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Zusammenfassung
Im Jahr 1895 patentierte, baute und flog Otto Lilienthal ein Forschungsflugzeug mit mehreren Steuerflachen,
die vom Piloten betétigt werden konnten. Es verfugte Uber elastisch aufgehangt Vorderkantenklappen fir die
automatische Nicksteuerung sowie tber Spoiler, Flliigelverwindung und Ruder fiir die Gier- und Rollsteuerung,
die Uber eine Hiftgabel betatigt wurden. Fir die hier beschriebenen Untersuchungen wurden ein Nachbau in
Originalgrof3e und ein Modell im Maf3stab 1:5 gebaut. Alle Materialien, die fiir die Flugeigenschaften relevant
sind, wurden mit grofRer Sorgfalt ausgewahit. Das 1:5-Modell wurde in zwei verschiedenen Windkanalen am
Institut fir Aerodynamik und Strémungstechnik des Deutschen Zentrums fir Luft- und Raumfahrt (DLR) in
Gottingen getestet. Der mafistabsgetreue Nachbau wurde fiir eine Reihe von Flugtests auf den Outer Banks
in North Carolina und an der kalifornischen Kiiste bei Monterey eingesetzt. Die Windkanaltests lieferten neue
Erkenntnisse Uber die Leistungsfahigkeit, den Trimmzustand, die Flugstabilitdt und die Steuerbarkeit. Nach
der géngigen Klassifizierung von Lilienthals Segelflugzeugen hat das ,Experimentiergerat” oder im Weiteren
der ,Experimental-Eindecker” eine Spannweite von 8,8 m und eine Fligelflaiche von 23 m2. Es wurden
Windkanalmessungen und eine begrenzte Anzahl von Flugtests durchgefiihrt, um zu untersuchen, ob die
patentierte automatische Nickregelung und die Steuerflachen ausreichen, um das Flugzeug sicher zu steuern.
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wurden [2,3]. Er empfing Besucher aus der ganzen Welt,
darunter den Russen Nikolai Schukowski, den Englénder
Percy Pilcher und den Osterreicher Wilhelm Kress.

1. NOMENKLATUR

Ay = Flughohe inm ! ' n ! eSS
a = Anstellwinkel in ° Sphu!«owskl _schrleb, L|I|enthals' Flugmaschine sei die
Cn = Widerstandsbeiwert wichtigste E.rflndung.auf c_iem Geblgt Qer Luftfahrt. Lilienthal
CD = Auftriebsbeiwert korrespondierte mit vielen Mitgliedern der Boston
CL = Rollmomentenbeiwert Aeronautical Society, deren Ehrenmitglied er war. Darunter
Cl = Nickmomentenbeiwert Octave Chanute, Autor von "Progress in Flying Machines"
C"‘ = Giermomentenbeiwert [4], James Means, der Lilienthal zu Flugvorfiihrungen
E" = Gleitzahl ¢,/C einlud, Samuel Pierpont Langley, der Lilienthal in Berlin
F. = Vors annk#aﬁli)n N besuchte, und Greely S. Curtis, der bei einem Besuch bei
L pant . L Lilienthal 1895 sogar Gleitflugerfahrungen aus erster Hand
1 B Apstellwmkel des Hohenrquers n- R sammeln konnte. Am Mittwoch, den 29. Mai 1895, tagte der
6 - Einstellwinkel des Selten_l_eltw.erlis n Verein zur Férderung der Luftschifffahrt nicht wie blich
';] " g:fgt?grasgv(:?:ﬁvﬁ%g\{é?ﬁi;g abends in einem Berliner Horsaal, sondern am helllichten

Tag auf Otto Lilienthals Ubungshang in Lichterfelde, dem

2. EINLEITUNG

1889 verdffentlichte Otto Lilienthal sein Buch ,,Der Vogelflug
als Grundlage der Fliegekunst®, in dem er die ersten Daten
Uber den Auftrieb und den Widerstand von gewdlbten
Fligeln und andere wichtige Informationen fiir den
Menschenflug lieferte [1]. Ab 1895 beschrieb er seine
Erfahrungen regelmaflig in Artikeln, die nicht nur in
Deutschland, sondern auch in England, Frankreich,
Russland und den Vereinigten Staaten verdffentlicht
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sogenannten ,Fliegeberg®. In der Protokollnotiz heil’t es:
.Eine groRe Anzahl von Mitgliedern und Gasten war der
Einladung von Herrn O. Lilienthal gefolgt, welcher dort den
Versammelten seine weithin bekannten und beriihmt
gewordenen Flugversuche vorfiihrte. Dieselben gestalteten
sich um so anregender und belehrender, als die
allermeisten Anwesenden mit den Experimenten des Herrn
Lilienthal bisher nur aus Beschreibungen bekannt waren,
wenn auch die gar zu schwache Luftstrdmung den
Fliegenden vielfach an der vollen Entfaltung seiner Kunst
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hinderte.“ Lilienthal fUhrte den Besuchern seinen zwolften
Flugzeugentwurf vor, einen Eindecker mit einer
Fligelflache von iber 20 m2. Wegen seiner Spannweite von
fast 9 m bei einer Fllgeltiefe von 3 m war Lilienthals groRter
Eindecker nur bei leichten Winden einsetzbar. Noch am
selben Tag meldete Lilienthal ein Patent an. Angemeldet
wurde der ,Vorfligel®, eine Vorderkantenklappe, die
erstmals in einem Segelflugzeug fir diesen Zweck
eingesetzt wurde. Wegen der Grofie des Apparates wurden
auf jeden Fllgel drei statt der iblichen zwei Profilschienen
aufgeschoben.

BILD 1. Otto Lilienthal in seinem Experimental-Eindecker
mit Flugsteuerung bei Berlin im Jahre 1895 [10].

Das Patent wurde im folgenden Dezember vom Deutschen
Reichspatentamt als Ergadnzung zu Lilienthals erstem
Flugzeugpatent von 1893 erteilt. In der Patentschrift heildt
es, dass ,der vordere Teil der Fllgelflache um die
Vorderkante nach unten drehbar ist und durch federnde
Organe nach unten gedriickt wird, so dass er sich beim
Nachlassen des von unten wirkenden Luftdruckes nach
unten dreht und dadurch ein den Apparat aufrichtendes
Moment erzeugt.“ In der Praxis bedeutet dies, dass
Gummibander tiber Hebel den beweglichen Flligelabschnitt
im Ruhezustand um etwa 30° nach unten drehen. Im Flug
ist die Flugelflache normalerweise geschlossen. Wenn der
Segelflugapparat jedoch rasch zu sinken beginnt und
einem geringen oder sogar negativen Anstromwinkel
ausgesetzt ist, 6ffnen sich die Fligelklappen aufgrund der
Vorspannung der Gummielemente und stabilisieren so den
Flug. Lilienthal verfugte zu seiner Zeit noch nicht Uber das
Vokabular der modernen Flugmechanik, beschrieb aber
treffend, dass bei bestimmten Fluglagen die Vorderkante
der gewdlbten Fligel des patentierten Eindeckers bei
kleinen Anstellwinkeln einem Druck von oben ausgesetzt
sein kann. Lilienthal wies auf die daraus resultierende
Gefahr fir eine instabile Fluglage hin. Er war davon
Uberzeugt, dass die neuen Vorderkantenklappen in solchen
Fallen fur ein aufrichtendes Moment sorgen. Der neue
Apparat wurde den Besuchern sowohl am Boden als auch
im Flug vorgefuhrt. Dabei machte Dr. Neuhaus eine Reihe
von fotografischen Aufnahmen, auf denen der aufgeklappte
vordere Fligelteil deutlich zu sehen ist. Er hat eine
Sehnenlange von knapp 0,5 m an der Fligelwurzel und
etwa 0,25 m Sehnenlange an den Spitzen. Die dem Patent
beigefigte Zeichnung ist schematisch und veranschaulicht
den Patentanspruch, ohne Details zu nennen. Da das
Patent als Nachtrag eingereicht wurde, ist das
Hohenleitwerk wie 1893 vor dem Seitenleitwerk dargestellt,
obwohl Lilienthal zu diesem Zeitpunkt schon seit langerem
beide Leitwerke kreuzweise am Ende des Hecks
angeordnet hatte [5].
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BILD 2. Paul Beylich im Experimental-Eindecker ,mit
automatischem Ausgleich®. Deutlich zu erkennen sind die
Huftgabel, die Steuerhebel und -stangen, die die
Steuerimpulse auf die Seilzlige iber den Tragflachen
Ubertragen. Foto: R. Neuhauss.

Die Abbildungen 1 und 2 zeigen denselben grofien
Eindecker, bei dem die Vorderkanten der Fligel durch
Klappen gebildet werden. Diese Vorderkantenklappen
gaben dem Gerat den Namen ,Vorfligelapparat®. In der
deutschen Literatur nannte Lilienthal ihn spater jedoch
~Experimentiergerat® [6]. Um Lilienthals Namensgebung zu
folgen und den Apparat von anderen zu unterscheiden, wird
er im weiteren Verlauf dieses Artikels als ,Experimental-
Eindecker” bezeichnet. Der Experimental-Eindecker war
von Anfang an als Werkzeug fiir Steuerungsversuche
gedacht. Das Betatigungssystem ist bereits auf Fotos zu
sehen (Bild 2) [8]. Es bestand im Wesentlichen aus der
Huftgabel, die aus zwei nach hinten oben gebogenen
Weidenruten gebildet wurde, die am Heck in der Nahe des
Seitenleitwerks zusammengefilhrt und durch eine
zusatzliche Stange vor dem Korper des Piloten verbunden
wurden. Mit den querlenkerdhnlichen Hebeln, die die
Huftgabel mit den Steuerstangen auf jeder Seite verbinden,
bewirkt eine Verschiebung der Hiftgabel eine Auslenkung
der Steuerstangen, die durch die Fligeloberflache in der
Nahe des hinteren Cockpitrings verlaufen. Auf Bildern
sehen diese schragen Steuerstangen wie zwei zusatzliche
Spanntlirme aus. Zunachst wurden diese Stangen nur dazu
verwendet, das Seitenleitwerk seitlich als Seitenruder
auszulenken. Die Bewegung der Steuerstangen wurde
Uber Schnire [5] auf die Hinterkante des Leitwerks
Ubertragen. Diese Schnire liefen von den Spanntiirme Uiber
die Steuerstangen zum unteren Teil des Hohenleitwerks.
Aus den Fotos ist nicht ersichtlich, ob die Flexibilitat des
Leitwerksauslegers oder ein Gelenkpunkt fur die seitliche
Auslenkung der Leitwerkshinterkante sorgte. Nach Ansicht
der Autoren ist jedoch eine gelenkige Anordnung, die nur
mafRige Ruderausschlage zuliel3, wahrscheinlicher. Um die
Wirkung des Seitenruders zu verstarken, verlangerte
Lilienthal das Seitenleitwerk, indem er Rippen und Stoff an
der Oberseite anbrachte. Die GroRe des Hohenruders blieb
jedoch die gleiche wie bei seinem patentierten Eindecker
.Normalsegelapparat®, dem ersten in Serie hergestellten
Flugzeug der Welt. Das relativ kleine Hohenruder trug
wahrscheinlich zur Verbesserung der Gleitzahl bei, fiihrte
aber auch zu einer geringeren Langsstabilitdt des
Flugzeugs mit geschlossenen Vorderkantenklappen,
wodurch die neu erfundene automatische Nick-Steuerung
noch wichtiger wurde. Das Foto in Bild 1 zeigt auch kleine
vertikale Steuerflachen an den aulReren Enden der Fliigel,
die kleinen Segeln ahneln und sich um kurze, aufrechte
Pfosten drehen. Von der Vorderkante eines solchen
Fligelspitzenruders oder Rollspoilers fuhrte eine Schnur
zur Steuerstange, die zu diesem Zweck gekirzt und nach
hinten versetzt worden war. Im normalen Flug richten sich
diese Steuerflachen im Wind aus. Bewegte der Pilot seinen
Korper zum Beispiel nach rechts, drehte sich das rechte
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Ruder Uber die Steuerstangen und Schniire nach innen,
wahrend das linke unbeeinflusst blieb.

Der bayerische Flugpionier Alois Wolfmdller war seit 1893
ein wichtiger Korrespondent von Lilienthal [9]. 1894 erwarb

er ein Exemplar von Lilienthals patentiertem
Normalsegelapparat und fiihrte damit Flugversuche durch.
Wolfmiller begann auch, mit eigenen Flugzeug-

konstruktionen zu experimentieren, um die Steuerbarkeit
zu verbessern. Im Marz 1895 informierte Otto Lilienthal
Alois Wolfmdiller Uber seinen grofden Experimental-
Eindecker: ,Ich baue zurzeit ein groferes Segelflugzeug
von etwa 20 m? Flligelflache, das nur bei Windstille benutzt
werden kann.“ Er schreibt Uber die Fllgelspitzenruder:
.Ferner habe ich an jeder Flligelspitze eine Flache
angebracht, welche ich durch einen Schnurzug aufrichten
kann, um die voreilende Flugelspitze zurlickzubringen.“ Da
Lilienthal das ,Aufrichten der Flache* erwahnte, ist es
maoglich, dass zusatzlich zu den auf dem Foto sichtbaren
Vorrichtungen einige Versuche mit einfacheren Spoilern
durchgefihrt wurden. Diese Steuervorrichtungen sind
interessant, da sie das Problem des unerwilnschten
Gierens vermeiden kénnen. Wird eine solche Steuerflache
durch Bewegen der Hiftgabel zu einer Seite hin
ausgelenkt, erhoht sich gleichzeitig der Widerstand an
diesem Flugel, wahrend der Auftrieb verringert wird. Da ein
betéatigter Spoiler den Widerstand erhoht, folgt das Gieren
der gleichen Richtung wie das Rollen [10]. Diese
asymmetrische Betatigung von Flugzeugspoilern wird auch
heute noch von Piloten verwendet und ermdglicht es
Flugzeugkonstrukteuren, kleinere Querruder einzubauen.
Diese Technik wird vor allem im Sinkflug eingesetzt, wenn
der erhohte Luftwiderstand willkommen ist, um Hohe
abzubauen. Bemerkenswert ist auch, dass sowohl
Wolfmuller als auch Lilienthal (und spater auch die
Gebrider Wright) das Verwinden der Tragflachen nutzten.
Wolfmuller wollte diese Steuerungsmethode manuell
anwenden, aber Lilienthal baute hochstwahrscheinlich eine
Verbindung zur Huftgabel, wie es auch die Gebrider Wright
mit ihrem Segelflugzeug von 1902 und dem Flieger von
1903 taten. Im August 1895 schrieb Lilienthal an
Wolfmuller: ,Sie haben ganz recht. Die Schwerpunkis-
verlegung muss starker sein, als man zu leisten vermag,
wenn man mit grof3en Fligeln im Winde segelt.”.

Nach dem Austausch von Zusicherungen des ,gegen-
seitigen Einverstandnisses zur Wahrung berechtigter
Interessen”, einer Art Geheimhaltungsvereinbarung, legte
Wolfmuller in einem langen Brief vom 29. September 1895
seine Uberlegungen und die Ergebnisse seiner Versuche
zur Steuerung von Flugapparaten, die nach Lilienthals
Entwurf gebaut wurden, dar. Dies veranlasste Lilienthal,
freier Uber seine eigenen Versuche zu schreiben.
Wolfmiller entwarf eine Vorrichtung zum Verwinden der
Flugel und eine Installation, die es dem Piloten ermdglicht,
im Flugapparat zu sitzen. Er argumentierte, dass eine
sitzende Position vorteilhaft sei, da die Hande des Piloten
frei seien, um mechanische Steuersysteme zu bedienen,
wie z. B. zwei Hebel aus seinem eigenen Entwurf fur die
Verwindung der Fligel. Er schlug vor, dass andere
Steuerelemente mit Hilfe eines Riemens um den
Oberkorper bedient werden kdnnten.
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BILD 3. lllustration des Lilienthal'schen
Flugelverwindungsmechanismus (oben) und der extremen
Pilotenhaltung (unten), die erforderlich ist, um einem
Sturzflug mittels Gewichtsverlagerung entgegenzuwirken,
wie sie nur in einem Brief an Alois Wolfmdiller skizziert und
beschrieben wurde.

Noch im Oktober desselben Jahres antwortete Lilienthal:
,Eine ahnliche Anordnung wie Sie, habe ich auch zum
Bewegen und Drehen der Fliigel gemacht, indem die
auleren Spanndrahte nach verschiedenen Punkten eines
Hebels gehen, der am unteren FuBpunkt gelagert ist, und
dadurch den ihnen zukommenden Hub erhalten, damit das
Flugelprofil die richtige Drehung macht. Auch den Schweif
habe ich nach rechts und links drehbar gemacht um besser
landen zu kdnnen. Die Bewegung dieser Teile geschieht
von den Hiften aus, welche an eine verschiebbare Leiste
driicken, wenn man den Korper zur
Schwerpunktregulierung seitwarts legt.“ Abschlieffend
raumte Lilienthal ein, dass ihm noch kein entscheidender
Durchbruch bei der Steuerbarkeit gelungen sei: ,All diese
Versuche mit denen ich den ganzen Sommer hingebracht,
fiihrten mich auf wesentliche Anderungen, mit denen ich
noch nicht im Klaren bin und zu denen ich leider wenig Zeit
augenblicklich habe.”

Fir die im vorliegenden Artikel beschriebenen
Untersuchungen wurde ein mafistablicher Nachbau des
Experimental-Eindeckers von Otto Lilienthal sowie ein 1:5-
Modell gebaut. Beide verfugten Uber komplette
Steuermechanismen: gummibandbetatigte Wolbklappen
fur die automatische Nicksteuerung, Spoiler, Fligel-
verwindung und Seitenruder fir die Gier- und Roll-
steuerung, die einzeln oder in Kombination Uber eine
Huftgabel betatigt wurden. Alle fur die Flugeigenschaften
relevanten Materialien wurden mit grofRer Sorgfalt
ausgewahlt, um die Flugeigenschaften des Originals zu
erreichen.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2022

BILD 4. Rekonstruktionszeichnung des Experimental-
Eindeckers [5].

3. WINDKANALVERSUCHE

Mit dem 1:5-Modell des Experimental-Eindeckers wurden
in zwei verschiedenen Windkanalen eine Reihe von
Parametern untersucht. Das Hauptaugenmerk der
Untersuchung lag auf den aerodynamischen Auswirkungen
der verschiedenen Steuerelemente. Der erste Teil der
aerodynamischen Untersuchung wurde im DLR-SWG,
einem geschlossenen Niedergeschwindigkeitswindkanal,
durchgefiihrt. Dabei wurden isolierte Ausschlage von
Hohenruder und Vorderkantenklappen mit einer
Referenzkonfiguration mit nicht ausgelenkten Steuer-
elementen verglichen. Die Messstrecke hatte eine Lange
von 9 m, einer Breite von 2,4 m und eine Hohe von 1,6 m.
Bei maximaler Leistung kann in der leeren Messstrecke
eine maximale Stromungsgeschwindigkeit von U.. = 65 m/s
erreicht werden. Aufgrund fehlender Kihlung wird ein
aktives System zur Steuerung der
Stromungsgeschwindigkeit bendtigt, dass die aus
Temperaturanderungen resultierenden Schwankungen der
Reynoldszahl reduziert. Jede Konfiguration wurde bei bis
zu 15 verschiedenen Anstellwinkeln und bei drei mittleren
Stromungsgeschwindigkeiten von U. =5 m/s, 7 m/s und 8,5
m/s untersucht.

Hohere  Geschwindigkeiten  konnten  wegen  der
unzureichenden strukturellen Stabilitdt des Modells nicht
sicher untersucht werden. Die Auswirkungen des Wind-
kanals auf den Anstellwinkel sowie die Auftriebs- und
Widerstandsbeiwerte und das Nickmoment wurden mit
klassischen linearen Methoden korrigiert. Das Messsystem
bestand aus einer 6-Komponenten-DMS-Waage RUAG
796-6C, einem Prandtl-Rohr, einem Messverstarkersystem
Hottinger & Baldwin MGCplus und einem Messrechner. Zur
Untersuchung der Flligelverwindung, der Spoileron-Effekte
und der Anlenkmomente an den Klappenvorderkanten
wurde ein zusatzlicher Versuch im 1-Meter-Windkanal
(1IMG) des DLR aufgebaut. Die rechte Halfte des

©2022

bestehenden 1:5-Modells wurde direkt auf eine
piezoelektrische Kraft- und Momentenwaage montiert und
durch die Wand des Windkanals in die Strémung

eingebracht. Gier- und Rollmomente sowie
Klappenanlenkmomente wurden bei einer mittleren
Stromungsgeschwindigkeit von U. = 85 m/s
aufgezeichnet.

Um die Flugeigenschaften unter bemannten

Flugbedingungen zu beurteilen, wurden die erforderlichen
Auftriebsbeiwerte fir Pilotenmassen von miet = 70, 80 und
90 kg anhand einer Auftriebskurve berechnet, die Uber die
drei gemessenen Anstromgeschwindigkeiten gemittelt
wurde. Die resultierenden Trimmpunkte fir eine
angenommene Fluggeschwindigkeit von U. = 11,5 m/s sind
in Bild 6 dargestellt. Die Trimmwinkel liegen zwischen 9° <
a < 12°, deutlich unterhalb des Strdmungsabrisses und
nahe am Punkt der maximalen Gleitzahl. Das von Lilienthal
angegebene Gewicht von 80 kg fiihrt zu einer getrimmten
Gleitzahl von Etim = 5,3 bei einem Anstellwinkel von arim =
10,25°, was nur etwa 5 % unter dem besten Gleitwert liegt.
Eine frihere Untersuchung von Wienke et al. [11] an
Lilienthals erstem patentierten Serienflugzeug, dem
Normalsegelapparat, ergab bei gleichem Pilotengewicht
und gleicher Fluggeschwindigkeit einen getrimmten
Anstellwinkel von a = 16° bei einer deutlich geringeren
Gleitzahl unter 4. Im Vergleich dazu liegt die beste Gleitzahl
des Experimental-Eindeckers um etwa 40 % hoher, was auf
die wesentlich gréRere Spannweite bei identischem
Pilotenwiderstand und gleichen Hoéhenleitwerks-
abmessungen zurlickzufiihren ist. Es ist fraglich, ob einige
experimentelle Unzulanglichkeiten, wie z. B. die etwas zu
kleine und unbekleidete Pilotenpuppe, zu einer Verzerrung
hin zu héheren Werten der Gleitzahl gefiihrt haben. Es ist
davon auszugehen, dass die zuvor durchgefihrten Tests
mit Lilienthal-Nachbildungen in Originalgrée eine hdohere
Genauigkeit ergaben. Der Hauptvorteil des Experimental-
Eindeckers ist jedoch seine grofiere Fligelflache, die es
einem 80 kg schweren Piloten ermdglicht, sehr nahe an der
besten Gleitzahl zu fliegen.

Die Lilienthal-Polare des Gleiters ist in Bild 5 dargestellt.
Der Verlauf des Graphen mit einem Versatz zu positiven
Auftriebsbeiwerten ist charakteristisch flr einen gewdlbten
Fligel. Das Fluggerat geht bei Auftriebsbeiwerten Uber ¢, =
1,1 in den Strédmungsabriss Uber und erreicht einen
maximalen Auftriebsbeiwert von ¢, = 1,25 bei einem
Anstellwinkel von a = 22,3°. Es wurde ein minimaler
Widerstandsbeiwert von ¢p = 0,078 ermittelt. Der Einfluss
der Anstromgeschwindigkeit ist vernachlassigbar, was auf
eine geringe Reynoldszahl-Abhangigkeit der Ergebnisse
hinweist. Es deutet ebenfalls darauf hin, dass die
strukturellen Verformungen relativ gering sind, da sich die
Form des Fligels mit zunehmendem Staudruck nicht
andert. Bild 6 zeigt die Gleitzahl E (Auftrieb/Widerstand) als
Funktion des Anstellwinkels. Die Gleitzahl zeigt ein
deutliches Maximum zwischen 6,8° < a < 9,2°. Aufgrund der
begrenzten Anzahl von gemessenen Anstellwinkeln
kénnen die maximale Gleitzahl und der Anstellwinkel bei
bestem Gleiten nur ndherungsweise bestimmt werden. Die
maximale Gleitzahl Enax = 5,55 tritt bei einem Anstellwinkel
von a = 9,3° auf.
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Anstrémung U. in m/s 5 7 8.5
Ruderauslenkung ©pin ° 0 0 0
Ruderauslenkung ©1in ° 3.7 2.2 1.8
Ruderauslenkung ©in ° 7.3 59 5.4
Ruderauslenkung ©3in ° 1.4 10.0 91
Hoéhenruderwinkel noin °© -11 105 -95
Hoéhenruderwinkel nqin © 25 -20 -18
Hoéhenruderwinkel nqin °© -22.8 -21.3 -19.6
Wing Warping wwg +0 +0 +0
Wing Warping ww1 neg. neg. neg.
Spoileronauslenkung € in ° 0 0 0
Spoileronauslenkung €4 in ° 90 90 90
Vorfliigelwinkel ko in ° 0 0 0
Vorfliigelwinkel k1 in ° 30 30 30
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BILD 5. Auftrieb liber Widerstand des Experimental-
Eindeckers mit geschlossenen Vorderkantenklappen.
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BILD 6. Gleitzahlen und Auftriebsbeiwerte des
Experimental-Eindeckers bei geschlossenen Vorder-
kantenklappen (die Punkte zeigen die erforderlichen
Auftriebsbeiwerte fir verschiedene Pilotengewichte bei

11,5 m/s).
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3.1. Langsstabilitat

Da viele friilhe Flugzeugkonstruktionen in Bezug auf ihre
Fluglage nicht stabil waren, werden hier die statischen
Langsstabilitatseigenschaften auf der Grundlage der
gemessenen Nickmomentkurven diskutiert. Um einen
getrimmten und statisch stabilen Flug zu erreichen, missen
mehrere Bedingungen erfillt sein. Die Gesamtmasse von
Segelflugzeug und Pilot sowie die Fluggeschwindigkeit
ergeben einen Trimmwinkel auf der Auftriebskurve, der im
Bereich der Anstrémung unterhalb des maximalen
Auftriebs liegen muss. Bei diesem Trimm-Anstellwinkel
mussen die Lage des kombinierten Schwerpunkts und der
Anstellwinkel des Héhenruders so gewahlt werden, dass
das Nickmoment um den kombinierten Schwerpunkt zu Null
wird. Ein solcher Flugzustand ist statisch stabil, wenn die
Steigung der Nickmomentenkurve um den kombinierten
Schwerpunkt negativ ist, d.h. dass sie die ¢, = 0-Abszisse
von positiven zu negativen Nickmomenten kreuzt. Der
Experimental-Eindecker wird durch Gewichts-
verlagerungen des Piloten und Anderungen des Hdhen-
ruderanstellwinkels gesteuert. Ein zunehmend negativer
Hoéhenruderanstellwinkel n verschiebt die Nickmomenten-
kurve zu héheren Werten. Dadurch kann das Hohenruder
als Trimmmittel vor dem Start eingesetzt werden.
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BILD 7. Linearisierter Nickmomentenkoeffizient um den
Schwerpunkt des Normalsegelapparats und des
Experimental-Eindeckers fir zwei verschiedene Ein-
stellungen der Vorderkantenklappe (bei maximaler Héhen-
ruderneigung).

Um die Nickmoment-Ergebnisse in einen besseren
Zusammenhang zu bringen, werden sie nun mit Daten
verglichen, die zuvor von Wienke [12] fir Lilienthals
Vorgangerflugzeug, den patentierten Normalsegelapparat,
der auf die beste Gleitzahl bei U.. = 11,5 m/s getrimmt war,
veroffentlicht wurden. Bild 7 vergleicht die Nickmomente
um den Gleitschwerpunkt fur den Normalsegelapparat mit
den Ergebnissen des Experimental-Eindeckers bei dessen
negativstem Hohenrudereinstellwinkel sowohl fir offene als
auch fur geschlossene Vorderkantenklappen. Die
Ergebnisse der vorliegenden Studie sind als lineare
Naherungen dargestellt. Sie wurden aus den gemessenen
Daten fur anliegende Stromung im Anstellwinkelbereich
unter a < 20° abgeleitet, um das Messrauschen zu
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unterdriicken, das auftritt, wenn signifikante Bereiche der
Stréomung bei hdheren Anstellwinkeln beginnen abzul6sen.

Die Nickmomentenkurven der beiden Konfigurationen sind
ahnlich, weisen aber unterschiedliche Steigungen und
Schnittpunkte mit Ordinate und Abszisse auf. Zunachst wird
der Nullauftriebs-Nickmomentenkoeffizient cmo beim
Nullauftriebs-Anstellwinkel von a = 0° erortert. Das
Nullauftriebs-Nickmoment des Normalsegelapparats ist mit
cmo = 0,05 deutlich hoher als das des Experimental-
Eindeckers mit cmo = 0,03 bei geschlossenen
Vorderkantenklappen von k,=0. Aus diesem geringeren
Nullauftriebs-Nickmoment folgt, dass die Nickmomenten-
koeffizienten des Experimental-Eindeckers (ber den
gesamten Anstellwinkelbereich bis zum Trimmwinkel arim
unter denen des Normalsegelapparats liegen. Es Iasst sich
auch ableiten, dass die Steigung des Nickmomenten-
koeffizienten beim Trimmanstellwinkel geringer ist, was auf
eine geringere statische Stabilitdit hindeutet. Das
Nulldurchgangs-Nickmoment von c¢ne = 0,05 des
Experimental-Eindeckers mit offenen Vorderkantenklappen
von k1=30° ist deutlich héher und deckt sich mit dem des
Normalsegelapparats. Dies deutet auf &hnliche statisch
stabile Flugeigenschaften fir beide Flugzeuge in dieser
Konfiguration hin. Aufgrund der negativeren Nick-
momentensteigung bei voll gedffneten Vorderkanten-
klappen ist auch der Trimmwinkel des Experimental-
Eindeckers bei gegebenem Schwerpunkt in der offenen
Konfiguration kleiner. Fir die den Daten in Bild 7
zugrundeliegende Konfiguration des Hauptrahmens fiihrt
dies zu einer Verringerung des Trimmwinkels von atiim =
17° auf amim = 7°. Um das Fluggerat mit offenen
Vorderkantenklappen zu fliegen, musste der Pilot seinen
Schwerpunkt zu weit nach vorne verlagern als dass diese
Haltung dauerhaft durchaltbar ware. Der Gleiter wurde
jedoch mit geschlossenen Klappen geflogen, die sich erst
bei sehr geringen Anstellwinkeln automatisch 6ffnen. Bild 8
veranschaulicht das Funktionsprinzip der automatischen
Nicksteuerung von Otto Lilienthal. Die Vorderkanten-
klappen wurden durch Gummibander in gedffnete Stellung
gezogen, deren Spannung vor dem Start eingestellt werden
konnte. Bei Verkleinerung des Anstellwinkels andert sich
die Richtung der Nettodruckkraft auf die Vorderkanten-
klappen von Auftrieb zu Abtrieb, was unterstiitzt durch die
Spannung der Gummibander zu einer Offnung der
Vorderkantenklappen fiihrt.

Bild 9 zeigt farbkodierte Druckkoeffizienten und Strom-
linien, die aus zwei-dimensionalen  Strdmungs-
berechnungen fiir geschlossene (oben) und offene (unten)
Vorderkantenklappen abgeleitet wurden. Es ist zu
erkennen, dass eine geschlossene Vorderkantenklappe zu
einem kontinuierlich héheren Druck auf der Unterseite des
Fligels und einem niedrigeren Druck auf der Oberseite
fuhrt. Dies deutet auf eine relativ konstante
Auftriebsverteilung in Tiefenrichtung hin. Fir eine offene
Vorderkantenklappe zeigt das Strémungsfeld eine stark
erhohte, auftriebserzeugende Druckdifferenz an der
Vorderkantenklappe und eine reduzierte Auftriebskraft am
Hauptfligel aufgrund der geringeren Druckwerte an der
Hauptfligelunterseite. Das Nickmoment ist daher bei
offener Vorderkantenklappe deutlich héher, auf Kosten
eines geringeren Gesamtauftriebs und eines erhdhten
Widerstands. Die beschriebenen Folgen der unter-
schiedlichen Strémungsfelder finden sich auch in den
gemessenen Windkanaldaten wieder und sind im linearen
Verlauf der Nickmomentenkurve in Bild 7 zu erkennen.
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Diese reicht wahrscheinlich bis unterhalb des Null-
Anstellwinkels von a = 0°, was dazu fihrt, dass die offene
Vorderkantenklappe ein hdéheres, nach oben gerichtetes
Nickmoment erzeugt als die geschlossene Basis-
konfiguration. Infolgedessen wird durch das Offnen der
Vorderkante ein Riickstellmoment zu positiven Anstell-
winkeln hin erzeugt. Das Schéne an Otto Lilienthals Ansatz
zur automatischen Nicksteuerung durch Vorderkanten-
klappen liegt in ihrer variablen Auslenkung. Ist die richtige
Spannung der Gummibander eingestellt, zeigt die Nick-
momentenkurve potentiell beides: relativ hohe Nick-
momente bei kleinen Anstellwinkeln mit offenen Klappen
und einen Trimmanstellwinkel um a = 10° zur Erreichung
des gewunschten Auftriebs mit geschlossenen Klappen.
Messungen der in den Bandern auftretenden Krafte sind in
Bild 10 dargestellt. Es ist zu erkennen, dass eine Vorspann-
kraft Fp (geschlossene Klappen) von 0,4 N die Klappe im
Windkanalversuch bei 6,1° offnete und zu ihrem auto-
matischen Schlielen bei 6,9° Anstellwinkel fihrte. Die
verwendete Federkonstante von 5 N/m filihrte zu einer
ausreichenden Auslenkung der Klappen (28° in Bezug auf
die geschlossene Position). Unter Berlicksichtigung der
vergroRerten Klappenflachen (25:1) und Hebellangen (5:1)
sowie der erhohten Fluggeschwindigkeit (11,5:8,5) im
Flugszenario im Original-Mafistab fiihrt dies zu einer
erforderlichen Vorspannung der vier Gummib&nder von
jeweils etwa 1,8 N.

ol = rubber band leading edge
.(\(‘% main wing — plywood junction
p leading edge  \_, willow bow
flap
air inflow

BILD 8. Geschlossene (oben) und gedffnete (unten)
Vorderkantenklappen in Abh&ngigkeit vom Anstellwinkel
der Anstrémung.

Die Windkanal- und Flugversuchsdaten des untersuchten
Normalsegelapparats, des grofen Doppeldeckers und des
groBen Experimental-Eindeckers zeigen, dass es Otto
Lilienthal gelungen ist, Flugmaschinen zu konstruieren, die
einen stabilen Flug innerhalb ihres jeweiligen Flugbereichs
ermoglichen. Die in diesem Artikel vorgestellten
Nickmomentendaten zeigen das Potential seiner Erfindung
zur automatischen Nicksteuerung und beweisen, wie gut er
die Notwendigkeit verstand, einen Eindecker mit einer
Spannweite von fast 9 m mit Steuerflaichen zu versehen,
um seine Art der Gewichtsverlagerung zu erganzen. Die
Stabilitdt, die sogar hdher war als bei einigen spéateren
Flugzeugkonstruktionen, war jedoch nur fir Fluglagen im
stationdren Flug vorhanden, die eine weitgehend
anliegende Stromung an den Fligeln gewahrleisteten.
Sobald das Flugzeug in den StrOmungsabriss geriet,
verschwand die Stabilitdt und der Pilot musste schnell
reagieren, indem er sein Gewicht auf die steigende
Vorderseite und, falls der Abriss asymmetrisch erfolgte, auf
die Seite des steigenden Flligels verlagerte. Der Grund flr
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diese Einschrankung liegt vor allem in der Konstruktion des
Hohenleitwerks und des Leitwerks. Sie war fur Flige in
Bodennahe und fiir die von Lilienthal bevorzugte Landung
in Form des Abfangens und Ausschwebens ausgelegt. In
Lilienthals amerikanischer Patentbeschreibung von 1895,
die das erste Serienflugzeug der Welt, den Normalsegel-
apparat, beschreibt, schreibt er: ,..an diesem ist das
Leitwerk so angelenkt, dass es sich frei nach oben drehen
kann, nach unten aber einen Stitzpunkt am festen
Seitenruder findet. Diese Art der Befestigung des
Schwanzes hat den Vorteil, dass der Schwanz keine
tragende Wirkung hat, wenn die Maschine wie ein
gewodhnlicher Fallschirm benutzt wird, und dadurch
verhindert, dass er sich nach unten dreht.“ Diese Fahigkeit
des Hohenleitwerks, sich ,frei nach oben zu drehen* und
dadurch ,keine tragende Wirkung“ zu haben, wenn der
Luftstrom von unten wirkt, ist wunderbar, wenn man in
Bodennahe fliegt, kann aber todlich werden, wenn man sich
in groReren Hohen bewegt. Bei einer Abfanglandung, wie
sie auch bei modernen Hangegleitern Ublich ist, und einem
Stromungsabriss in Bodenndhe kommt es zu einer
~Sackfluglandung®, einem senkrechten Fall, bei dem sich
die Flugel waagerecht ausrichten und ,wie ein
gewohnlicher Fallschirm® wirken. Bei groRen Flughéhen
muss das Flugzeug jedoch in den Sinkflug Gbergehen, um
zu beschleunigen und den Strdmungsabriss so zu
beenden. Am 9. August 1896, dem Tag seines tddlichen
Absturzes im Alter von 48 Jahren, flog Otto Lilienthal zum
ersten Mal seit mehreren Wochen wieder seinen
patentierten Eindecker, nachdem er sich in der Zwischen-
zeit auf das Fliegen seines Groflen Doppeldeckers
konzentriert hatte. In einer Hohe von ca. 15 m uber Grund
wurde er von einer Windboe gestoppt und schaffte es trotz
seiner Erfahrung nicht, die aufsteigende Vorderkante des
linken Flugels durch Gewichtsverlagerung abzusenken, wie
er es zuvor haufig getan hatte. Sein tddlicher Absturz an
diesem Tag bestatigte das Risiko des Fliegens in groReren
Hohen und aulerhalb des Flugbereichs bei hohen
Anstellwinkeln. Seine mehr als 2000 Segelflige haben
jedoch die Stabilitdt und Sicherheit von Segelfligen in
ruhiger Luft und Bodennahe gezeigt.
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BILD 9. Stromlinien und Konturen des Druckbeiwerts aus
2D-CFD-Berechnungen flir geschlossene (oben) und
offene (unten) Vorderkantenklappen.

3.2. Steuerbarkeit

Der lange Haltestiel, der das 1:5-Modell im anfanglichen
Versuchsaufbau im SWG mit der Messwaage verband,
verursachte ein erhebliches Messrauschen. Dies flihrte zu
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Schwierigkeiten bei der Isolierung der aerodynamischen
Effekte  der  Steuervorrichtungen.  Lediglich  die
Giermomente durch die Auslenkung des Seitenruders
konnten zuverlassig extrahiert werden. Deshalb wurde ein
zweiter Versuchsaufbau im 1-Meter Niedergeschwindig-
keitswindkanal (1MG) des DLR konzipiert, um die Fligel-
verwindung und Spoileron-Effekte zu untersuchen. Die
rechte Halfte des bestehenden 1:5-Modells wurde direkt auf
eine Kraft- und Momentwaage montiert und durch die Wand
des Windkanals in die Strdomung eingebracht. Gier- und
Rollmomente wurden fiir eine einzige Strdmungs-
geschwindigkeit von U.. = 8,5 m/s aufgezeichnet. Zusatzlich
zum Messrauschen fliihrte die Elastizitdt des skalierten
Modells zu unerwiinschten aeroelastischen Effekten. Dies
wurde behoben, indem die elastischen Nylonschnire, die
den Fligel gegen den Hauptrahmen abstitzten, durch
Stahldréhte ersetzt wurden. Durch diese Anderung wurden
die elastischen Eigenschaften des Originals besser
reproduziert, was sich als wesentlich erwies, um die
Auswirkungen der Fligelverwindung und der Spoileraus-
lenkung zu erfassen.
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BILD 10. Vorspannung der Zlge der Vorderkanten-
klappen; Federkonstanten 2N/m (Fr < 0,2N) und 8N/m (Fp
0,2N).
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BILD 11. Rollmomentenkoeffizienten aufgrund von
Fligelverwindung und Spoileronausschlag.

Die Analyse der Steuerbarkeit des Gleiters konzentriert sich
auf die Roll- und Giermomentenkoeffizienten, die sich aus
der Auslenkung der Steuerelemente ergeben. Die
Momente, die auf eine Auslenkung der Steuerelemente
zurtickzufihren sind, wurden isoliert, indem die Ergebnisse
der Basiskonfiguration von den Ergebnissen der individuell
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ausgelenkten Steuerelemente abgezogen wurden. In Bild
11 und 12 (x-Symbole) ist zu erkennen, dass bei der
Fligelverwindung ein unguinstiges Gieren auftritt. Bei der
dargestellten Verwindung wurde die Vorderkante nach
innen gezogen, um den Anstellwinkel des Fligels entlang
der Spannweite zu verringern, was sowohl den Auftrieb als
auch den Widerstand reduziert. Die resultierenden Roll-
und Giermomente wirken gegenlaufig und haben im
untersuchten Anstellwinkelbereich von 6° < a < 14°
entgegengesetzte Vorzeichen.

Die Giermomentenkoeffizienten fur die Fligelverwindung
reichen von ¢, = -0,12 bis ¢, = -0,32. Die Giermomenten-
koeffizienten fur einen Ruderausschlag von 10° sind in Bild
12 dargestellt (0-Symbole). Die Giermomentenkurve zeigt
eine geringere Wirksamkeit des ausgelenkten Ruders mit
steigendem Anstellwinkel. Dies ist auf den zunehmenden
Einfluss des Hauptfliigelnachlaufs bei hohen Anstellwinkeln
zuriickzufiihren, der die lokale Stromungsgeschwindigkeit
und damit die durch das ausgelenkte Ruder erzeugte
Seitenkraft reduziert. GroRe Ruderausschlage zwischen
10° © 6° erzeugen jedoch ein ausreichendes Gier-
moment, um das ungiinstige Gieren der Fligelverwindung
zu kompensieren, und sollten daher koordinierte
Kurvenflliige ermdglichen, wenn eine korrekte Kombination
aus Ruderausschlag und Fligelverwindung angewendet
wird.
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BILD 12. Giermomentenkoeffizienten bei
Fligelverwindung und Spoileronausschlag.
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BILD 13. Skizze fir ein Hohenruder, das vom unteren
Rucken des Piloten Gber Hebel und Steuerdraht betéatigt
wird [6].

Wenn der Spoileron betatigt wird, nimmt der Auftrieb ab und
der Widerstand zu. Dadurch entstehen bei einer
Spoileronauslenkung von 90° relativ zur Flugrichtung Roll-
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und Giermomente mit gleichem Vorzeichen, wie in Bild 11
und 12 dargestellt (e-Symbole). Dieses glnstige
Gierverhalten, bei dem Roll- und Giermomente in die
gleiche Kurvenrichtung wirken, kann jedoch den
zusatzlichen Einsatz von Seitenruder und eventuell
Flugelverwindung erfordern, um die Kurven richtig zu
koordinieren, da das erforderliche Verhaltnis zwischen
Rollen und Gieren von der Kurvengeschwindigkeit abhangt.
Otto Lilienthal skizzierte am Tag vor seinem tddlichen
Absturz ein betatigtes Hohenruder (siehe Bild 13), diese
Variante wurde jedoch nach Kenntnis des Autors nicht von
ihm geflogen.

4. FLUGVERSUCHE

Im Jahr 2021 wurden im Jockey's Ridge State Park in der
Nahe von Kitty Hawk (North Carolina, USA) Flige
durchgefiihrt, um mit dem exakten Nachbau des Gleiters zu
Uben und Erfahrungen aus erster Hand zu sammeln. Die
Wirkung der Ruderbetatigung wurde aus Sicherheits-
grinden durch an den Fligeln angebrachte Haltegurte
begrenzt. Wahrend der Ubungsfliige wurden die Fliigelseile
haufig spannungsfrei gehalten. Bei den ersten Versuchen,
den Gleiter durch Betatigung der Steuermechanismen tber
die Hiftgabel zu steuern und bei Bden stabilisierten die
Flugelseile das Fluggerat jedoch. Ein zusétzliches
Schleppseil wurde mehrfach eingesetzt, um den Gleiter
anzuschleppen, wenn das Gelande in Windrichtung zu
flach flr reine Fustarts war.

Freie Abwartsflige ohne Fliigel- oder Schleppseile wurden
von finf Testpiloten (Andrew Beem, Billy Vaughn, George
Reeves, Jan und Markus Raffel) im Jahr 2022 im Marina
Beach State Park noérdlich von Monterey (CA) durchgefiihrt.
Diese Flige dauerten bis zu 7 Sekunden und erreichten
Flugdistanzen von bis zu 72 m. Aus Sicherheitsgrinden
wurde der Grofdteil dieser Freiflige nur mit
Gewichtsverlagerung durchgefiihrt, da die Verwendung
von Seilen aufgrund der Hanglage und der Flughdhen nicht
moglich  war. Die Starts mit aktiver Steuerung
konzentrierten sich auf die Untersuchung der Betatigung
von Seitenruder und Spoileron Uber die Huftgabel und
wurden von Andrew Beem durchgefihrt.

Eine zweidimensionale Simulation der Strémung tber der
Dine wurde bei einem auflandigen Wind von 11 Knoten
durchgefiihrt, um ein besseres Verstandnis der Standort-
bedingungen zu erhalten. Abbildung 14 zeigt einen
vereinfachten Querschnitt der Dine am Startplatz
zusammen mit den Stromlinien und der vertikalen
Geschwindigkeitskomponente, die sich aus den simulierten
Windbedingungen ergibt. Darlber hinaus sind zwei
approximierte Flugbahnen in Rot eingezeichnet. Daflir wird
angenommen, dass sich der Gleiter mit einer Flug-
geschwindigkeit von 11,5 m/s bei einem Auftriebs-
Widerstands-Verhaltnis von 4,5 fortbewegt. Die Ablenkung
des Windes fihrt zu einer stark aufwarts gerichteten
Geschwindigkeitskomponente vor der Dunenspitze.
Dadurch erhalt das Fluggerat zusatzlichen Auftrieb und
kann unter diesen idealisierten Bedingungen Uber die
Startposition hinaussteigen. Fur die in Abbildung 14
gezeigte, hdhere Startposition in der Nahe der Dunenspitze
hebt die vertikale Komponente der Stromung uber der Diine
den Gleiter uber seine Starthohe von 33 m hinaus und
ermdglicht Flugstrecken in der GréRRenordnung von 100 m.
Die unterstutzende Wirkung des Windes verringert sich
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beim Start von der unteren Position in 15 m. AuRerdem
erfahrt der Gleiter entlang der oberen Flugbahn einen
allmahlichen Wechsel von starker zu schwacher vertikaler
Windgeschwindigkeit, was zu einer langsamen Anderung
des getrimmten Anstellwinkels flUhrt. Auf der unteren
Flugbahn sind die Windgeschwindigkeitsgradienten
starker, was eine schnellere Verlagerung des Schwer-
punkts des Piloten nach hinten erfordert, um zu verhindern,
dass das Fluggerat die Nase senkt und in einen schnellen
Sinkflug Ubergeht. Daraus wird geschlossen, dass die
ideale Startposition in der Nahe des Diinengipfels liegt. Die
moglichen Flugdistanzen unter diesen idealisierten
Bedingungen geben auch einen Hinweis darauf, wie hoch
die Startposition gewahlt werden sollte, um sicher auf dem
Strand zu landen und die Uferlinie zu vermeiden.
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BILD 14. Angenaherter Dinenquerschnitt und vorher-
gesagte Windsituation bei Marina Beach (CA) mit
Darstellung der vertikalen Windkomponente als Konturen.

BILD 16. Uben der Quer- und Langssteuerung mit
begrenztem Risiko - Fesselflugversuche auf den Outer
Banks 2021.

BILD 17 Otto Lilienthal beim Flug seines Experimental-
Eindeckers am Fliegeberg 1895. Foto: Neuhauss
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Lilienthal stellte fest, dass der Gleiter bei der Landung,
ahnlich wie beim Wenden, eine gegenlaufige Bewegung
des Piloten erfordert (siehe Bild 3, rechte Seite). Er
berichtete in seinen Vortrdgen und in seinen schriftlichen
Flugberichten, dass der Pilot seine Beine nach hinten
bewegen muss um aufzunicken und abzubremsen, auch
wenn er bei schneller Anndherung an den Boden die FuRe
instinktiv nach vorne bewegen mdchte. Die Trimmung des
Segelflugzeugs beeinflusst dieses Verhalten jedoch stark.
Bei unseren Testfligen mit dem Normalsegelapparat und
dem grofRen Doppeldecker genugte es, sich mit dem
Oberkérper nach hinten zu lehnen und dadurch das
Gewicht des ganzen Korpers nach hinten zu verlagern.

BILD 18. Ein Flug bei geringem Anstellwinkel. Lilienthal
begegnet der Gefahr des schnellen Sinkfluges, indem er
sein Gewicht stark nach hinten verlagert. Foto: Neuhauss.

BILD 19. Eine ahnliche Fluglage, kurz vor der Landung.
Andrew Beem richtet den Gleiter durch starke Gewichts-
verlagerung nach hinten zum Abfangen auf.

Im Vergleich zum Normalsegelapparat musste die
Gewichtsverlagerung des Experimental-Eindeckers nach
hinten wesentlich starker sein, da die Vorderkantenklappen
geschlossen gehalten wurden. Bei allen Versuchsfligen
wurde das Flugzeug nur mit fest geschlossenen
Vorderkantenklappen geflogen, da die richtige Spannung
der Gummibénder fir das Offnen bei der richtigen
Fluggeschwindigkeit damals noch nicht gemessen wurde
und die Komplexitat der Versuche aus Sicherheitsgriinden
begrenzt war. Dies fuhrte gelegentlich zu Situationen, in
denen der Pilot sein Kérpergewicht drastisch nach hinten
verlagern musste (siehe Bild 19). Otto Lilienthal machte
ganz offensichtlich ahnliche Erfahrungen bei seinen Fligen
im Jahr 1895, als er mit der automatischen Nicksteuerung
experimentierte (siehe Bild 18).
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BILD 20. Ubung der Giersteuerung mit dem uber die
Hiftgabel betéatigten Seitenruder - Otto Lilienthal, 1895.

BILD 21. Ubung der Giersteuerung mit dem uber die
Hiftgabel betatigten Seitenruder - Andrew Beem, 2022.

BILD 22. Getrimmte, freie Fllige mit einer maximalen
Flugweite von 72 Metern. Die Flugdistanzen waren durch
die Brandung begrenzt. - Markus Raffel, Marina Beach
(CA) 2022

Die Verwendung eines auslenkbaren Ruders wurde von
Otto Lilienthal im Jahr 1895 erfolgreich demonstriert.
Abbildung 20 zeigt den seitlichen Ausschlag des Ruders,
wahrend Otto Lilienthal die Huftgabel nach links schiebt.
Dies fiihrt ebenfalls zu einer Schwerpunktverlagerung, die
ein  Rollmoment verursacht, wahrend der daraus
resultierende Ruderausschlag in die gleiche Richtung ein
Giermoment erzeugt und somit koordinierte Kurvenfliige
ermdglicht. Die gleiche Praktik wurde Anfang 2022 von
Andrew Beem in Kalifornien demonstriert (siehe Bild 21).
Das Verwinden der Flugel wurde 2021 in einer sehr
begrenzten Anzahl von kurzen Fligen auf den Outer Banks
getestet, erwies sich aber als eine nur sehr schwer in kurzer
Zeit zu erlernende Technik. Bei den meisten Fligen waren
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die Enden der Fligelspanner mit dem Hauptrahmen durch
Spannverschlisse verbunden. Dadurch war es méglich, die
Flugel zwischen den Fligen zu trimmen ohne dass sie an
der Hufthalterung befestigt waren.

5. ZUSAMMENFASSUNG

Das fir die Windkanalversuche verwendete Modell im
MaRstab 1:5 hatte eine Spannweite von 1,76 m. Die
Waagenmessungen zeigten, dass eine Anstrom-
geschwindigkeit von 11,5 m/s ausreichte, um den Gleiter
und eine Person vom Gewicht Otto Lilienthals (280 kg) mit
einem Auftriebsverhaltnis von mehr als 5:1 zu tragen. Die
gemessenen Nickmomentenkoeffizienten, korrigiert um
den Einfluss von Gewicht und Position des Piloten,
bewiesen, dass die Langsstabilitdt dieses Gleiters Uber
einen weiten Bereich von Anstellwinkeln ausreichend war.
Fir anliegende Strémung ist die statische Stabilitat im Flug
gegeben. Unterschiede zwischen Messungen von
Standardkonfigurationen und Messungen mit aktiven
Steuerflachen zeigten, dass die Fliigelverwindung uner-
wiinschtes Gieren erzeugt. Ein gleichzeitig ausgelenktes
Seitenruder hat jedoch das Potenzial, diesem Effekt
entgegenzuwirken.

Lilienthal erprobte an seinem Versuchsflugzeug von 1895
viele moderne Steuerungsmethoden: Fliigelverwindung zur
effektiven Rollsteuerung, Ruderausschlag zum Gieren und
die Steuerung beider mittels einseitig betatigter Spoiler
(siehe Bild 23), wie sie Hundert Jahre spater auch als
Primarsteuerung z.B. beim Ultraleichtflugzeug ,Easy Riser”
eingesetzt wurden. Lilienthals Experimente dirften jedoch
keinen direkten Einfluss auf die spatere Entwicklung des
Motorflugs gehabt haben, da er sich dafir entschied, sie
nicht zu verdffentlichen. Die Kombination aus
Ruderausschlag und  Fligelverwindung ist die
Steuerungstechnik, fir die die Gebruder Wright 1906 ein
Patent erhielten [13]. Da Lilienthal die Methode nur in seiner
privaten Korrespondenz mit Alois Wolfmuller detailliert
beschrieb und in wissenschaftlichen Publikationen lediglich
eine Drehung der Fligel um ihre Léngsachse
vorgeschlagen wurde, muss davon ausgegangen werden,
dass die Gebrider Wright das Prinzip nach Lektire der
verfugbaren Literatur ihrer Zeit eigenstandig entwickelten.
Dartiber hinaus waren die Wrights die ersten, denen es
gelang, eine gut abgestimmte Kombination aus
Flugelverwindung und Rudersteuerung zu finden sowie die
Mechanik des Doppeldeckers anzuwenden. Es gelang
ihnen 1902, ein Flugzeug mit drei Achsen zu entwerfen, zu
bauen und zu fliegen, das durch ein manuell betéatigtes
Hohenruder sowie durch synchron iber eine Huftgabel
betatigte Fligelverwindung und Seitenruder gesteuert
wurde. Es kdnnte daher interessant sein, sich in Erinnerung
zu rufen, was sie Uber Lilienthals Beitrdge zum Flugwesen
dachten: Wilbur Wright schloss 1912 seine Beurteilung von
Lilienthals Fortschritten in dieser Hinsicht mit den folgenden
Satzen: ,Obwohl er sechs aufeinanderfolgende Jahre lang
(1891-1896) mit Gleitflugmaschinen experimentierte,
benutzte er am Ende dieselbe unzulangliche Steuerungs-
methode, mit der er begann. Seine Fortschritte in diesen
Jahren lassen es zweifelhaft erscheinen, ob er in naher
Zukunft einen vollen Erfolg erzielt hatte, wenn sein Leben
verschont geblieben ware, aber was auch immer seine
Grenzen gewesen sein mogen, er war ohne Frage der
groRte der Vorganger, und die Welt schuldet ihm viel.“ [17]
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BILD 23. CAD-Model Otto Lilienthals Experimentiergerat
LVorfligelapparat® mit farblich hervorgehobenen
Steuerflachen.

Es ist wahr, dass Otto Lilienthal Einschrankungen und viele
andere zeitraubende Verpflichtungen hatte, wie eine
Familie mit vier Kindern, sein eigenes Unternehmen mit
mehr als 30 Mitarbeitern oder ein Theater fiir die Mitglieder
seiner Gemeinde, das er besall und betrieb. Dennoch
entwarf, baute und flog er in etwas mehr als finf Jahren
mindestens 12 verschiedene Flugzeugtypen, und im
Gegensatz zu den Gebrudern Wright, die sich auf
Flugberichte, aerodynamische Daten und Chanutes
Doppeldecker-Fligelkonstruktion stlitzen konnten, die
bereits Jahre vor ihrem Start erfolgreich geflogen waren,
beruhten Lilienthals Erfolge hauptsachlich auf eigenen
Experimenten. Als Lilienthal 1893 versuchte, sein erstes
Motorflugzeug zu bauen, war das einzige Automobil, das in
Serie produziert wurde, der Benz-Patentmotorwagen
»velo, mit einer Leistung von 1,5 PS. Im Jahr 1903, als die
Gebruder Wright ihr erstes Motorflugzeug bauten, hatten
Autos wie das Ford ,Model A“ bereits die finffache Leistung
(acht PS). Es bedurfte des technischen Fortschritts der
vorangegangenen Jahre, des Talents von Charlie Taylor
einen 110 kg schweren Verbrennungsmotor mit 12 PS zu
bauen, und einiger sehr vorteilhafter Wetterbedingungen,
damit die Wrights im Jahr 1903 fliegen konnten. Im Jahr
1908 hatte das ,Wright-Modell A* bereits 35 PS.

Die rasanten Fortschritte in der Entwicklung von
Verbrennungsmotoren wurden jedoch erst Jahre nach
Lilienthals Flugversuchen erzielt. Daher flog Lilienthal meist
ohne oder, in einigen wenigen Fallen, mit einem selbst
konstruierten, sehr leichten Zweizylinder-Kohlendioxid-
motor. Am Ende seiner Experimente zu Steuerungs-
methoden blieb er bei der fir Hangegleiter am besten
geeigneten Steuerungsmethode, die auch heute noch von
Zehntausenden von Piloten verwendet wird: der
Gewichtsverlagerungssteuerung [18]. Im Oktober 1895
schrieb Lilienthal an Wolfmdiller: ,So recht bin ich von
diesen Neuerungen aber nicht eingenommen, denn wenn
der Korper recht frei ist, um den Schwerpunkt schnell genug
zu verschieben, so kann man schlie3lich mehr auf einfache
Weise erreichen. Die Hauptsache bleibt immer die Ubung.”
[19].
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