die Masgse der )
wirklichen Struktur den Ahnlichkeitsgesetzen =
entsprechend im einzelnen nachzuahmen, Dabei
haben wir jedoch nicht versucht, auch den inne-
ren Aufbau geometrisch dhnlich wiederzugeben.

Das wire unndtig kostspielig gewesen.
Wir erfilillen folgende Ahnlichkeitsgesetze:

Versuch und Grossausfiihrung haben gleiche Mach-
zahl, gleiche reduzierte Eigenfrequenzen und
gleiches Verhdltnis von Strukturdichte zu Luft-
dichte. Fiir den von uns benutzten Kanal er-
geben diese Gesetze Bedingungen, die fiir die
Modellkonstruktion recht giinstig sind: Wegen
der grossen Luftdichte in der Messstrecke muss
man das Modell mit etwas grisserer Blechstédrke
konstruieren, als es einer geometrisch &hnlichen
Verkleinerung des Modelles entsprechen wiirde.
Wegen der nicht vorgewdrmten Druckkammer braucht
man nicht ganz so gewichtsoptimal zu konstruie-
ren, wie man es bei der Grossausfilhrung getan
hat.

Einen Nachteil der nicht vorwirmbaren Druck-
kammer mtichte ich jedoch erwidhnen: Mit einem
einzigen Modell kann men die genannten Ahnlich-
keitsbedingungen bei vorgegebener Flughitige nur
bei einer Machzahl erfiillen. Theoretisch miisste
man also sehr viele Modelle herstellen, um alle
wichtigen Flugzustiinde zu erfassen.

x) Eine ausfilhrljche Diskussion dieser Gesetze
findet man in®,

Wir haben uns mit je einem "transsonischen
Modell" und einem "supersonischen Modell"
begniigt. Fiir die Flugzustdnde, in denen die
Ehnlichkeitsgesetze nur approximativ erfiillt
werden konnten, betrachteten wir die Modell-
steifigkeit als massgebend und verzichteten
auf die Erfiilllung der Massenbedingung.

Das Reynoldsche Ahnlichkeitsgesetz wird
nicht erfiillt. Wir haben jedoch darauf geachtet,
dass die Reynoldszahl, bezogen auf die
Wurzelsehne des Hauptfliigels nie kleiner
als 3 + 10° war,

Modellkonstruktion

In Bild 4 sehen Sie einiges von der Kon-
struktion des Flattermodelles fiir den Haupt-
fliigel, der spdter als Halbmodell im Wind-
kanal untersucht wurde. Er wurde im Massstab
1:25 zur Grossausfilhrung gebaut und hat daher
eine Halbspannweite von 21.2 cm.

Sowohl die Wurzelsehne als auch die Hinter-
kante des Fliigels sind hier aus Fertigungs-
griinden mit Balsaholz verkleidet, das spédter
beseitigt wird. Die Beplankung fehlt noch.
Besonders hervortretend ist ein T-férmiges
Gebilde. Der senkrechte Teil des T's ist der
biegesteif an den Rumpf angeschlossene Haupt-
holm. Quer dazu steht die starke Rippe, die
vorne, deh. im Bilde links, die Befestigung des
Hauptfahrwerkes trdgt. Im Modell ist dieser
Teil aus Elektron hergestellt, widhrend er in
Wirklichkeit aus Aluminium ist. Auf diese Weise
bekommt man filir diesen Teil bei richtiger
Steifigkeit und Masse im Modell ein gridsseres
Volumen und damit eine grissere Klebefléche.
Aus dem gleichen Grunde wurden auch einige
kleinere Rippen und Holme aus Fichtenholz an-
stelle aus Dural 'hergestellt. In diesem Falle
konnte man nur die Biegesteifigkeit richtig
nachahmen, Wir konnten jedoch rechnerisch nach=-
weisen, dass der Fehler in der Schubsteifigkeit
bei den relativ geringen Bauhthen kaum
Einfluss auf die infrage kommenden Eigen-
schwingungsformen niedriger Ordnung hatte-

Die erforderlichen Zusatzmassen zur Simulierung
von Treibstoff und Apparaten sind in Form von
Goldquadern eingeklebt.

Im nichsten Arbeitsgang wird auf diesen
Fliigel die Aluminiumbeplankung geklebt. Die
Blechstdrke variiert von 0,1 bis 0,3 mm. Die
betreffenden Blechstérken werden durch ein
ltzverfahren hergestellt. Dabei macht es keine
Schwierigkeiten, ein Blech herzustellen, das in
verschiedenen Bereichen verschiedene Blech-
stdrken hat.

Den fertigen Modellfliigel sehen Sie in
Bild 5. Er ist hier ausserhalb des Windkanals
in einer Behelfsanordnung eingespannt. Links
unten sehen Sie eine Einritzung in der
Beplankung. Sie ist die Umrandung der Fahr-
werksklappe. Rechts sehen Sie auch die durch
Kreuzfedergelenke angeschlossenen Ruder, sowie
eine Nachahmung der Hydraulzylinder., Sie sind
nur beziiglich ihrer Federkonstanten nachgeahmt.
Die Verkleidung der Hydraulzylinder ist hier
abgenommen.,



Versuchsresultate

Versuche mit diesem Modell mit seiner
richtigen Einspannweichheit an einem steifen
Rumpf als Halbmodellversuch gaben uns wertvolle
Aussagen iliber die zu fordernde Anschluss-
steifigkeit der Fliigelruder.

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

Vergleich mit Berechnung

Bei dieser Gelegenheit m@chte ich auch
gleich ein Berechnungsresultat vorwegnehmen,
das mit diesen Versuchen zusammenhingt. In
Bild 7 sehen Sie die relative Flatterddmpfung
des Freiheitsgrades "vorwiegend Bugklappenrota-
tion" als Funktion der Machzahl, wobei der
Klappe eine Eigenfrequenz von 34,6 Hz gegeben
ist. Die Rechnung ist fiir verschiedene Flug-
hthen H durchgefiihrt. 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 gem Uberschallzweig
kenntlich zu machen. Uber die Ddmpfung im
transsonischen Bereich soll dadurch nichts
ausgesagt werden. Die errechneten Ddmpfungen
haben iiberhaupt nur in der Nihe der Abszisse
eine physikalische Bedeutung, da die benutzten
Luftkraftbeiwerte nur fiir harmonische Bewe-
gungen berechnet sind.

Nur in der HBhe 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% hoher. Die
berechnete kritische Frequenz ist 29,2 Hz und
die gemessene 30,4 Hz,.

Diese Rechnung war eine Kontrolle der von
uns angewandten dreidimensionalen Luftkriéfte,
auf gie ich spdter noch zurlickkommen werde.

Die erstimmung zwischen Theorie und Versuch
ist filir einen Fliigel mit Ruder als erstaunlich
gut zu bezeichnen. Wahrscheinlich wirkt glinstig,
dass das Tiefenverhiiltnis der Klappe relativ
gross ist.

Halbmodell fiir symmetrische Schwingungen

Als ndchsten Schritt bauten wir ein
elastisches Halbmodell fiir symmetrische Flatter-
versuche im Masstab 1:40.

) Bild 8 zeigt das Prinzip der Aufhingung

des Modelles., Die biegesteifen Anschliisse des
Bug- und des Hauptfliigels sind an zwei steife
senkrechte Balken angeschlossen. Diese werden
durch zwei vorgespannte Drihte ausserhalb der
Kanalwand an 4 Rollen gedriickt. Der Luftwider-
stand wird durch ein nicht eingezeichnetes

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

An diesem Modell michte ich Thnen auch
zeigen, wie genau man mit der von uns ent-
wickelten Modellbauweise die wirklichen
Verhi#ltnisse nachahmen kann, Bild 10 zeigt
einen Vergleich der ersten 6 Eigenfrequenzen
dieses Halbmodelles, umgerechnet auf die
Grossausfilhrung mit den spiter im Stand=-
schwingungsversuch gemessenen., Sie sehen, dass
fiir diejenigen Eigenfrequenzen, bei denen
vorwiegend der Fliigel oder der Bugfliigel
beteiligt ist, der Fehler hichstens 4 Prozent
in der Eigenfrequenz betrdgt. Die Schwingung _
des Motors war 7% zu tief herausgekommen, Das
lag daran, dass es schwer war, in einem
frihen Stadium sichere Angaben iiber dessen
Aufhiingeweichheit 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
fiir den Halbmodellversuch miisste seine
Biegesteifigkeit eigentlich auf die Hdlfte
reduziert werden. Dann tordiert er jedoch
infolge derjenigen Krifte vom Flligel, die nicht
unmittelbar in die Parallelfilhrung eingeleitet
werden kénnen. Um ein solches Tordieren, das ja
bei symmetrischen Schwingungen nicht vorkommt,
zu vermeiden, haben wir zusiétzliche Torsions-
versteifungen vorgenommen., Diese haben leider
auch die Biegesteifigkeit etwas haraufgesetzt.

Diesen Nachteil mussten wir dafiir in Kauf
nehmen, dass wir beim Halbmodell mit einem
grisseren Massstab arbeiten konnten, als bei
einem Ganzmodell.

Halbmodell fiir antisymmetrische Schwingungen

Mit dem eben beschriebenen Halbmodell
konnten wir nur symmetrische Schwingungen unter-
suchen., Um eine erste Auskunft iiber eine
eventuelle Flattergefahr mit antisymmetrischen
Schwingungen zu bekommen, verwandten wir ein
anderes Halbmodell. Es soll mittels der
schematischen Darstellung in Bild 11 erklért
werden., Hier kam es uns in erster Linie auf
die Flattereigenschaften des Seitenleitwerkes
an, Wir simulierten zusdtzlich die seitliche
Grundbiegung des Rumpfes dadurch, dass wir
ausserhalb der Windkanalstrtmung 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 niémlich eine
Andeutung, dass eine Kombination dieser seit-
lichen Rumpfschwingung mit einer Seitenleit-
werkschwingung in gewisser Weise gefihrlich
werden kinne,



Natiirlich ist hier der Luftkrafteinfluss
auf die zugehdrige Rollbewegung nicht beriick-
sichtigt. Da dieser Einfluss bei dem simu~
lierten Rumpffreiheitsgrad jedoch vermutlich
in einer Démpfung bestand, waren wir auf der
sicheren Seite, wenn wir ihn vernachldssigten.
Eine mglicherweise schiidliche Interferenz
zwischen den Fliigeln und dem Seitenleitwerk
konnte dabei allerdings nicht beriicksichtigt
werden.

Als einen zu variierenden Parameter
wihlten wir die Anschlusssteifigkeit des
Seitenruders und stellten fest, dass es eine
Frequenz oberhalb 25,6 Hz haben musste, damit
kein Flattern auftrat. Als weiteren Parameter
nzhmen wir ein Spiel in dem Anschluss Rumpf-
Seitenleitwerk. Dass wir dieses untersuchten,
hat seinen Grund darin, dass wir bei einem
dlteren Flugzeugmuster erlebt haben, dass ein
Spiel im HShenleitwerksanschluss von nur 0,1 mm
zum Flattern des Seitenleitwerkes fiihrte.

Bei einer Untersuchung eines Spielein-
flusses im Windkanal liegt es nicht sofort auf
der Hand, nach welchem Khnlichkeitsgesetz man
das Spiel der Grossausfilhrung auf das des
Modelles umrechnen soll., Um ein solches
wenigstens niéherungsweise aufzustellen, haben
wir folgende Uberlegung angestellt: Dass eine
tragende Flédche, die bei niedrigen Eigen-
frequenzen theoretisch flattern wiirde, dies
nicht tut, falls Spiel verhanden ist, liegt
offensichtlich am Vorhandensein einer Grenz-
schicht. (Eine entsprechende Bemerkung befindet
gich bereitg in etwas anderer Form bei
W. Birnbaum®), Wir definieren daher als approxi-
matives Ahnlichkeitsgesetz: Das Spiel beim
Modell soll dem bei der Grossausfilhrung gleich-
wertig sein, falls die Hinterkantenbewegungen
auf Grund dieses Spieles sich verhalten wie die
Dicken der laminaren schichten en diesen Stel-
len. (Die Wahl von "laminar" statt "turbulent" ergibt
ein gewisses Sicherheitsmarginel). Ter Versuch er-
&b, dass wir ohne weiteres das Siel zulassen kom-
ten, das uns der Konstrukteur als Héchstmass
angegeben hatte, nidmlich 0,3 mm in einem An-
schlusspunkt des Seitenleitswerkes an den Rumpf.

Damit war eine Rotation des Seitenleit~-
werkes von 0,33 * 10~3 radien um gie Flug-
zeugléngsachse und von 0,23 « 10”7 radian um die
Hochachse innerhaip des Spieles ohne Flatter-
risiko méglich.

Es sei noch erwidhnt, warum hier iiberhaupt
ein Spiel zugelassen werden muss: Damit das
Flugzeug in die vorhamdenen Berghangare passt,
muss das Seitenleitwerk heruntergeklappt werden
kénnen.

Weitere Pléne

Insgesamt gaben uns diese Halbmodell-
versuche Aufschluss fiber die mindestens
notwendigen Ruder- und Klappenanschlusssteifig-
keiten und zuléssiges Spiel. Weiterhin ergaben
sie, dass die Gefahr einer symmetrischen Flatten
schwingung infolge Luftkraftinterferens zwischen
Vor- und Hauptfliigel nicht vorlag. Offen blieb
noch die Frage, ob eine komplizierte un-
symmetrische Flatterschwingungsform méglich sei.
Dazu haben wir ein Ganzmodell im Massstab 1:50
in der Herstellung, bei dem wir insbesondere
untersuchen wollen, ob das Anhiingen der ver-
schiedenen Husseren Bewaffnungen eine Flatter-

gefahr in sich birgt.

Versuchstechnik

Dag Ziel der Flatterversuche im Windkanal
ist, bei jeder Machzahl die Ddmpfung der
"wichtigen" Freiheitsgrade festzustellen. Da-
durch wollen wir - dhnlich wie beim Flug-
schwingungsversuch - vorgewarnt werden, falls
wir uns beim Versuch einer kritischen Mach-
zahl ndhern. Als Erregung benutzen wir die im
Windkanal vorhandene Turbulenz. Die Anwort des
Modelles wird mit Hilfe von Dehnungsmesstreifen
z.B., an der Fliigelwurzel gemessen und auf
Magnetband registriert. Durch Analyse dieses
Signals mit einem Schmalbandfilter kann man
die Dﬁmgfung der einzelnen Freiheitsgrade be-
gtimmen/,

Bild 12 zeigt eine anlésslich der Erpro-
bung dieses Verfahrens von R. Frankmark8 in
Trollhéttan durchgefiihrte Versuchsreihe an
einem aus massivem Blech bestehenden Flatter-
modell, Die Ddmpfung wurde nach dem erwidhnten
Verfahren von der Machzahl Ma = 0,7 an ge-
messen., Die Extrapolation sagte Flattern bei
Ma = 0,87 voraus. Dies traf dann auch wirklich
ein. Nach diesen Vorversuchen, schien die
Methode dazu geeignet, die Zerstirung wert-
voller Flattermodelle zu verhindern.

Bei der Auswertung von Versuchen mit den
oben beschriebenen Flattermodellen ergaben
gich dann Schwierigkeiten, wenn zwei Eigen-
frequenzen nahe beieinander lagen. Diese
Schwierigkeiten konnten teilweise dadurch be-
hoben werden, dass man von der Filterbreite
von 6%, wie sie bei dem in Bild 12 gegebenen
Beigpiel bei der Analyse angewandt wurde, auf
1% herunterging. An einer Verbesserung der
Methode wird noch gearbeitet. In diesem
Zusammenhange sei auch auf eine neuere Arbeit
von G. Coupry und G. Piazzolid hingewiesen.

2.4 Flatterrechnungen auf der Grund der
Zeichnungsunterlagen

Die folgenden Flatterrechnungen wurden
parallel mit der Konstruktion auf Grund der
jeweils vorhandenen Zeichnungsunterlagen durch-
gefilhrt.

Die Grundlage der Flatterberechnungen ist
eine Gleichgewichtsbeziehung zwischen den Luft-,
Massen~- und elastischen Krdften, die am Flug-
zeug angreifen. Dabei wird auch Riicksicht auf
die automatische Steuerung genommen.

Luftkrdfte

Die Luftkraftbeiwerte wurden nach von
Valter Stark bei uns entwickelten Methoden von
ihm selbst berechnet. Er ist der Aerodynamiker
in unserer Flatterabteilung.

Bel erschallstrimung wurde die Inter-
ferenz Bugfliigel-Hauptfliigel nur approximativ
beriicksichtigt, und zwar in folgender Weise:
Die Luftkriéfte flir den Bugfliigel durften nach

. Starks Boxmethode!' ohne Rilcksichtnahme auf
den Hauptfliigel berechnet werden, da dieser ja
bei Uberschall stromauf keinen Einfluss hat.
Daraus wurde der im Nachlauf des Bugfliigels



vorhandene Geschwindigkeitspotentialsprung
nach Grdsse und Phase ermittelt, der sich
periodisch mit der Zeit und der Léngskoordi-
nate dndert. Die Lage dieses Sprunges relativ
zum Hauptfliigel wurde aus dem Stromlinienbild
stationdrer Windkanalversuche mit der Kombi-
nation Bugfliigel-Hauptfliigel bei kleinem An-
stellwinkel ermittelt. Bei Annahme nicht zu
hoher reduzierter Frequenzen konnte die
6rtliche Variation des Potentialsprunges als
schwach angenommen werden. Daher wurde die
Theorie schlanker Korper auf die Nachlaufstri-
mung angewandt, um den vom Bugfliigel her-
rilhrenden Abwind an den verschiedenen Stellen
des Hauptfliigels zu berechnen. Der auf diese
Weise gefundene Beitrag zum Abwind wurde dann
bei der Berechnung der Iuftkrédfte fiir den
Hauptfliigel nach der Boxmethode beachtet.

Bei Unterschallstrdmung wurde eine Methode
gewdhlt, bei der die Randbedingungen auf Bug-
und Hauptfliigel unmittelbar gleichzeitig
erfiillt den., Diese Methode wurde von
V. Stark” aus einer Wirbelgittermeth??e ent=
wickelt, die yorher von P,E. Rubbert
J. Dulmovits!? und S. Hedman!? fiir Fligel in
stationdrer Stromung aufgestellt wurde. Bild 13
zeigt die dabei angewandten tragenden Wirbel-
linienstiicke konstanter Stédrke auf den Flug-
zeugflédchen und die durch Kreuze gekennzeich-
neten Aufpunkte, in denen die Tangential=-
bedingung erfilllt wurde. Wir erkennen hierin
ohne Schwierigkeit die schematisierten Bug-
und Hauptfliigel sowie das Seitenleitwerk. Den
Rumpf hat man zu einer vertikalen Platte
zusammengedriickt. Auf dieser sind vertikale
Wirbellinienstiicke angeordnet, die den Einfluss
des Rumpfes wiedergeben sollen. Insgesamt sind
auf einem Bugfliigel, einem Hauptfliigel, dem
Rumpf, und dem Seitenleitwerk 115 Wirbellinien-
stiicke angenommen.

ur ersten Kontrolle dieser Berechnungs—
meth ‘e verglichen wir die mit ihr berechnete
Druckverteilung léngs der Spannweite des Haupt=-
fliigels mit dem Ergebnis eines stationdren Wind-
kanalversuches fiir die Bugfliigel-Hauptfliigel-
kombination bei einem Anstellwinkel von 6. In
Bild 14 zeigen die ausgezogene Kurve die
Berechnungsresultate und die Kreise die Mess-
resultate. Die ereinstimmung ist sehr
befriedigend. Die gestrichelte Kurve gibt den
Auftrieb ohne die Interferenz des Bugfliigels.
Die Differenz zwischen der gestrichelten und
der ausgezogenen Kurve zeigt die Auftriebs-
verringerung infolge des Abwindes des Bugfliigels.

Da wir die Wirbelgittermethode zur Berech-
nung instationiirer ILuftkrédfte erstmalig
praktisch bei der SAAB %7 anwandten, baten wir
aus Kontrollgriinden Herrn Dr. Laschka, VFW,
Minchen, die Iuftkraftintegrale flir eine Reihe
von Machzahlen, Frequenzen und Schwingungs—
formen ebenfalls zu berechnen. Das war in?ofern
interessant, als B. Laschka und H. Schmid14 im
Gegensatz zu V. Stark einen kontinuierlichen
Ansatz fir die Druckverteilung machen , wobei
in Fliigeltiefe die etwas abgewandelten Ansdtze
von Ackermann-Birnbaum benutzt werden. Da das
Programm von B. Laschka seinerzeit noch nicht
einen Hohenunterschied zwischenBug = und Haupt-
fliigel beriicksichtigen konnte, war ein unmittel-
barer Vergleich unserer Werte mit denen von
B. Laschka nicht m&glich. Deshalb berechnete
auch V. Stark als Stichprobe einige Luftkrifte
unter der Annahme, dass Bug- und Hauptfliigel in
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einer Ebene liegen.

Bild 15 zeigt den Vergleich der Resultate
beider Berechnungen. Hier ist fiir Ma = 0,9 die
Auftriebsamplitude des Hauptflligels als
Funktion der reduzierten Frequenz fiir den Fall
dargestellt, dass der Bugfliigel eine Nick-
schwingung mit der Amplitude 1 radian um seinen
vordersten Punkt ausfiinrt. Der Haupifliigel
sch dabei nicht, Fiir den Imagindirteil ist
die ereinstimmung gut, wihrend beim Realteil
gewisse Unterschiede vorhanden sind.

Es sei dazu bemerkt, dass V. Stark in
diesen Vergleichsrechnungen nur 9 Wirbel-
linienstilcke auf dem Bug- und 27 auf dem
Hauptfliigel benutzte, widhrend er in der
(koatspieligeren) Hauptrechnung auf diesen
Fldchen 12 bzw. 57 Wirbellinienstiicke auf diesen
Fldchen annahm. B. Laschka verwendet statt des—
sen 24 kontinuierliche Ansatzfunktionen filr die
Druckverteilung jedes Fliigels. Ausserdem
modifiziert B. Laschka auf Grund von Wind-
kanalerfahrungen den Einfluss, den die von der
Bugfliigelseitenkante herrilhrende Aufwind-
singularitdt auf den Hauptfliigel hat.

Auf eine weitere Kontrolle der Luftkraft-
berechnungsmethode von V., Stark wies ich
bereits bei der Besprechung der Windkanalver-
suche mit einem Halbmodell des Bugfliigels hin.
Hier wurden zur Berechnung der Luftkraftbeiwerte
im Unterschallgebiet auf dem Bugfliigel 39 tra-
gende Wirbellinienstiicke angenommen, also mehr
als in Abb. 13 dem Bugfliigel anlédsslich der
Berechnung unter Riicksichtnahme auf das ganze
Flugzeug zugeteilt werden konnte. Die theore-
tische und die experimentell ermittelte
kritische Geschwindigkeit stimmten dabei gut
iUberein.

Alle diese Vergleiche zeigten, dass die in
unseren Berechnungen benutzten instationidren
Luftkraftbeiwerte nach V. Stark als vertrauens-
wiirdig engesehen werden konnten, obgleich die
Anzahl der dabei benutzten Wirbellinienstiicke
eingeschridnkt werden musste, um nicht auf zu
grosse Rechenzeiten zu kommen.

Falls Ruderluftkréfte einen grossen Einfluss
haben, muss man auf den Rudern eine grissere
Anzahl Wirbellinienstiicke vorsehen, als es in
Bild 13 gezeigt wurde.

Massen- und elastische Krifte

Die Massen- und elastischen Krdfte werden
in iiblicher Weise dadurch in die Flatter-
rechnung eingefilhrt, dass man als Freiheits-
grade die Eigenschwingungsformen des ganzen
Flugzeuges ansetzt und die zugehtrigen gene-
ralisierten Massen und Steifigkeiten in die
Rechnung eingehen lésst. Die zu dieser Berech-
nung der Eigenschwingungsformen bendtigte
Steifigkeitsmatrix fiir den Fliigel berechneten
wir nach der Verschiebungsmethode und zwar
zundichst nach einer bei B auf Grund von "
Arbeiten von B. Langefors “und A. Sundstrand 6
entwickelten Methode. Da die Kapazitit unserer
elektronischen Rechenanlage D21 spéter nicht
ausreichte, um den Einfluss gewisser notwendiger
Strukturvariationen zu berechnen, half ums
freundlicherweise Herr Professor Argyris,
Stuttgart, durch fbernahme dieser Berechnungen
mit Hilfe seines bekannten Systemes Askal7, Von
ihm wurde auch die Steifigkeitsmatrix fir den
Rumpf berechnet.



Wéhrend die mit diesen Unterlagen errech-
neten Eigenschwingungsformen niedriger Ordnung
recht gut mit den spidter am Flugzeug gemessenen
iUbereinstimmten, ergaben sich die Eigenfrequen-
zen als durchweg etwa 10% zu niedrig. Das ist
umso merkwiirdiger, als theoretisch die Ver-
schiebungsmethode die Steifigkeit einer Kon-
struktion iiberschitzen sollte. Der Grund fiir
diese Diskrepanz liegt teilweise darin, dass
der Elastizitdtsmodul bei den kleinen De-
formationen, wie sie beim Standschwingungs-
versuch vorkommen, grésser ist, als er im
Hinblick auf Spannungsberechnungen fiir grosse
Deformationen in die Rechnung eingefiihrt wurde.
Zum anderen war vermutlich das Berechnungs-
nodell zu stark vereinfacht.

Als Beispiel fiir das Resultat unserer
Schwingungsberechnungen sei in Bild 16 die
Knotenlinie auf dem Hauptfliigel gezeigt, die
bei der symmetrischen Schwingungsform auftritt,
die vorwiegend eine Torsion des Hauptfliigels
enthdlt., Diese ist ja fiir den Flatterspeziali-
sten immer 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, dje am Flatterhalbmodell
gemessen wurde, Die ereinstimmung muss als
befriedigend bezeichnet werden.

Flatterrechnungen

Die aus den Zeichnungsunterlagen berech-
neten Luft- Massen~ und Steifigkeitsintegrale
fiir die Eigenschwingungsformen des ganzen
Flugzeuges als Freiheitsgrade wurden nun in die
Flattergleichungen eingefilhrt und die Flatter-
dédmpfungen fiir alle Freiheitsgrade bei den in-
frage kommenden Machzahlen berechnet.

Bild 17 zeigt die relative Didmpfung fiir
verschiedene FlughBhen H als Funktion der Mach-
gahl fiir den Freiheitsgrad "vorwiegend sym-
metrische Fliigeldrehung", dessen Knotenlinie wir
im letzten Bild sahen. Im transsonischen Gebiet
ist eine Liicke gelassen, weil wir die mit
linearer Theorie berechneten transsonischen
Luftkrifte nicht fiir zuverlédssig halten. Be-
merkenswert ist, dass diese sonst oft ge-
fédhrliche Schwingungsform bei keiner Machzahl
zu Flattern neigt.

Beziiglich der Rechenmethodik sei noch be-
merkt, dass unser Flatterprogramm gestattet,
bis zu 22 Freiheitsgrade gleichzeitig zu be-
handeln, und dass das darin vorkommend? komplexe
Eigenwertproblem mit Hilfe der von mir!® frither
angegebenen Methode der Stériteration geldst
“rdo

Neuere Windkanaluntersuchungen von 19
L. J. Topp, W. S. Rowe und A. W. Shattuck
haben gezeigt, dass durch Luftkraftinterferenz
zwischen zwei hintereinander liegenden Flichen
Flattern auftreten kann. Wir konnte jedoch
keinen schiidlichen Einfluss des Bugfliigels auf
den Hauptfliigel in Hinsicht auf die Flatter-
eigenschaften feststellen. Um zu priifen, ob
ein solcher Einfluss auftreten k¥nnte, falls
eéine Resonanz zwischen Bug- und Hauptfliigel
vorlag, liessen wir in der Rechnung die Eigen-
frequenzen der Schwingungsformen “vorwiegend
Rumpfgrundbiegung", in der sich auch der Bug-

fliigel stark bewegt, und der Schwingungsform
"vorwiegend Fliigelgrundbiegung" zusammen-
fallen. Aber auch hier zeigte sich keine
Flatterneigung. In gleicher Weise zeigte sich
keine Flatterneigung, wenn wir in der Rechnung
die Eigenfrequenz der antisymmetrischen Haupt-
fliigelgrundbiegung, die mit einer Rumpftorsion
verkniipft war, mit der Eigenfrequenz der seit-
lichen Rumpfbiegung zusammenfallen liessen.

Ein Grund fiir diese glinstigen Verhdltnisse ist
wahrscheinlich, dass der Bugfliigel im Verhiltnis
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 Hthen-Machzahl-Bereich gar
keine Neigung zum Flattern hat, falls man nur
die nicht massenausgeglichenen Ruder und Klappen
hinreichend steif anschliesst. Uber die hier
erforderlichen Anschlusssteifigkeiten berichtete
ich ja bereits anlésslich unserer Windkanal-
versuche.

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

Riicksichtnahme auf die Rudereffektivitidt

Wir berechneten daraufhin die Querruder-
effektivitidt. Und da mussten wir fest-
stellen, dass diese zu klein war. Das stimmt
mit der frilher von R. L. Bisglinghorf,

H. Ashley und R. L. Halfman2 gemachten Fest-
stellung iiberein, dass bei stark gepfeilten
Fliigeln die Rudereffektivitdt dimensionierend
fiir die Fliigelsteifigkeit ist.

Diese Erkenntnis filhrte dazu, dass wir den
von der Festigkeitsabteilung aus ihrem Gesicht-
punkte dimensionierten Fliigel

versteifen mussten, bis die Quer-
rudereffektivitdt ausreichte. Um hierbei die
Versteifungen optimal anzubringen, berechneten
wir fiir einen Querruderfall die Luftlasten,
Die infolge dieser Belastung in der Beplankung
gespeicherte elastische Energie wurde wieder
von Herrn Professor Argyris berechnet. Im Ideal-
fall hidtte diese Energie je Volumeneinheit in
der ganzen Beplankung gleich sein sollen. Durch
Anderung der Beplankungsstirken, soweit es die
Festigkeit zuliess, versuchte man diesem Ideal
s0 nahe wie mdglich zu kommen., Auf diese Weise
konnte eine nahezu gewichtsoptimale Versteifung
vorgenommen werden. Diese Versteifung filhrte
natlirlich eine erneute Flatterrechnung mit sich,
die jedoch auch fiir 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 zunichst
so berechnet, dass sie dem nicht elastisch
schwingenden Plugzeug die nitigen Steuerungs-
eigenschaften und die nttige Stabilitidt gibt.
Werden keine weiteren Yorsichtsmassnahmen



getroffen, so wird die automatische Steuerung
im allgemeinen eine oder mehrere elastische
Schwingungsformen des Flugzeuges zu
Schwingungen anregen. Damit das nicht geschieht,
iissen geeignete elektrische Filter in die
Eberrﬂhrung von den Sensoren, d.h. Kreiseln

und Accelerometern, der automatischen

Steuerung zur hydraulischen Steuerung eingebaut
werden.

Eine Vorschrift fiir die maximal zulédssige
Verstdrkung 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 zwischen Massen-, elas-
tischen- und Luftkrédften, sowie den Einfluss
der automatischen Steuerung enthalten. Dann
wurde ein Nyquistdiagramm berechnet, wobei der
Schnitt vor der elektrischen Signalgebung fiir
das elektrisch gesteuerte, hydraulische Ruder-
ventil gelegt wurde. Wir nahmen dann sicher-
heitshalber keine Riicksicht auf eine eventuell
glinstige Phasenverschiebung. Ferner forderten
wir einen Sicherheitsfaktor 2 beziiglich der
Verstdrkung der Sensorensignale und schliess-
lich ein Sicherheitsmarginal von + 15% beszlig-
lich der kritischen Frequenzen. Damit kamen
wir zu der Filterforderung, wie sie fiir den
symmetrischen Teil der automatischen Steuerung
in Bild 18 gezeigt wird.

Bis zur Frequenz 4,3 Hz ist die Verstdrkung
gleich 1, d.h. es werden von der Flatterseite
keine einschridnkenden Forderungen an die Ver-
stirkung gestellt. In der Umgebung der Frequenz
9 Hz wird jedoch eine Filterverstdrkung von
0,06 gefordert, d.h. das Signal muss hier auf
das 0,06-fache reduziert werden, um mit Sicher-
heit eine Anfachung der Fliigelgrundbiege-
schwingung des Flugzeuges durch die automatische
Steuerung auszuschalten. Zur Vermeidung der An-
fachung der htheren Eigenschwingungsformen
geniigt es, die Forderung zu stellen, dass die
Verstirkung den Wert 0,16 nicht ilberschreitet.

Diese Filterberechnungen sind fiir elle in
Frage kommenden Machzahlen durchgefiihrt worden.
Dabei ist interessant, dass nicht etwa aus den
Rechnungen fiir hohe Machzahlen die grissten
Forderungen an die Filter resultieren, sondern
dass im allgemeinen der Langsamflug in grossen
Hthen massgeblich ist. Das hat seinen Grund
darin, dass die Signalverstirkung von den
Sensoren bei héheren Machzahlen automatisch
reduziert wird, da die Steuerbewegungen hier
aus Griinden der stationdren Aerodynamik kleiner
sein miissen. In einigen durchgerechneten Fidllen
zeigte sich, dass die Erregungsgefahr der
elastischen Formen des Flugzeuges am stdrksten
am Boden war.

Hier wurden die tragenden Fliéchen durch die
nicht ausgeglichenen Massenkriéfte der Ruder
erregt. Leider war dies jedoch nicht immer der
Fall, sonst kinnte man sich in Zukunft solche
Untersuchungen sehr erleichtern, indem man den
Einfluss der Luftkréfte nicht beriicksichtigte.

Die Filterforderungen nach Bild 18 sind
fiilr die tiefste Frequenz am schwersten zu er-
fiillen. Ein solches Filter ruft niémlich leicht
eine unerwiinschte Phasendrehung in dem Bereich
niedriger Frequenzen hervor, der fiir die
Steuerungseigenschaften massgebend ist.

Wir haben daher vorgesehen, die angegebene

Filterforderung fiir die tiefste Eigenfrequenz
spiiter abzuschwidchen. Die Aussichten dazu sind
gut, da die Flatterrechnung ergibt, dass die
automatische Steuerung die Eigenschwingung mit
der tiefsten Frequenz zusdtzlich ddmpft, was ja
nicht erforderlich ist. Zur genauen Bestimmung
der h8chstzulédssigen Filterverstirkung soll ein
Nyquistdiagramm im Fluge aufgenommen werden.
Dabeli werden die #dusseren Fliigelruder bei auf=-
geschnittenem Regelkreis elektrisch periodisch
erregt, und die zugehtrige Antwort der Sensoren
in der automatischen Steuerung wird gemessen.
Wir ziehen diese endgilltige Bestimmung der
zuldssigen Verstidrkung einer Berechnung vor, da
in diese Berechnung theoretische instationdre
Ruderluftkraftbeiwerte eingehen, deren Genauig-
keit vermutlich nicht gross genug ist. Bei
diesen Versuchen soll das Flugzeug mit der
grissten Zuladung fliegen, da das den ungiin-
stigsten Fall darstellt.

Angesichts der Tatsache, dass in der Niéhe
von 9 Hz das Sensorensignal auf das 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 Riche
tung die richtige Voraussage geliefert hat.,
Dazu ist zu bemerken, dass beli 9 Hz die Haupt-
deformation des Flugzeuges die Hauptfliigel-
biegung ist. Da der Rumpf sich bei dieser
Frequenz nur wenig krilmmt, wiirde ein Ver-
schieben der wesentlichen Sensoren, niémlich
der Kreisel,léngs des Rumpfes kaum einen Ein-
fluss 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 Standschwingungsversuch,
anschliessenden erneuten Flatterrechnungen und
dem Flugschwingungsversuch.

Standschwingungsversuch

Im Standschwingungsversuch werden die
Messungen zur Bestimmung der Eigenfrequenzen
und Eigenschwingungsformen sowie der zuge-
htrigen generalisierten Massen und Dédmpfungen
bei uns in dhnlicher Weise durchgefilhrt, wie es
der Pionier auf diesem Gebiete G. de Vrioaz1,
ONERA, beschrieben hat, Es steht uns eine
transportable Ausrilstung mit 10 Verstdrkern fiir
zugehtrige 10 elektrodynamische Erreger zur Ver-
fligung. Die Schwingungsgeschwindigkeiten werden
mit Gebern gemessen, die nach dem seismischen
Prinzip arbeiten, Sie sind teils fest
stationiert, teils werden sie mit der Hand an
die verschiedenen Messtellen gehalten, Mittels
eines Phasenvoltmeters werden die Ausschlége
nach Grésse und Phase relativ zur Erregung
gemessen, Die Messresultate werden automatisch
auf einer Schreibmaschine und einem Loch-
gtreifen registriert, Mittels des letzteren
ktnnen wir die Messergebnisse unmittelbar in
die elektronische Rechenanlage einfilhren, wo sie
zur Approximation der Schwingungsformen durch
Polynome fiir die Iuftkraftberechnung benutzt
werden.



In Bild 19 sind einige charakteristische
Eigenfrequenzen der SAAB 37 angegeben und die
zugehdrigen Eigenschwingungsformen nach der in
ihr vorwiegend enthaltenen Deformationsform
bezeichnet. Zwischen 9 und 95 Hz wurden
29 Eigenfrequenzen und die zugehdrigen
Schwingungsformen gemessen. Zufdllig hatten wir
Gelegenheit, einige Eigenfrequenzen fiir ver=-
schiedene Versuchsflugzeuge der SAAB 37 zu ver-
gleichen. Die aus Bild 19 ersichtliche Varia-
tion muss als recht gering bezeichnet werden,
was auf eine gute Gleichmidssigkeit in der
Fertigung hindeutet. Schliesslich sind in
Bild 19 auch noch zum Vergleich die ersten
3 Eigenfrequenzen der SAAB 35 aufgefilhrt., Aus
den eingangs von mir dargelegiten Griinden hat
die SAAB 35 trotz nur wenig geringerer Spann-
weite ein wesentlich hheres Frequenzniveau als
die SAAB 37 Viggeu.

Endgiiltige Flatterrechnungen

Die Flatterrechnungen im Anschluss an den
Standschwingunsversuch wurden direkt mit den
leicht unsymmetrischen Formen durchgefiihrt, die
im Versuch gemessen wurden. Trotz ausgeprédgter
Frequenznachbarschaften ergaben sich keinerlei
rechnerische Schwierigkeiten. Auch ergab sich
trotz des relativ niedrigen Frequenzniveaus
stets eine ausreichende Flatterddmpfung. Somit
ergaben diese Rechnungen, dass die Viggen
theoretisch innerhalb der ganzen Flugenveloppe
mit Sicherheitsmarginal frei von Flattern war.

Flugschwingungsversuche

Vier Wochen nach Durchfilhrung des Stand-
schwingungsversuches konnten wir auf Grund
dieser Berechnungen die ersten Flugschwingungs-
versuche zulassen. Zurzeit der Vorbereitung
dieses Vorirages sind die Flugschwingungs—
versuche vorerst nur fir das Flugzeug ohne
dussere Bewaffnung abgeschlossen.

Bei diesen Flugschwingungsversuchen haben
wir Impulsraketen zur Erregung des Flugzeuges
benutzt. Die erhaltenen Beschleunigungen wurden
auf Magnetband registriert und spidter an iib=-
licher Weise mittels Schmalbandfilter2 aus-
gewertet. Bei den Versuchen haben wir uns in
drei verschiedenen Hohen vorsichtig an das
transsonische Gebiet herangetastet. Die Mes-
sungen in diesem Gebiet erschienen uns wichtig,
da eine Voraussage flir dieses Gebiet heute noch
recht unsicher ist. Alle Versuche wurden sowohl
mit als auch ohne eingeschaltete automatische
Steuerung gemacht. Dabei wurde fiir die auto-
matische Steuerung eine 150-200% héhere Ver-
stéirkung gewihlt, als praktisch infrage kommt.
Auf diese Weise ist hier ein Sicherheits-
marginal vorhanden. Das Versuchsprogramm wurde
in 35 Fliigen durchgefiihrt, wovon 18 aus-
schliesslich fiir Flatterversuche verwandt wurden.
Dabei haben wir auf Versuche mit Machzahlen
héher als Ma = 1,4 verzichtet, da wir uns be-
ziiglich dieser Machzahlen auf Grund unserer
Voruntersuchungen recht sicher fiihlten.

Resultat

Nach Durchfilhrung dieser Versuche konnten
wir ein unbeschrédnktes Fliegen der SAAB 37
ohne Hussere Zuladung im ganzen Bereich der
geplanten Flugenveloppe zulassen, und zwar
mit und ohne automatische Steuerung.

Die Zulassung fiir die librigen Beladungs-
zustdnde hoffen wir in Klirze ebenfalls aus-
sprechen zu kidnnen.

3 BERECHNUNG DER BUENBEANSPRUCHUNG

Zur Berechnung der Bienbeanspruchung eines
Flugzeuges brauchen die Kridfte in den Flatter-
gleichungen nur durch die von den Bien
herrilhrenden ergidnzt zu werden. Dadurch hat
man statt eines homogenen Gleichungssystemes
ein inhomogenes Gleichungssytem fiir eine
Reihe von Frequenzen zu légen. Nach einem in
dieser Weise von V. Stark2? aufgestellten
Programm wurden filir eine Reihe von Stellen in
der Viggen die Frequenzspektren filr die Be-
schleunigungen und Biegemomente berechnet. Als
Beispiel sei hier das Ergebnis fiir die Be-
schleunigung a des Pilotensitzes wiedergegeben.
Dabei ist der Einfluss der automatischen
Steuerung nicht beriicksichtigt. Der Rechnung
ist das Bdenspektrum nach [H.W. Liepmann
zugrundegelegt, und zwar in folgender Form:

forac i b abescl? 3(w1/v)?
w w U [1 & (wI,/U)2]2

Darin ist

w = Kreisfrequenz
U = Fluggeschwindigkeit
L = Turbulenzkennwert

0w = quadratisches Mittel der vertikalen
Bdengeschwindigkeit

2
/‘wdw = a"
0

Bild 20 ist fiir Bodennihe (L = 300 m) bei
Ma = 0,9 und ¢ = 1 m/sek berechnet. a ist
die Beschleuniguﬂg des Pilotensitzes,

f = w/2TW die zugehbrige Frequenz.

Das erste Maximum rilhrt von der kurz-
periodigen Nickschwingung des Flugzeuges bei
0,7 Hz her und das zweite bei 8,5 Hz von der
Grundbiegung des Fliigels. In einer Flughthe
von 1 km hat man mit Wahrscheinlichkeit den
Wert O = 2 m/sek einzusetzen. Als ein Ver-
suchspilgt in einem Schiittelsitz mit einer
Erregung geschiittelt wurde, die angeniéhert das
Beschleunigungsspektrum nach Bild 21 mit

0 = 2 m/sek hatte, empfand er die Schwing-
ungeg als ertrdglich. Die Erregungen im
Schiittelstuhl und im Flugzeug wurden spiter von
Piloten als gleichartig bezeichnet.



4. ELASTOMECHANISCHE UNTERSUCHUNGEN

Da die Flatterabteilung in der gliick-
lichen Lage ist, die Massen- und die elas=
tischen Eigenschaften des Flugzeuges zu kennen,
und gewohnt ist, zeitabhingige Grissen zu
berechnen, ist sie auch die geeignete Instanz,
Belastungsvorginge zu berechnen, in denen die
Deformationsbeschleunigung eine wichtige Rolle
spielt. Wir berechnen daher diese sogenannten
dynemischen Lasten beim Schiessen, Abwerfen
von Bomben, Herausschiessen des Kabinen-
daches vor einer eventuell ndtigen Anwendung
des Katapultstuhles durch den Piloten und
schliesslich die Beanspruchungen beim Lande-
vorgang. Nur auf diesen letzten Fall mbchte ich
hier eingehen.

Die MSglichkeit der SAAB 37, auf kurzen
Strecken zu landen, setzt relativ harte
Landungen voraus. Darum miissen die dabei vor-
kommenden Lasten fiir das Fahrwerk und das Flug-
zeug moglichst genau vorhergesagt werden.

Bei der Rechnung, deren Resultate ich
Ihnen in Bild 21 zeige, sind fiir das Haupt-
fahrwerk 5 symmetrische Freiheitsgrade und fiir
das Flugzeug 15 symmetrische Freiheitsgrade
beriicksichtigt worden. Die Theorie ist dazu
von B. NilssonZ? aufgestellt. Die Freiheits-
grade des Fahrwerkes sind nichtlinear. Das
Resultat wurde durch schrittweise Integration
gewonnen, wobei die Schrittlédnge 0,001 sek ist.
Die hier gezeigten Kurven zeigen den Normal-
kraftverlauf in Newton als Funktion der Zeit
bei der Landung mit einer Sinkgeschwindigkeit
von 3 m/sek. Die Kreise sind gemessene Werte.
Die gestrichelte Kurve zeigt die berechneten
E;rte. Auf den ersten Blick scheint keine gute

ereinstimmung vorhanden zu sein., Man muss sich
jedoch iliberlegen, dass die relativ schnellen
Schwingungen die Eigenschwingungen des Boggies
auf Grund der Reifenelastizitédt sind. Diese
werden durch das Vor- und Zuriickschwingen des
Fahrwerkes angeregt, das dadurch zustandekommt,
dass die Riéder abwechselnd auf der Fahrbahn
gleiten und rollen. Die Ausschlége dieser
Vor- und Zuriickbewegung sind eine Funktion des
Reibungskoeffizienten der Bahn, also einer sehr
unsicheren Grdsse. In der Rechnung wurde sicher-
heitshalber ein Reibungskoeffizient angenommen,
der vermutlich hdchstens vorkommen kann, ndmlich
maximal 0,8.

Bei dem Versuch war dieser kleiner. Der
Maximalwert der Normalkraft T ist nahezu rich-
tig, wihrend die Schubkraft zu gross heraus-
gekommen ist.

Vergleicht man nur die Maximalwerte, auf
die es bei der Dimensionierung nur ankommt, so
sieht man in Bild 22, dass die Rechnung recht
zuverlédssige Werte fiir die Dimensionierung
des Fahrwerkes ergeben hat. In diesem Bilde
sind sowohl die Normalkraft als die Scherkraft
als Funktion der Sinkgeschwindigkeit aufgetragen.
Die ausgezogene Kurve stellt die berechmneten
Werte dar, wdhrend die Kreuze Messwerte sind.

5 SCHLUSS

In der mir zur Verfiigung stehenden Zeit
konnte ich nur eine Stichprcbe von den aus-
filhrlichen Untersuchungen bringen, die bei der
Konstruktion der SAAB 37 auf aeroelastomechani-
schem Gebiet durchgefilhrt wurden.

10

lch méchte hier die Gelegenheit benutzen zu
betonen, dass alle diese Untersuchungen nur
dadurch méglich waren, dass mir in der Firma
SAAB ein ganz ausgezeichneter Mitarbeiterstadb
zur Verfiigung steht. Diesen Mitarbeitern filhle
ich mich sehr zu Dank verpflichtet. Weiterhin
bin ich der Kgl. Schwedischen Flugverwaltung
und der Firma SAAB fiir die Erlaubnis dankbar,
dass ich i{iber unsere Untersuchungen hier vor-
tragen durfte.

Ich ging davon aus, dass Iudwig Prandtl
entscheidenden Impulse zu den Untersuchungen
gegeben hat, iiber die ich Ihnen anhand des
Flugzeuges SAAB 37 "Viggen" berichtete,

Es erscheint mir als ein gliickliches
Zusammentreffen, dass diese Impulse noch heute
auch hier in Miinchen wirksam sind, wo
Tudwig Prandtl 1899 mit Einreichen seiner
Dissertation26 seine wissenschaftliche Laufbahn
begann. Auch hier in Miinchen wird ndmlich an
der Weiterentwicklung der Methoden zur Berech-
nung instationdrer Luftkraftbeiwerte gear-
beitet, wie ich im Laufe meines Vortrages er-
wihnte, Dabei werden mit Erfolg etwa die
gleichen Ansidtze fiir die Druckverteilung liéngs
der Fliigelsehne angewandt, wie sie Ackermann
und Birnbaum seinerzeit unter der Leitung wvon
Ludwig Prandtl einfiihrten.
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Zeitliche Folge der Flatterunter-

suchungen.
SAAB 37 "viggen'.

Gegeniiberstellung von SAAB 35 "Draken"
und SAAB 37 "Viggen'".

Flattermodell des Hauptfliigels der Vig-
gen vor Aufbringen der Beplankung.

Flattermodell des Hauptfliigels der
Viggen.

llindestens geforderte und wirkliche
Ruder- und Klappeneigenfrequenzen der

Viggen.

Berechnete relative Flatterdidmpfung J*
des Freiheitsgrades "vorwiegend Bug-
klappenrotation" fiir verschiedene
Flughthen H bei einer Klappeneigen-
frequenz von 34.6 Hz.

Aufhédngungsprinzip fiir das elastische
Halbmodell fiir symmetrische Schwin=
gungsformen.

Flatterhalbmodell der Viggen, an
einer Versuchswand ausserhalb des
Windkanals eingespannt,

Vergleich von Eigenfrequenzen des elas-

tischen Halbmodelles mit denen der
Grossausfilhrung.

Aufh@ngungsprinzip fiir das elastische
Seitenleitwerksmodell fiir antisym-
metrische Schwingungsformen.

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

Tragende Wirbellinienstiicke und Auf-
punkte fiir die instationéire Luft-
kraftberechnung der Viggen (V. Stark).

Auftrieb L' (y) je Einheit der Spann-
weite des Hauptfliigels der Viggen
beim Anstellwinkel 1 radian und

Ma = 0,9, q = Staudruck, s = Halb-
spannweite, F = Fliigelflédche.

Komplexe Auftriebsamplitude L des
Hauptfliigels der Viggen auf Grund
einer Nickschwingung des Bugfliigels
um seinen vordersten Punkt mit der
Amplitude 1 radian. Der Hauptfliigel
ist in dieselbe horizontale Ebene ge-
hoben, in der der Bugfliigel liegt,
und schwingt nicht.

Ma = 0,9,# = reduzierte Frequenz,
bezogen auf die Halbspannweite,
F = Fliigelfléche,
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Knotenlinie auf dem Hauptfliigel der
Viggen bei der Eigenschwingungsform
"vorwiegend symmetrische Fliigelgrund-
torsion"., Eigenfrequenz = 21,1 Hz.

Relative Flatterddmpfung ¥ fiir den
Freiheitsgrad "vorwiegend symmetrische
Fliigelgrundtorsion".

H= Flughohe, Ma = Maghzahl,

Hochstzulidssige Verstdrkung des
elektrischen Filters, das in Hin-
blick auf Schwingungssicherheit
zwischen die symmetrischen Sensoren
der automatischen Steuerung und die
dusseren Fliigelruder geschaltet wird.

Einige der im Standschwingungsversuch
gemessenen Eigenfrequenzen von Ver-
suchsflugzeugen der SAAB 37 "Viggen"
und entsprechende der SAAB 35 "Draken".

Effektspektrum (m/s2)2/Hz fiir die Be-
schleunigung a des Pilotensitzes beim
Flug in Bodenndhe bei Ma = 0,9 und der
"mittleren" vertikalen Biengeschwindig-
keit O, = 1 m/sek.

Normalkraft F und Querkraft T im
Hauptfahrwerk bei der Landung als
Funktion der Zeit t. Sinkgeschwindig-
keit = 3,0 n/s.

Maximale bzw. minimale Werte fiir die
Normalkraft Fmax und Querkraft Tmax

min
im Hauptfahrgestell als Funktion der
Sinkgeschwindigkeit Vg
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Windkanalversuche Flatterrechnungen

Theoretisch flatterfreies Flugzeug
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Standschwingungsversuch 94 m — ]
T }._ ! |-.— 10,6 m -]
Flatterrechnungen SAAB 35 "Draken' SAAB 37 "'Viggen"
' Bild 3 Gegeniiberstellung von SAAB 35 "Draken" und
Flugschwingungsversuche SAAB 37 "Viggen"
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Praktisch flatterfreies Flugzeug
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Bild 1 Zeitliche Folge der Flatteruntersuchungen
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Flattermodell des Hauptfliigels der Viggen
vor Aufbringen der Beplankung

Bild 2 SAAB 37 "Viggen"

Bild 5 Flattermodell des Hauptfliigels der Viggen
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Fliche Eigenfrequenz (Hz)
Mindestforderung wirklich
Inneres Fliigelruder 34,5 54
Ausseres Fliigelruder 39,5 70
Bugfliigelklappe 36,5 45
Seitenruder 25,6 31

Bild 6 Mindestens geforderte und wirkliche Ruder =
und Klappeneigenfrequenzen der Viggen

Annahme: Klappeneigen frequenz = 34,6 Hz

! H = Flughthe
2ﬁ rel. Didmpfung : Bild 9 Flatterhalbmodell der Viggen, an einer Ver-
: suchswand auBerhaldb des Windkanals eingespannt
0!1 1 ]
]
]
!
]
Symmetrische Modelleigenfrequenz*
0.05 Schwingungsform Flugzeugeigenfrequenz
' Vorwiegend:
Mach- Hauptfliigelgrundbiegung 1,02
zahl Rumpfgrundbiegung 1,13
0 1 e ™ Motorschlagschwingung 0,93
0 H 1.5 Hauptfliigeltorsion 1,04
’ Bugfliigelgrundbiegung 0,99
Hauptfliigeloberbiegung 0,96
berechnet |Jgemessen
Kritische Machzahl
firH=10 0,87 0,88 *) umgerechnet auf Grossausfiihrung
Kritische Frequenz (Hz) 29,2 30,4 Bild 10 Vergleich von Eigenfrequenzen des elastischen
Kritischer Freiheitsgrad:| "Vorwiegend Halbmodells mit denen der GroBausfiihrung
Bugklappenrotation”

Bild 7 Berechnete relative Flatterdémpfung y des
Freiheitsgrades "vorwiegend Bugklappenro-
tation" fiir verschiedene Flughthen H bei
einer Klappeneigenfrequenz von 34,6 Hz

bt Bild 11 Aufhén sprinzip fiir das elastisch
Bild 8 Aufhéingungsprinzip fiir das elastische Halb- ssuenf:?f,zrkmog,ﬂlrfﬁ: a.:t:f "
modell fiir symmetrische Schwingungsformen symmetrische Schwingungsformen
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rel. Dimpfung

vorwiegend Biegung
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vorwiegend Torsion

:
/
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Machzahl
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Bild 12

Bild 13 Tragende Wirbellinienstiicke und Auf-

Machzahl

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

-0,51

-1,0

punkte fiir die instationdre Luftkraft- !

berechnung der Viggen (V. Stark)
gy
s L' (y)
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- -
N~

amw tragende Wirbel

2
® Experiment o = 6
I
Cr, e 3,75 Theorie
& 3,65 Exp.
0 L 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0
y/s

Bild 14 Auftrieb L' (y) je Einheit der Spann-

weite des Hauptfliigels der Viggen beim
Anstellwinkel 1 radian und Ma = 0,9.
q = Staudruck, s = Halbspannweite,

F = Fliigelfléche 16

F o v.stark

* B. Laschka
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Bild 15 Komplexe Auftriebsamplitude L des

Hauptfliigels der Viggen auf Grund ei-
ner Nickschwingung des Bugfliigels um
seinen vordersten Punkt mit der Ampli-
tude 1 radian. Der Hauptfliigel ist in
dieselbe horizontale Ebene gehoben, in
der der Bugfliigel liegt, und schwingt
nicht.

Ma = 0,9, @ = reduzierte Frequenz,
bezogen auf die Halbspannweite,
F = Fliigelfléche

==== Flatterhalbmodell
e Grossausflihrung
ssssss Rechnung

} Versuch

pesesesee®

Bild 16

[ —

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

r rel, Dimpfung

JEENSRN LS UE . W S——
0
0,5 1,0 1,5 2,0
——-
Machzahl

Bild 17 Relative Flatterddmpfung y fiir den

Freiheitsgrad "vorwiegend symmetrische
Fliigelgrundtorsion"

H = Flughthe, Ma = Machzahl
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"Flatterfilter" in der automatischen Steuerung

Bild 18 Hdchstzulédssige Verstdrkung des elek-
trischen Filters, das in Hinblick auf
Schwingungssicherheit zwischen die
symmetrischen Sensoren der automatischen
Steuerung und die &uBeren Fliigelruder
geschaltet wird.

Symmetrische Eigen- Eigenfrequenz (Hz)
schwingungsform Flugzeug
vorwiegend: 37-1 37-2
Hauptfligelgrundbiegung 9,10 9,01
Rumpfgrundblegung 12,04 11,79 e berechnet
Hauptfliigeltorsion 22,92 21,12 1 w=OmsOss gEmessen
elgrundbi 24,03 25,18
e Bild 21 Normalkraft F und Querkraft T im

Hauptfahrwerk bei der Landung als
Bild 19 Einige der im Standschwingungsversuch Funktion der Zeit t. Sinkgeschwindig-
gemessenen Eigenfrequenzen von Versuchs- keit = 3,0 m/sek
flugzeugen der SAAB 37 "Viggen" und
entsprechende der SAAB 35 "Draken"
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2.2 Bild 22 Maximale bzw. minimale Werte fiir die
Bild 20 Effektspektrum (m/s“)“/Hz fiir die Normalkraft F und Querkraft T
Beschleunigung & des Pilotensitzes B ::i
beim Flug in Bodenndihe bei Ma = 0,9

und der "mittleren" vertikalen B&en- im Hauptfahrgestell als Funktion der

geschwindigkeit 6 = 1 m/sek Sinkgeschwindigkeit v,
16



