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Zusammenfassung

Im vorliegenden Bericht wird eine Systematik zur Organisation und Auswertung eines Windkanalversuches hinsichtlich der
Erarbeitung einer minimalen aerodynamischen Datenbasis vorgeschlagen.

Die vorgestellte Methode, implementiert in der Software Polarinstector, bietet dem verantwortlichen Aerodynamiker wahrend
des Windkanalversuchs umgehend quantitative Wertungskriterien auf welche die Reduktion der ADB und damit des
Aufwandes im Windkanal abgestitzt werden kann. In der praktischen Anwendung ist dabei die gute Zuganglichkeit der
Daten in einer geeigneten Software ebenso wichtig wie die implementierte Systematik.

Besonders bedeutungsvoll ist die Anwendung dieser Methode fir weniger konventionelle Flugzeugkonfigurationen wie z.B.
Canards oder Flugzeuge mit kleinen Abstanden zwischen Fligel und Leitwerk, bei welchen die einzelnen Steuerorgane

grundsatzlich starker gekoppelt sind (gréssere Interferenzeffekte).

1 BEZEICHNUNGEN

{E, M, }f Dyname des starren Kdrpers beziiglich dem

Punkt 0 im Bezugssystem f

ADB Aerodynamische Datenbasis

Ma Machzahl

Re Reynoldszahl

a, Anstell-, Schiebewinkel

c.s. Control Surface (Steuerflache)

UAV Unmanned Areal Vehicle (unbemanntes
Flugobjekt)

2 EINLEITUNG

Im Zeitalter der digitalen Entwicklung und autonom
fliegender UAV's sind Simulationsmodelle von zentraler
Bedeutung. Ein wesentlicher Teil des mathematischen
Modells  eines  Flugkérpers  beschreibt  dessen
aerodynamischen Eigenschaften, also die resultierenden
Krafte und Momente (Dyname) die sich aufgrund der
Umstrémung einstellen. Im Allgemeinen wird die Dyname
bezuglich des Flugzeugschwerpunktes in Funktion des
Staudrucks, der Machzahl, des Anstell- und

Schiebewinkel, der Drehraten, der Triebwerksleistung, der
Steuerausschlage und weiterer Parameter beschrieben.

Die Effekte von Anstell- und Schiebewinkel, sowie der
Steuerausschlage, der Triebwerksleistung und
gegebenenfalls weiterer Parameter wie Fahrwerke oder
externe Nutzlasten werden typischerweise anhand
skalierter Windkanalmodelle ermittelt und anschliessend in
eine aerodynamische Datenbasis Uberfuhrt. Innerhalb der
aerodynamischen  Datenbasis (ADB) werden die
verschiedenen nichtlinearen Effekte linear Uberlagert.
Dabei ist zu beachten, dass sich gewisse
Steuerausschlage gegenseitig beeinflussen
(Interferenzeffekte). So kann man beispielsweise fir
konventionelle Flugzeugkonfigurationen annehmen, dass
sich die Wirkung der Querruder und des Hdhenruders in
Abhangigkeit der Landeklappenstellung verandert,
wahrend die Wirkung der Querruder nicht beeinflusst wird
durch die Stellung des H6henruders.

Mathematische Modellbildung beinhaltet Vereinfachung
der realen Gegebenheiten. Die "Kunst" der Modellbildung
besteht darin, das richtige Mass an Abstraktion zu finden,
so dass die Realitdt genligend genau beschrieben wird,
das Modell aber trotzdem so einfach wie mdglich bleibt
(minimales Modell). "Geniligend genau" kann je nach
Anwendung eine andere Bedeutung haben.

Was die im Windkanal eruierten Anteile der ADB betrifft ist
zu bemerken, dass die Anzahl der zu messenden
Windkanalpolaren direkt von der (a priori noch
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unbekannten) Komplexitdt des zu erarbeitenden Modells
abhangt. Da der Windkanalversuch die Antworten zu den
vorher beschriebenen Interferenzeffekten gibt und damit
"bestimmt" wie komplex das mathematische Modell
auszusehen hat, werden Instrumente bendtigt, die es
erlauben, die Windkanalresultate "online" auszuwerten
und das Versuchsprogramm entsprechend anzupassen.

Im Beitrag wird eine Methode vorgeschlagen, die es
erlaubt, Interferenzeffekte quantitativ und systematisch zu
bewerten. Dies ermdglicht einerseits eine effiziente
Planung und Durchfiihrung des Windkanalversuchs sowie
andererseits die Erarbeitung einer — auf quantitativen
Bewertungskriterien basierenden — minimalen ADB. Die
Methode wird anhand eines UAV Entwicklungsprojektes
illustriert.

3 SYSTEMATIK
3.1 Superposition der Aerodynamik

In der ADB wird die aerodynamische Charakteristik des
Flugkérpers beschrieben. Dabei wird die Gruppe der
Krafte- und Drehomente in den drei Raumrichtungen

(Dyname {E,Mo}f ), welche durch die Wechselwirkung

des Flugkérpers mit der Umstrdmung entsteht, als
Funktion der folgenden Parameter dargestellt

q Staudruck

Ma, Re Zustandsgréssen der freien Anstrdmung

0(,,5 Anstell-, Schiebewinkel

é‘m Klappenausschlage

é‘mnﬁg Konfiguration des Flugzeuges (i.A. externe
Nutzlasten

0, Fahrwerk'

J, ,Bp Forschrittsgrad und Blattwinkel  des
Propellers®

h Hoéhe Giber Boden ("Bodeneffekt")

C'Z,,B Anstell-, Schiebewinkelraten

D.q,r Drehraten®

' typischerweise zwei Zustande: Eingefahren (keine

Effekt) und ausgefahren

2 fir den Fall eines propellergetriebenen Flugzeuges. In
der ADB werden nur die Interferenzeffekte des Propellers
mit dem Flugzeug beriicksichtigt ("Slipstream Effects")

® um die Achsen des gewahlten Koordinatensystems.

Typischerweise ist dies entweder das korperfeste oder die
Stabilitatsachsen.
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Allgemein kann die Dyname als Funktion dieser
Parameter angeschrieben werden.

{F.M .}, = f(g.MaRe,a, B.3,,.6

c.s.” Zconfig ®

5LG’J’ﬂp’h’d’[B’p,q7r)

Normalerweise wird die Dyname in Form von
dimensionslosen Beiwerten dargestellt. Dabei wird mit q,
der Referenzfligelfliche (und Referenzldngen fir die
Momentenbeiwerte) normiert. Fir geniigend langsam
fliegende Flugzeuge koénnen Kompressibilitatseffekte
vernachlassigt werden. Im Rahmen des in Kapitel 5
dargestellten Beispiels wurde im Weiteren der Einfluss der
Reynoldszahl vernachlassigt. Die Dampfungsbeiwerte,
sowie Interferenzeffekte des Antriebs und der Bodennahe
wurden nicht im Windkanal untersucht. Als Bezugspunkt
fir die Drehmomente soll der Schwerpunkt (Centre of
Gravitiy, CG) des Flugzeuges gewahlt werden. Somit Iasst
sich der windkanalbasierte Anteil der dimensionslosen
Dyname wie folgt anschreiben.

(2) {CF 4 CM,CG }f = funCt(a’ ﬂ’ 5c.s.’ 5(‘011fig ’ 5LG)

Im Folgenden wird die Dyname nicht als Gruppe, sondern
als Vektor mit den jeweils drei Komponenten fur die Kraft-
und Momentbeiwerte dargestellt.

L mx _ICG

Im dargestellten Beispiel werden folgende Steuerorgane
(0., ) berticksichtigt.

o, Landeklappe
56 Hohenruder
o, Querruder
0. Seitenruder

Der Beitwertevektor Q(];G wird als Summe der einzelnen
Beitrdge (z.B. von Steuerausschlagen) uberlagert. Die
Inkremente AC . werden gebildet aus der Differenz der

Windkanalmessung mit entsprechend ausgeschlagener
Steuerflache und der entsprechenden Basiskonfiguration
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(Steuerflache in Neutralposition). Analog wird fir den
Fahrwerkseinfluss AC, . verfahren.

Der Einfluss der Flugzeugkonfiguration wird der
"Basisflache" zugeschlagen. Es gibt also pro Konfiguration
eine Basisflache. "Flache" bezieht sich in diesem
Zusammenhang auf ein Feld von Anstell- und
Schiebewinkel, Uber welches die Komponenten des
Beiwertevektors Ublicherweise dargestellt werden (siehe
Abb 4 und folgende).

Fir die Ubersichtlichkeit wird im Folgenden auf die
Angabe des Referenzkoordinatensystems und den
Bezugspunkt der Momente verzichtet.

(4) €=Clpuy +AC, +AC, +AC, +AC +AC

Basis

Jeder der Summanden von C ist grundsatzlich wieder

eine Funktion der Stréomungswinkel, der
Klappenausschlage, der Flugzeugkonfiguration und des
Fahrwerks.

Nicht alle Summanden haben zwingendermassen einen

Einfluss auf alle Komponenten von C. Ein

Hoéhenruderausschlag zum Beispiel wird nur einen sehr
kleinen Einfluss auf die Seitenkraft haben. Solange der
Schiebewinkel Null ist, muss dieser Beitrag aus
Symmetriegriinden sogar ganz verschwinden. Bezlglich
des Aufwandes im Windkanal ist dies jedoch nicht
relevant, da flr eine Polare stets alle sechs Komponenten
gemessen werden®.

Im folgenden Kapitel wird eine Methode vorgestellt, die
systematisch untersucht, welche dieser Abh&ngigkeiten
relevant sind.

3.2 Bewertungsschema

Abb 1 stellt das Vorgehen zur Minimierung der
aerodynamischen Datenbasis grafisch dar.

x a e
Ac, 0
Schritt 3
Ao | senrnt | D | sehrin2 Ac
Ac,, 0 .,
A o AL‘”,‘ Schritt 4
Ac,. s 0 s

..........

Abb 1: Bewertungsschema

Das Vorgehen fur die Bestimmung der relevanten Effekte
ist mehrstufig. In einem ersten Schritt wird festgestellt, auf

welche Komponenten in C ein Steuerausschlag einen
Einfluss hat. Dazu wird fir den maximalen

* Sechs-Komponenten Waage
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Steuerausschlag das Feld von Anstell- und Schiebewinkel
gemessen und die Differenz zur Messung ohne
Steuerausschlag (Basis) gebildet.

Danach wird die relative Grésse des Steuerausschlages
fir jede einzelne Komponente berechnet. Relativ im
Bezug auf den Bereich der entsprechenden Komponente
in der Basisflache innerhalb eines definierten Anstell- und
Schiebewinkelfelds.

Ac  (a,p)

—c.s.i,n

Basis,n ) - min(CBasis,n )

) E =

=D,c.s.i,n maX(C
fir alle Komponenten n und Steuerflache i.

Jedes I_ZD oin ist eine Matrix fiir das Feld von Anstell-

und Schiebewinkeln. Als skalares Entscheidungskriterium
wird

D.c.s.in

(6)

maxED . |,minE |,medianE |)
=D.,c.s.i,n

=D,c.s.i,n =D,c.s.i,n

max (

gebildet.

Der Einfluss eines Steuerausschlages eines bestimmten
Steuerorgans auf eine der sechs Komponenten in C wird

in der ADB dann berlcksichtigt, wenn ED ~einen

definierten  Schwellenwert  UOberschreitet, d.. die
Komponente beziglich ihres ganzen Wertebereichs um
mindestes einen gewissen relativen Betrag verandert wird,
wobei  bezlglich des untersuchten Anstell- und
Schiebewinkelbereichs, der betragsmassig kleinste, der
grésste Wert sowie der Mittelwert (Median) betrachtet
wird.

Dieser Schwellenwert fir FE kann je nach

D.s.in
Anwendung verschieden sein®. Fir das in diesem Bericht
dargestellte Beispiel wurde 5% gewabhlt.

In einem weiteren Schritt (Schritt 2 in Abb 1) wird
entschieden, welches die "gesteuerten"” Komponenten des
jeweiligen Steuerorgans sind. Damit ist gemeint, welche
Komponenten von C durch das entsprechende

Steuerorgan im Sinne der Flugzeugsteuerung primér
beeinflusst werden. Normalerweise ist dies nur eine

® Zum Beispiel in Abhangigkeit des spezifizierten

Detailierungsgrades einer Simulation oder - im Falle eines
Reglerentwurfs - in Abhangigkeit der Robustheit des
Closed-Loop Systems gegen Modellierungsfehler. Der
technisch kleinstmdgliche Schwellenwert ist durch die
Unsicherheit der Messung gegeben.
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Komponente pro Steuerorgan und zwar jene, fir welche
E am grossten ist. Fir das Hoéhenruder ist diese

D.s.inn
Komponente typischerweise das Nickmoment. Fir das
Querruder das Rollmoment und fir das Seitenruder das
Giermoment. Fiur die Landeklappe der Auftrieb (und
eventuell auch der Widerstand). Ein gut ausgelegte
Flugzeugsteuerung zeichnet sich dadurch aus, dass die
anderen (die "nicht gesteuerten") Komponenten mdglichst

klein bleiben. Auch dies kann anhand von FE

D.c.s.in

beurteilt werden. So soll beispielsweise flir das Querruder

- (Rollmoment) mdglichst gross sein wahrend

s (Giermoment) im Sinne der Steuerkopplung zum
Seitenruder méglichst klein bleiben soll. Das Flugzeug soll
also bei einem Querruderhauschlag méglichst nur rollen
und nicht schieben.

Anhand der gesteuerten Komponente wird in Schritt 3
untersucht, ob eine Abhangigkeit der Anstrémwinkel

geben ist. Dazu wird der Verlauf von ED”M (far n

entsprechend der gesteuerte Komponente(n)) in Anstell-
und Schiebewinkelrichtung beurteilt. Bezlglich des
Messaufwandes im Windkanal ist dies ein entscheidender
Schritt. Im spéater diskutierten Beispiel wird aufgrund
dieser Analyse die Abhéangigkeit der
Héhenruderwirksamkeit vom Schiebewinkel
vernachlassigt. Es wurden insgesamt acht diskrete
Hoéhenruderwinkel gemessen. Das definierte Anstell- und
Schiebewinkelfeld wurde mit neun Polaren (vier
Anstellwinkel- und finf Schiebewinkelpolaren) abgedeckt.
Unter Berlcksichtigung der Schiebewinkelabhéngigkeit
mussten flr die neun Héhenruderposition also 81 Polaren
gemessen werden, mit Verzicht auf die
Schiebewinkelabhéngigkeit lediglich neun. Wird also
festgestell, dass die  Schiebewinkelabhangigkeit
vernachlassigbar klein ist, reduziert sich der Aufwand an
Messungen erheblich.

Im letzten Schritt (Schritt 4 in Abb 1) werden die
Interferenzeffekte beurteilt. Dazu wird der Effekt des
Steuerausschlages (Tabelle 1: "beeinflusste Grésse") fiir
zwei verschiedene Ausschldge der untersuchten
Interferenz (Tabelle 1: "Einflussgrésse") gemessen und
wieder in Relation zum Bereich der entsprechenden
Komponente der Basiskonfiguration gesetzt. Beispielhaft
wird der Interferenzeffekt der Landeklappe (eingefahren
versus Landeposition) auf die Wirksamkeit des
Héhenruders untersucht.

In Analogie zur Formel (5) kann

_ gc.s.i,Basis,n (a’, 'B) - gc.s.i,j,n (a, ﬁ)

maX(CBasis,n) - min(CBasis,n )

fir alle Komponenten n und Steuerorgane |/ und
Interferenzeffekte j, gebildet werden.

Als Entscheidungskriterium wird wieder ein skalarer Wert
gebildet
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Les.ijn

min E

=D,c.s.i,n

max E

A ]
=D,c.s.i,n

’

median £ ‘)

=D,c.s.i,n

max (

Auch diese Untersuchung wird nur anhand der
"gesteuerten" Komponente durchgefiihrt. Es liegt auf der
Hand, dass die Interferenzeffekte der Ubrigen
Komponenten ebenfalls unbedeutend sind, wenn diese fiir
die gesteuerte Komponente klein genug sind.

Im Sinne der Grésse der Versuchsmatrize, welche im
Windkanal abgedeckt werden muss, kdnnen gewisse
Abhangigkeiten a priori ausgeschlossen werden. Welche,
hangt stark von der Flugzeugkonfiguration ab. Im Fall des
in diesem Bericht herangezogenen Beispiels einer
konventionellen ~ Konfiguration kann zum  Beispiel
vorausgesetzt werden, dass der H6henruderausschlag die
Querruderwirksamkeit nicht beeinflussen wird, ebenso
umgekehrt der Querruderausschlag die
Hbhenruderwirksamkeit.

Die folgende Tabelle zeigt, welche Effekte im
Versuchsprogramm beriicksichtigt, und welche a prioi
ausgeschlossen wurden.

Tabelle 1: Interferenz Matrix

beeinflusste Grésse Ac

ﬂ 1) ¢ 1) o ) é:'onﬁg 5LG

e a r

WT | WT | WT | WT | WT | WT | WT

WT | WT | WT | WT | WT WT

WT | WT | WT | WT WT

ap. | ap. | ap. | ap.

Einflussgrosse

ap. | a.p.

a.p.

WT: Im Wind Kanal untersucht

a.p.: Interferenz a priori ausgeschlossen
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4 UMSETZUNG

Die im vorhergehenden Kapitel vorgeschlagene Methode
zur Minimierung der Datenbasis beeinflusst den Umfang
der Messkampagne. Wird festgestellt, dass eine
bestimmte Abhangigkeit (z:B. Hohenruderwirksamkeit als
Funktion des Schiebewinkels, siehe Abb 1 "Schritt 3")
nicht relevant ist, missen die entsprechenden Messungen
nicht durchgefihrt werden. Da diese Entscheidung
wahrend dem Versuch getroffen werden muss, ist eine
adaquate Implementierung des Verfahrens von zentraler
Wichtigkeit.

RUAG Aerospace hat fir die Verwaltung und quantitative
Auswertung von Windkanaldaten eine MATLAB® basierte
Software unter dem Namen Polarinspector (kurz PI)
entwickelt. Pl bietet eine grafische Benutzeroberflache
und umfasst folgende Werkzeuge:

Ll Datenbasis-Verwaltung basierend auf
Modellattributen®

. Frei konfigurierbare Visualisierung von Polardaten

. Berechnung von Beiwerteflachen tber Anstell- und
Schiebewinkel aus Windkanalpolaren

] Berechnung der Bewertungskriterien nach Kapitel 3

= Symmetrisieren von Beiwerteflachen

] Ausgabe der Polaren, Beiwerteflachen und weiteren
Resultate in einer geschlossenen Matlab-Struktur

= "Live"-Modus aktualisiert die Datenbasis wahrend
dem Windkanalversuch laufen automatisch

Der Einsatz von PI erleichtert das Management von
umfangreichen Windkanaldatenset und deren
Weiterverarbeitung erheblich.

® Uberbegriff fir die Flugzeugkonfiguration beziiglich aller
veranderbarer Modellteile, sprich Steuerausschlage,
Fahrwerk (usw. im Sinne der in diesem Bericht
untersuchten Einstellungen), aber auch Varianten von
ganzen Leitwerken, Fligeln, usw.
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Abb 2: Sreen Shot der Benutzeroberflache von Pl

5 RESULTATE

In diesem Kapitel wird die vorgeschlagene Methode
anhand der Hohenrudereffekte und der Interferenz von der
Landeklappenstellung auf die Héhenruderwirksamkeit fir
einen konkreten Flugkdrper untersucht. Abschliessend
wird anhand der Interferenz Matrix dargestellt welche der
im Windkanal untersuchten Effekte schliesslich Einzug in
die ADB gefunden haben, wund welche als
vernachlassigbar eingeschétzt wurden.

Abb 3 zeigt eine photorealistische lllustration des
untersuchten UAV.

Abb 3: Untersuchtes UAV

5.1 Hohenrudereffekte

Als erstes wird beurteilt, auf welche Komponenten ein
Hoéhenruderausschlag einen relevanten Einfluss hat. Die
Beurteilung wird im Koordinatensystem der
Stabilitatsachsen durchgefihrt. Die folgenden

Abbildungen zeigen ED Se fur die sechs Komponenten

von C.
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Hoéhenruderausschlages auf das Giermoment
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Aus den Abbildungen Abb 5 (Seitenkraft), Abb 7
(Rollmoment) und Abb 9 (Giermoment) erkennt man, dass
der Effekt des Héhenruderausschlages fiur Flugzustédnde
ohne Schiebewinkel (B=0) erwartungsgeméss praktisch
verschwindet. In diesem symmetrischen Flugzustand
beeinflusst  der Héhenruderausschlag nur  die
longitudinalen Komponenten Widerstand, Auftrieb und
Nickmoment. Einzig bei sehr hohem Anstellwinkel und
maximalem Schiebewinkel (16°) entsteht ein signifikanter
Einfluss des H6henruders auf das Giermoment. Dieser ist
offensichtlich auf asymmetrische Abldseeffekte der
Seitenleitwerke zurtickzufiihren. Diese sind aber vielleicht
stochastischen Ursprungs und représentieren in der Tat
nicht  wirkliche  Hohenrudereffekte. Im  linearen
Auftriebsbereich ist der Effekt sehr klein (Median = -0.1%),
daher wurde der Héhenrudereffekt auf das Giermoment in

der ADB nicht in Betracht gezogen, obwohl E

,0e,cmZ

grosser als der oben angegebene Schwellenwert von 5%
liegt.

Als nachster Schritt wird jene Komponente fir welche
E, ;. am grossten ist, als die "gesteuerte” Komponente

identifiziert. FUr das Hohenruder ist dies erwartungsge-
mass das Nickmoment.

Als dritter Schritt wird das Nickmoment auf seine
Abhangigkeit von den Anstrémwinkeln beurteilt. Die
Héhenruderwirksamkeit zeigt eine signifikante
Abhangigkeit vom Anstellwinkel, was insbesondere
ausserhalb des linearen  Auftriebsbereichs  nicht
erstaunlich ist. Bemerkenswert ist jedoch die Tatsache,
dass die Abhangigkeit vom Schiebewinkel im ganzen
betrachteten Bereich sehr klein bleibt (maximal zirka 5%).
In der aerodynamischen Datenbasis fir das Hdhenruder
wird die Schiebewinkelabhangigkeit  demzufolge
vernachlassigt, was den Aufwand im Windkanal fur die
Hoéhenrudereffekte um einen Faktor neun reduziert (siehe
dazu Kapitel 3.2)

Als abschliessender Schritt wir die Abhangigkeit des durch
das Hoéhenruder induzierte Nickmoment von anderen
Klappenausschlagen untersucht. Geméss Tabelle 1 wurde
dies im beschriebenen Beispiel far die
Landeklappenstellung sowie far verschiedene
Konfigurationen bezlglich Unterrumpfnutzlasten gemacht.

Abb 10 zeigt den Interferenzeffekt der Landeklappe (in
Landeposition) auf die Hohenruderwirksamkeit.
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Abb 10: E , ; Interferenzeffekt der Lande-
=1,0e,9f ,cmY,

klappe auf das Hohenruder fiir das Nickmoment

Augenfallig in Abb 10 ist ein Tal in Schiebewinkelrichtung.
Die Talsohle erstreckt sich etwa von minus fiinf bis zehn

Grad Anstellwinkel. Der maximale Wert von E
=1,0e,9f ,cmY,

tritt bei 17 Grad Anstellwinkel auf, was in
Landekonfiguration  Uber dem  Anstellwinkel des
maximalen Auftriebs (Post Stall) liegt. Der operationelle
Anstellwinkelbereich mit ausgefahrenen Landeklappen
fallt in etwa zusammen mit dem Bereich kleiner
Interferenz.  Daher wird die  Abhangigkeit der
Landeklappenstellung auf die Héhenruderwirksamkeit
ebenfalls nicht in die aerodynamische Datenbasis
einbezogen, womit nochmals 14 (Zwei Positionen fur die
Landeklappe  mal  sieben Hoéhenruderstellungen)
Windkanalpolaren eingespart werden.

Da auch der Effekt der Nutzlastkonfiguration auf die
Hoéhenruderwirksamkeit sehr begrenzt ist, bleibt fir das
Nickmoment  zur  Langssteuerung lediglich  die
Abhéangigkeit des Héhenruderausschlages selber und die
Abhéangigkeit des Anstellwinkels stehen.

Abb 11 fasst diese Hohenrudereffekte, wie sie
schlussendlich in der aerodynamischen Datenbasis
eingebunden sind zusammen.
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Abb 11: AC,; Inkrementale Beitrage diskreter

Hohenruderausschldge fir die sechs Komponenten
der Dyname

Systematische Auswertung von Windkanalresultaten zur...
S. von Bergen, J. Mdller

5.2 Zusammenfassung aller Effekte

Analog zur beispielhaft gezeigten Untersuchung fiir das
Hoéhenruder werden alle Effekte gemass Tabelle 1 "WT"
untersucht. Der Aufbau der minimierten ADB
(windkanalbasierte  Anteile) ist in  Tabelle 2
wiedergegeben.

5.3  Abschliessende Bemerkungen

Das in Tabelle 2 dargestellte Schlussresultat der
Abhangigkeiten in der ABD mag weitgehend offensichtlich
wirken. So ist es durchaus Ublich, die Annahme zu treffen,
dass Hoéhenruder- und Landeklappenausschlage lediglich
die longitudinalen Komponenten beeinflussen. Nicht so
offensichtlich ist z.B. die Unabhangigkeit der
Querruderwirkung von der Landeklappenstellung, oder —
in Anbetracht des schraggestellten Doppelseitenleitwerks -
auch  Tatsache, dass Ruderausschlage keinen
signifikanten Einfluss auf den Auftrieb haben.

Tabelle 2: Struktur der ADB

Basic Maps Flaps Elevator Aileron Rudder Landing Gear
o,B,P/L of de da Sr kua
Cx CX,Basis = ACx 5 = ACx 56 = ACx 5a = ACx,5r = Acx, LG =
flo,,B,P/L) f(3f,00) f(de,ar) f(da,ar) f(dr,a,B) f(L/G, a,B,P/L)
Cy Cv,Basis = 0 0 0 Acy, 5= Acy, UG =
fla,B,P/L) f(8r,0.,B) f(L/G, a,B,P/L)
Cz Cz Basis = ACz 5t = ACz e = 0 0 0
flo,,B,P/L) f(3f,00) f(de, o)
Cmx Cmx,Basis = 0 0 ACmyx, a= ACmy, 5 = ACmyx, LG =
flo,,B,P/L) f(da ,or) f(or,a.B) f(L/G, a,B,P/L)
Cmy Cmy,Basis = ACnmy,s5t= ACmy,5e= 0 ACmy, 5= 0
f(a,B,P/L) f(3f,00) f(de,ar) f(dr,o.,pB)
Cmz Cmz,Basis = 0 0 ACmz 5a= ACmz, 5= 0
flo,B,P/L) f(da o) f(3r,0,B)




