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Zusammenfassung

Die primären Steuerflächen sind für die Steuerbarkeit und Manövrierbarkeit eines Flugzeugs unabdingbar.
Im Flugzeugvorentwurf werden zur Bestimmung der Steuerflächengeometrie und -lage oft Erfahrungswerte
und statistische Ansätze verwendet. Diese stehen für klassische Flugzeugkonfigurationen in der Regel zur
Verfügung, bei unkonventionellen Flugzeugentwürfen fehlt jedoch eine entsprechende Datenbasis. Ein flug-
mechanischer Ansatz unter Berücksichtigung von Steuerbarkeitsforderungen ermöglicht dagegen eine anfor-
derungsspezifische Steuerflächenauslegung, unabhängig von der Verfügbarkeit von Erfahrungswerten.
Dieser Beitrag stellt eine Methodik zur Dimensionierung der Steuerflächen vor, die auf einem flugmechani-
schen Ansatz unter Verwendung der flugmechanischen Bewegungsgleichungen basiert. Die Auslegung der
primären Steuerflächen erfolgt anhand ausgewählter Flugmanöver, die jeweils für ein Ruder im Speziellen
dimensionierend sind. Der Fokus liegt dabei auf den Steuerbarkeitsanforderungen an die primären Steuer-
flächen. Diesbezüglich liefern die Zulassungsvorschriften maßgebende Aussagen, auf deren Grundlage die
dimensionierenden Manöver ausgewählt werden können. Die Auslegungsmethodik wurde in ein Programm im-
plementiert, welches einen automatisch ablaufenden Auslegungsprozess ermöglicht. Dieses Programm stellt
einen Teil der Flugzeugvorentwurfsumgebung des Instituts für Luft- und Raumfahrt (ILR) dar, mithilfe derer
ausgehend von festgelegten Entwurfsanforderungen und Entwurfsspezifikationen in einem automatisch ablau-
fenden Prozess ein Flugzeug entworfen und bewertet werden kann. Die Methodik zur Steuerflächenauslegung
erweitert diesen Entwurfsprozess um einen anforderungsspezifischen Entwurf der Ruder. Das Programm zur
Auslegung der Steuerflächen wurde anhand verschiedener Flugzeuge verifiziert. In dem vorliegenden Paper
wird die Anwendung des Programms anhand eines Beispielflugzeuges vorgestellt.

Nomenclature

α Anstellwinkel [◦]

q̄ Staudruck [N/m2]

δ Ruderausschlag [◦]

η Höhenruderausschlag [◦]

φ Hängewinkel [◦]

ρ Luftdichte [kg/m3]

ϕ Pfeilwinkel [◦]

ξ Querruderausschlag [◦]

ζ Seitenruderausschlag [◦]

b Spannweite [m]

C Beiwert, Derivativ [-]

c Sehnentiefe [m]

F Schub [N ]

g Gravitationskonstante [m/s2]

H Flughöhe [m]

I Massenträgheitsmoment [kgm2]

iF Einstellwinkel des Triebwerks [◦]

L Rollmoment [Nm]

Lp Rolldämpfung [1/s]

m Masse [kg]

Ma Machzahl [-]

MAC mittlere Flügeltiefe (Mean Aerodynamic Chord)
[m]

MLW Maximale Landemasse (Maximum Landing
Weight) [kg]

MTOW Maximale Startmasse (Maximum Take-off
Weight) [kg]

N Giermoment [Nm]

q Nickgeschwindigkeit [m/s]

r Giergeschwindigkeit [m/s]

S Fläche, Bezugsflügelfläche [m]

s Halbspannweite [m]
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t Zeit [s]

V Anströmungsgeschwindigkeit [m/s]

VS Überziehgeschwindigkeit (stall speed) [m/s]

Vmin minimal zulässigen Geschwindigkeit (minimum
operating speed) [m/s]

VMO maximal zulässige Geschwindigkeit (maximum
operating speed) [m/s]

VSR1 Reference stall speed [m/s]

W Widerstand [N ]

x Abstand von der x-Achse des flugzeugfesten
Koordinatensystems [m]

Y Resultierende Kraft in y-Richtung, aerodynami-
sche Seitenkraft [N ]

y Abstand von der y-Achse des flugzeugfesten
Koordinatensystems [m]

1. EINLEITUNG

Die primären Steuerflächen werden in der Vorentwurfspha-
se meist mit Erfahrungswerten oder statistischen Methoden
abgeschätzt. Erst in späteren Entwurfsphasen werden die
an sie gestellten Stabilitäts- und Steuerbarkeitsanforderun-
gen betrachtet. Zum einen kann die Ruderauslegung mit-
hilfe allgemeiner Richtwerte [1, 2] erfolgen, die die Ruder-
geometrien in Abhängigkeit der Flügel- und Leitwerksgeo-
metrien beschreiben. Zum anderen ist ein gängiges Ver-
fahren die Verwendung von Volumenkoeffizienten [3], die
die Flugphysik stark vereinfacht mit in den Auslegungspro-
zess einbeziehen. In der Praxis ist dies für Flugzeugkonfi-
gurationen, für die eine umfangreiche Datenbasis verfügbar
ist, oftmals ausreichend. Für unkonventionelle Entwürfe ist
solch eine Datenbasis jedoch meist nicht vorhanden. Zu-
dem kann mit den angesprochenen (semi-)empirischen Me-
thoden keine anforderungsspezifische Auslegung der Steu-
erflächen erfolgen, da die Auslegung allein anhand der ge-
gebenen Flugzeuggeometrie erfolgt, ohne spezifische An-
forderungen an die Ruder in die Auslegung mit einzubezie-
hen.
Eine Alternative stellen die „entwurfsorientierten Stabilitäts-
und Steuerbarkeitsmethoden“ [4] dar. Mithilfe dieser Metho-
den werden neben der Flugzeuggeometrie auch die aero-
dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs mit in den Aus-
legungsprozess einbezogen und die Steuerflächen gemäß
der an sie gestellten Stabilitäts- und Steuerbarkeitsanfor-
derungen dimensioniert. So können z.B. auch unkonventio-
nelle Flugzeugkonfigurationen, für die keine Datenbasis zur
Verfügung steht, betrachtet werden.
Das prinzipielle Vorgehen der drei angesprochenen Aus-
legungsmethoden - der Verwendung von Richtwerten,
der Volumenkoeffizienten-Methode und der entwurfs-
orientierten Stabilitäts- und Steuerbarkeitsmethode - ist
in Abbildung 1 skizziert. Bei der Verwendung von
allgemeinen Richtwerte (gestrichelte Linie) und der
Volumenkoeffizienten-Methode (gepunktete Linie) wird mit
der Vorgabe einer Flugzeuggeometrie anhand einer empi-
rischen Datensammlung von Rudergrößen verschiedener

Flugzeugkonfigurationen auf die Rudergeometrie und -lage
des betrachteten Flugzeugentwurfs geschlossen. Im Fall
der entwurfsorientierten Stabilitäts- und Steuerbarkeitsme-
thoden (durchgezogene Linie) wird neben der Flugzeug-
geometrie auch die Aerodynamik des betrachteten Flug-
zeugentwurfs in den Auslegungsprozess mit einbezogen.
Mithilfe von Stabilitäts- und Steuerbarkeitsanalysen wird die
Rudergeometrie und -lage ermittelt, mit welcher die an das
Ruder gestellten flugmechanischen Anforderungen erfüllt
werden.
In der vorliegenden Arbeit wird eine am Institut für Luft-
und Raumfahrt (ILR) der RWTH Aachen entwickelte Me-
thodik zur Dimensionierung der primären Steuerflächen im
Flugzeugvorentwurf vorgestellt, die auf dem Ansatz der ent-
wurfsorientierten Stabilitäts- und Steuerbarkeitsmethoden
basiert und eine Auslegung hinsichtlich der flugmechani-
schen Anforderungen ermöglicht. Diese Methode wurde in
ein Programm implementiert, welches einen automatisch
ablaufenden Auslegungsprozess ermöglicht und in die am
ILR entwickelte Flugzeugvorentwurfsumgebung „ILR Preli-
minary Aircraft Design Suite“ (IPADS) integriert wurde. Die
Anwendung des Programms zur Steuerflächenauslegung
wird anschließend anhand eines Beispielflugzeuges vorge-
stellt.
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Abbildung 1. Prinzipielle Vorgehensweisen verschiedener
Vorentwurfsmethoden zur Steuerflächenauslegung.

2. METHODISCHER ANSATZ

Die entwickelte Methodik zur Auslegung der primären Steu-
erflächen im Vorentwurf ist Teil des Vorentwurfprozesses
am ILR. Bevor im Detail auf die entwickelte Methodik zur
Steuerflächenauslegung eingegangen wird, wird zunächst
kurz IPADS vorgestellt, um einen Gesamtüberblick über den
Entwurfsprozess zu erhalten.

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

418



2.1. ILR Flugzeugvorentwurfsumgebung

Am Institut für Luft- und Raumfahrt (ILR) der RWTH Aachen
wurde in den letzten Jahren eine Flugzeugvorentwurfsum-
gebung entwickelt, die „ILR Preliminary Aircraft Design Sui-
te“ (IPADS) [5, 6, 7, 8, 9]. Einen schematischen Überblick
über den Entwurfsprozess gibt Abbildung 2.
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Abbildung 2. ILR Preliminary Design Suite.

Ausgehend von festgelegten Entwurfsanforderungen (Top-
Level Requirements, TLARs) und Entwurfsspezifikationen
wird in einem automatisch ablaufenden Prozess ein Flug-
zeug entworfen. Zunächst werden die Flugzeughauptkom-
ponenten Rumpf, Flügel, Leitwerk, Triebwerk und Fahrwerk
gemäß den gestellten Anforderungen ausgelegt. Im An-
schluss daran folgt der spezifische Entwurf, welcher z.B.
die Auslegung von Systemen sowie die hier betrachtete
Auslegung von Steuerflächen beinhaltet. Mithilfe von Ana-
lyseprogrammen werden dann die Masse und die Aerody-
namik des Flugzeugentwurfs abgeschätzt. Basierend auf
dem Flugzeugentwurf, dessen Aerodynamik und eines ther-
modynamischen Triebwerksmodells wird der Kraftstoffver-
brauch für eine Entwurfsmission in einer Missionssimula-
tion [10] ermittelt. Zusätzlich ergibt sich hieraus die maxi-
male Startmasse (MTOW, Maximum Take-Off Weight). Der
Entwurfsprozess wird bis zur Konvergenz des MTOW wie-
derholt. Dieser Prozess dauert bei einer komplett neu auf-
gesetzten Entwurfsaufgabe zwischen 10 und 15 Minuten.
Nachdem der Flugzeugentwurf konvergiert ist, kann die-
ser anhand verschiedener Kriterien, wie z.B. Kraftstoffver-
brauch, Lärm, Emissionen oder Kosten, bewertet werden.
Abschließend kann der Flugzeugentwurf nach bestimmten,
frei wählbaren Parametern oder gewichteten Zielfunktionen
optimiert werden.

2.2. Vorentwurfsmethodik zur Steuerflächen-
auslegung

Teil des Flugzeugvorentwurfes ist die Auslegung von Steu-
erflächen, so dass die Steuerbarkeit und Manövrierbarkeit
des Flugzeugs gewährleistet ist. Der Anspruch an eine
Vorentwurfsmethodik sollte eine möglichst allgemeingültige
Anwendung sein. Dies wird z.B. über eine anforderungs-
spezifische Auslegung unter Verwendung von analytischen
Methoden erreicht.
In der vorliegenden Arbeit wird der Ansatz verfolgt, die
Steuerflächen anhand der an sie gestellten Steuerbarkeits-
anforderungen zu entwerfen. Die Auslegung der primären
Steuerflächen erfolgt anhand ausgewählter Flugmanöver,
die jeweils für ein Ruder im Speziellen dimensionierend
sind. Diesbezüglich liefern die Zulassungsvorschriften für
zivile Flugzeuge [11, 12] maßgebende Aussagen, auf de-
ren Grundlage die dimensionierenden Manöver ausgewählt
werden können. Mithilfe der flugmechanischen Beschrei-
bung dieser Manöver lassen sich die jeweiligen Steuerderi-
vative bestimmen, die die Ruder zur Ausführung der Manö-
ver aufweisen müssen. Aus den ermittelten Steuerderivati-
ven ergeben sich in einem iterativen Prozess der aerodyna-
mischen Analyse die erforderlichen Rudergeometrien und -
positionierungen. Für die aerodynamische Analyse werden
in dieser Arbeit das in IPADS zur aerodynamischen Ana-
lyse implementierte, am ILR entwickelte Programm „calcu-
latePolar“ [13] sowie, für alle Derivative, die nicht mit „cal-
culatePolar“ bestimmt werden können, das Programm DAT-
COM+ [14] verwendet.
Der hier verfolgte Ansatz zur Steuerflächenauslegung ent-
spricht im Wesentlichen den von Coleman [15] herausgear-
beiteten Basisschritten der entwurfsorientierten Stabilitäts-
und Steuerbarkeitsmethoden, wobei die Punkte 5 und
6 nicht in den Auslegungsprozess mit einbezogen wur-
den [15]:

1. Erste Geometrieabschätzung: Abschätzung der Ru-
dergeometrie mit Volumenkoeffizienten und empiri-
schen Daten

2. Manöverauswahl: Auswahl der dimensionierenden
Manöver und der zu betrachtenden Flugzustände

3. Aerodynamische Analyse: Bestimmung der aerody-
namischen Beiwerte und Derivative

4. Trimm- und Manöveranalyse: Bestimmung der für
einen sicher steuer- und manövrierbaren Flug notwen-
digen Steuerderivative oder Steuerflächenausschläge

5. Statische Stabilitätsanalyse

6. Dynamische Stabilitäts- und Steuerbarkeitsanalyse

7. Geometriebestimmung der Steuerflächen

Da IPADS bereits Module besitzt, die die statische Stabi-
lität untersuchen, kann bei der Auslegung der Steuerflä-
chen von einem statisch stabilen Flugzeug ausgegangen
werden. Die Dynamik des Flugzeugs kann im Anschluss
an die Ruderauslegung mit dem am ILR entwickelten und
in IPADS integrierten Programm PASCAP (Preliminary Air-
craft design Stability and Control Analysis Program) [8] un-
tersucht werden. Somit werden die Punkte 5 und 6 in-
nerhalb der Auslegungsmethodik nicht weiter betrachtet.
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men. Anschließend können mit dem in IPADS integrierten
Stabilitäts- und Steuerbarkeitsanalyse-Tool PASCAP die
ausgelegten Steuerflächen noch mit einem 6-Freiheitsgrad-
Modell verifiziert werden, so dass alle Koppeleffekte einbe-
zogen werden.
Im Folgenden werden beispielhaft die Manövergleichungen
des Kurvenflugs bei ausgefallenem Triebwerk und des Roll-
manövers aufgeführt. Detaillierte Beschreibungen aller di-
mensionierenden Manöver finden sich in [19].

3.2.1 Kurvenflug bei Triebwerksausfall

Eine Forderung an ein Flugzeug im Fall eines Triebwerks-
ausfalls ist die Durchführbarkeit eines 20◦ geneigten Kur-
venfluges. Bei Betrachtung des idealen Kurvenfluges gelten
die Bedingungen des stationären Flugzustands (konstante
Flug- und Drehgeschwindigkeiten) sowie zusätzlich, dass
die Windgeschwindigkeiten und der Schiebewinkel gleich
Null sind [18].
In Abbildung 3 werden die beim Kurvenflug angreifenden
Kräfte am Flugzeug skizziert. Das Seitenkraftgleichgewicht
(Y = 0) ergibt sich damit aus der Flugzeugmasse m, der
Fluggeschwindigkeit V , der Giergeschwindigkeit r, der Gra-
vitationskonstante g und dem Hängewinkel φ. Zusätzlich
müssen bei Triebwerksausfall die auftretenden Störkräfte
und -momente (das Roll- und Giermoment erzeugt durch
den einseitigen Schub ermittelt aus der Schubdifferenz ΔF
und dem Abstand des Triebwerks zur y-Achse yF sowie
der vom ausgefallenem Triebwerk erzeugte Windmilling-
Widerstand Wwm) mit in die Kräfte- und Momentengleich-
gewichte einbezogen werden. Dies führt mit dem Anstell-
winkel α, den durch die Giergeschwindigkeit r und dem
Querruderausschlag ξ erzeugten Rollmomenten Lr und Lξ

sowie den durch die Giergeschwindigkeit r und den Seiten-
ruderausschlag ζ erzeugten Giermomenten Nr und Nζ zu
folgenden Kraft- und Momentengleichgewichten:

Y : −mV r +mg sinφ = 0(1)

L : Lrr −ΔFyF sinα+ Lξξ = 0(2)

N : Nrr −ΔFyF cosα−WwmyF +Nζζ = 0.(3)

Durch Umformung des Seitenkraftgleichgewichts (1) nach
der Giergeschwindigkeit r, folgt aus der Giermomentenglei-
chung (3) mit der Spannweite b und dem Staudruck q̄ das
Giermomentenderivativ, welches das Seitenruder notwen-
digerweise erzeugen muss:

Cnζζ = − Cnr
bg

2V 2
sinφ+

ΔF

q̄S

yF
b

cosα(4)

+ ΔCWwm

yF
b
.

3.2.2 Rollmanöver

Im Gegensatz zu den anderen bei der Steuerflächenausle-
gung betrachteten Manövern (vgl. Tabelle 1) beschreibt das
Rollmanöver keinen Gleichgewichtszustand, sondern einen
dynamischen Bewegungsvorgang, der mithilfe von Differen-
tialgleichungen (DGL) beschrieben werden kann [18]. Wird
der Schiebe- und Gieranteil des Rollmoments sowie das
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Abbildung 3. Angreifende Kräfte bei idealem Kurvenflug (in
Anlehnung an Alles [18]).

Rollmoment durch das Seitenruder vernachlässigt, ist die
Rollbewegung (mit der Rollgeschwindigkeit p) eine reine
Rotation um die x-Achse mit dem Querruder als Steuerele-
ment [20].
Diese Annahme vereinfacht die Bewegungsglei-
chung der Seitenbewegung zu folgender Zustands-
Differentialgleichung:

ṗ = Lpp+ Lξξ.(5)

Die Faktoren Lp und Lξ sind dabei Ersatzgrößen der linea-
risierten Seitenbewegung, die bei Annahme eines starren
und symmetrischen Flugzeugs sowie bei Vernachlässigung
des Schiebe- und Gieranteils wie folgt definiert sind3:

Lp =
q̄Sb2Clp

2V Ixx
(6)

Lξ =
q̄SbClξ

V Ixx
.(7)

Ixx beschreibt dabei das Massenträgheitsmoment um die
x-Achse.
Als Lösung von Gleichung (5) erhält man den Hängewinkel
φ als Funktion der Zeit t, den ein Flugzeug je nach Flugzu-
stand und Flugeigenschaften erreicht:

∫
pdt = φ (t) = −2V

b

Clξξ

Clp

[
t+

1

Lp

(
1− eLpt

)]
(8)

Gemäß § 25.147 (f) muss ein Flugzeug in der Lage sein, in-
nerhalb von sieben Sekunden den Hängewinkel von 30◦ auf
−30◦ zu ändern. Dies ist nach Howe [22] „äquivalent mit der
Eigenschaft, eine Hängewinkeländerung von 30◦ innerhalb
von 3,5 Sekunden einzuleiten“ [22]. Mithilfe dieser Angabe
lässt sich das dafür notwendige Querruder-Rollmoment be-
stimmen.

3.3. Kritische Flugzustände

Zur Lösung der Manövergleichungen werden neben der
Flugzeuggeometrie und den notwendigen flugmechani-
schen Anforderungen aus den Zulassungsvorschriften (wie
z.B. die Angabe von Hängewinkel und Zeit aus § 25.147 (f)

3Die Herleitung und Auflistung aller Ersatzgrößen sind bei
Brockhaus [21] zu finden.
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für das Rollmanöver, siehe Kapitel 3.2.2) auch die zu be-
trachtenden Flugzustände benötigt, für die die aerodynami-
sche Analyse erfolgen soll.
Die Flugeigenschaften eines Flugzeugs sind von einer Viel-
zahl von Parametern abhängig, wie z.B. der Flughöhe und
-geschwindigkeit, dem Anstellwinkel, dem Flugzeuggewicht
und der aerodynamischen Flugzeugkonfiguration (Klappen,
Fahrwerk usw.). Zur vollständigen Bewertung der Flugei-
genschaften müssen diese für jedes Manöver für die ver-
schiedenen Variationen dieser Parameter bestimmt und
ausgewertet werden. Für den Vorentwurf ist es empfeh-
lenswert und generell ausreichend, statt der zahlreichen
Parametervariationen die kritischen Flugzustände zu un-
tersuchen, die abhängig sind von den betrachteten Manö-
vern. Die benötigten Werte sind oft bereits durch die CS
oder die AMC vorgegeben. Die Fluggeschwindigkeiten sind
dann in Abhängigkeit der Überziehgeschwindigkeit VS (stall
speed), der Reference stall speed VSR1, der minimal zuläs-
sigen Geschwindigkeit Vmin oder der maximal zulässigen
Geschwindigkeit VMO (maximum operating speed) angege-
ben, wie z.B. für den Kurvenflug bei ausgefallenem Trieb-
werk. Gemäß § 25.147 muss dieses Flugmanöver bei einer
Geschwindigkeit von 1, 3 ·VSR1 mit Hochauftriebsklappen in
„Climb“-Position, ein- und ausgefahrenem Fahrwerk, maxi-
maler Dauerleistung der funktionierenden Triebwerke sowie
maximalem Abfluggewicht ausgeführt werden können [12].
Bei Mangel an einer eindeutigen Vorgabe des Flugzustan-
des aus den CS, wie z.B. im Fall des Abfang- und Rollmanö-
vers, lässt sich der kritische Flugzustand oftmals durch phy-
sikalische Analyse der Ruderwirksamkeit sowie der Manö-
vergleichungen bestimmen. Die Ruderwirksamkeit wächst
mit steigendem Staudruck q̄ = ρ/2 · V 2, so dass sich
im Allgemeinen der dimensionierende Flugzustand für die
Ruder bei geringer Geschwindigkeit und großen Flughöhe
(H ∼ 1/ρ) ergibt [21]. In dieser Arbeit werden deshalb die
Manöver, für die in den CS keine Vorgaben zum Flugzu-
stand gemacht werden, zunächst für minimale Geschwin-
digkeiten und maximale Höhen betrachtet. Ist die Ermittlung
eines kritischen Flugzustandes nicht möglich, werden ver-
schiedene Punkte in der „flight envelope“ untersucht und so
der für das Ruder kritische Flugzustand ermittelt werden.

4. AUSLEGUNGSPROGRAMM

Der Programmablauf von „controlSizing“, das Programm in
welches die Methode zur Steuerflächenauslegung imple-
mentiert wurde, ist in Abbildung 5 skizziert. Er lässt sich
in die folgenden sechs Schritte unterteilen:

1. Erste Geometrieabschätzung der Ruder

2. Auswahl der dimensionierenden Manöver

3. Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte

4. Manöveranalyse

5. Bewertung der Ergebnisse

6. Iterative Bestimmung der Steuerflächengeometrie

Als Eingabeparameter werden die Flugzeuggeometrie (oh-
ne Ruder), die Massenverteilung, der Schub sowie die Flug-
zeugpolaren benötigt. Ausgabeparameter des Programms
sind die geometrischen Ruderparameter, die die Form und

die Position der Ruder beschreiben. Dies sind das relati-
ve Sehnentiefenverhältnis cr/c der Ruderinnen- (Index i)
und -außenkante (Index a)4 und die spannweitige Positi-
on der Ruderinnenkante yri/s und der Ruderaußenkante
yra/s (vgl. Abbildung 4 am Beispiel des Höhenruders (In-
dex H)).

Abbildung 4. Geometrieparameter des Höhenruders (H).

Der Programmablauf ist im Vorentwurfstool „controlSizing“
automatisiert worden. Dabei wurde die Programmierspra-
che C++ verwendet, die ein objektorientiertes Programmie-
ren ermöglicht. Dies bietet den Vorteil, dass Objekte nach
dem Baukastenprinzip in andere Programme implementiert
werden können. Das Programm stellt für den Benutzer ei-
ne Art Black-Box dar, in die die Flugzeugparameter aus der
Entwurfsumgebung IPADS eingehen sowie die vom Benut-
zer vorgegebenen geometrischen Randbedingungen (z.B.
maximal erlaubte Rudertiefe). Als Ergebnis wird dann ent-
weder die Rudergeometrie oder die Warnung, dass die vor-
gegebenen, einschränkenden Rudergrößen oder gegebe-
nenfalls das betrachtete Flugzeug (z.B. Leitwerksgröße und
-position) angepasst werden müssen, ausgegeben.
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Abbildung 5. Prinzipieller Ablauf zur Steuerflächenausle-
gung.

Im Folgenden werden die sechs Programmschritte, wie in
Abbildung 5 dargestellt, kurz näher erläutert.

4Das relative Sehnentiefenverhältnis wird für die jeweiligen Ru-
der als konstant angenommen.
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4.1. Erste Geometrieabschätzung

Zu Beginn (Punkt 1 in Abbildung 5) werden Startwerte für
das Sehnentiefenverhältnis cr/c und die Lage der Ruderin-
nenkante yri/s bestimmt. Diese ergeben sich aus dem Mit-
telwert der aus der Literatur [2] entnommenen minimalen
und maximalen Richtwerte. Diese vorgegebenen Default-
Werte können vom Programmbenutzer auch verändert wer-
den. Die mögliche Lage der Ruderinnenkante wird im Fall
des Querruders zudem bezüglich der ggf. schon entworfe-
nen Hochauftriebshilfen ausgerichtet. Die einzige feste Grö-
ße ist die Lage der Ruderaußenkante yra/s, die mit Festset-
zen der maximalen Außenkantenposition (yra/s)max vorge-
geben ist.

4.2. Auswahl der dimensionierenden Manöver

Die Auswahl der dimensionierenden Manöver anhand der
Zulassungsvorschriften FAR/CS 25 [11, 12] sowie der zu
betrachtenden kritischen Flugzustände (Punkt 2 in Abbil-
dung 5) wurde in Kapitel 3 beschrieben.

4.3. Bestimmung der aerodynamischen
Beiwerte

Die zur Manöveranalyse notwendigen Auftriebs- und Mo-
mentenbeiwerte (Punkt 3 in Abbildung 5) ergeben sich aus
den Flugzeugpolaren (CA = f(α), Cm = f(α)), die mit-
hilfe des am ILR entwickelten Programms „calculatePo-
lar“ [13] für verschiedene aerodynamische Konfigurationen
(z.B. „Clean“, „Take-Off“) ermittelt werden. Die restlichen
benötigten aerodynamischen Beiwerte, wie z.B. den Roll-
dämpfungsbeiwert Clp (vgl. Gleichung (8)) sowie die Steu-
erderivative der im iterativen Prozess aktuell betrachteten
Ruder, werden mithilfe der Digital Datcom Version DAT-
COM+ berechnet. Das in den 1970er Jahren entwickelte
Programm Digital Datcom bietet eine automatisierte Versi-
on der im „Data Compendium“ (DATCOM) der United States
Air Force (USAF) [23] zusammengefassten Handbuchme-
thoden an, die für eine vorgegebene Flugzeuggeometrie ei-
ne große Anzahl statischer, dynamischer und Steuerderiva-
tive für bestimmte Flugzustände liefert. Bei jeder Änderung
des betrachteten Flugzustandes sowie jede Veränderung
der Flugzeuggeometrie, wie z.B. bei der iterativen Bestim-
mung der notwendigen Rudergeometrie, werden die aero-
dynamischen Beiwerte und Derivative erneut bestimmt.

4.4. Manöveranalyse und Bewertung

Nach Festlegung der dimensionierenden Manöver und der
Flugzustände sowie der Bestimmung der aerodynamischen
Beiwerte werden mithilfe der flugmechanischen Beschrei-
bungen der einzelnen Manöver (vgl. Kapitel 3.2) die zu
deren Ausführung notwendigen Steuerderivative bestimmt
(Punkt 4 in Abbildung 5). Diese werden mit dem jeweili-
gen mit DATCOM+ bestimmten Steuerderivativ der aktu-
ellen Rudergeometrie verglichen (Punkt 5 in Abbildung 5)
und dann im iterativen Prozess die Rudergeometrie ermit-
telt, für die das mit DATCOM+ ermittelte Steuerderivativ mit
dem zur Ausführung des Manövers notwendigen Steuerde-
rivativ übereinstimmt (Punkt 6 in Abbildung 5). Falls meh-

rere Manöver zur Dimensionierung eines primären Ruders
untersucht werden, stellt das Manöver, welches das größte
Ruder erfordert, das kritische dar und bestimmt die finale
Rudergeometrie. Das gleiche gilt für die Betrachtung meh-
rerer Flugzustände.

4.5. Algorithmus zur Bestimmung der Steuerflä-
chengeometrie

Bei Abweichung des notwendigen vom aktuellen Steuerde-
rivativ bzw. bei Über- oder Unterschreiten der vorgegebe-
nen Grenzwerte für die Rudergeometrie ist eine Anpassung
der Rudergrößen erforderlich. Die Anpassung der Ruder-
geometrie bis zur Übereinstimmung des aktuellen mit dem
notwendigen Steuerderivativ erfolgt in der Abfolge, dass,
ausgehend von den ermittelten Startwerten, das Ruder so
breit wie möglich gewählt wird. Grund dafür ist, dass eine
Vergrößerung der Ruderbreite effektiver bezüglich des er-
reichten Steuermoments ist als eine Erhöhung der Ruder-
tiefe. In Abbildung 6 ist der Einfluss der Änderung der Hö-
henrudergeometrie bei konstanter Ruderfläche auf das vom
Ruder erzeugte Steuermoment Cmηη dargestellt. Bei einer
Erhöhung der Ruderbreite, die bei konstanter Ruderfläche
eine Verringerung der Rudertiefe zur Folge hat, erhöht sich
Cmηη. Dagegen bewirkt eine Erhöhung der Rudertiefe eine
Verringerung von Cmηη. Damit zeigt sich, dass sich die mi-
nimale Ruderfläche durch die Maximierung der Ruderbreite
erreichen lässt.
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Abbildung 6. Einfluss der Rudergeometrie auf das erzeugte
Steuermoment.

4.6. Limitationen des Programms

Die Limitationen des Programms „controlSizing“ erge-
ben sich zum einen aus der Verwendung der linearisier-
ten Zustandsgleichungen, die z.B. nur für symmetrische
Flugzeuge gelten [21]. Die Betrachtung von unsymmetri-
schen Konfigurationen erfordert die Verwendung eines 6-
Freiheitsgrad-Modells, welches für den Vorentwurf einen
unüblich hohen Komplexitätsgrad zur Folge hat, um wel-
ches das Auslegungsprogramm jedoch bei Bedarf erweitert
werden kann. Zum anderen gibt es Einschränkungen durch
die Verwendung von DATCOM+, wie z.B. den Referenzflü-
gel des Flugzeugs, der die gleichen aerodynamischen Be-
zugslängen wie der reale Flügel besitzt, verwenden zu müs-
sen. Für den Vorentwurf sind diese Einschränkungen tole-
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rierbar, jedoch können durch den modularen Programmauf-
bau auch komplexere Methoden zur Bestimmung der ae-
rodynamischen Beiwerte und Derivative eingebaut werden,
um somit die Anwendungsmöglichkeiten zu erweitern.
Die vorgestellte und in das Programm implementierte an-
forderungsspezifische Auslegungsmethodik - die Steuerflä-
chenauslegung über die Ermittlung der Steuerderivative,
welche für die dimensionierenden Manöver notwendig sind
- ist damit für jede beliebige Flugzeugkonfiguration anwend-
bar. Allein die Komplexität der verwendeten Zustandsglei-
chungen und Methoden zur Bestimmung der aerodynami-
schen Beiwerte entscheidet darüber, ob das Auslegungs-
programm uneingeschränkt einsetzbar ist oder nicht.

5. ANWENDUNGSBEISPIEL

In diesem Kapitel wird anhand eines Beispielflugzeuges die
Anwendung von „controlSizing“ im Flugzeugvorentwurf vor-
gestellt. Zur Verifikation des Programms wird als Beispiel-
flugzeug ein konventioneller Flugzeugentwurf ausgewählt,
für den die notwendigen Eingangsdaten wie Flugzeuggeo-
metrie und Flugzeugmasse sowie die, für den Vergleich mit
den berechneten Rudergeometrien notwendige, Rudergeo-
metrie zur Verfügung stehen. Es sei darauf hingewiesen,
dass die Funktionalität von „controlSizing“ stark von der Va-
lidität der Ergebnisse der verwendeten Methoden zur Be-
stimmung der aerodynamischen Parameter abhängt. Des-
halb sollten auch diese Werte vor ihrer Verwendung auf ihre
Plausibilität hin überprüft werden.

5.1. Beispielflugzeug

Als Beispielflugzeug wird eine mit IPADS entworfene typi-
sche Single-Aisle-Konfiguration (basierend auf einer A320-
200 Konfiguration) verwendet. Die für das Beispielflug-
zeug ermittelten Steuerflächengrößen werden mit denen
der A320-200 gegenübergestellt. Es muss berücksichtigt
werden, dass manche der zur Steuerflächendimensionie-
rung notwendigen flugzeugspezifischen Parameter, wie z.B.
die Massenverteilung, nicht zur Verfügung standen, so dass
diese sinnvoll abgeschätzt werden mussten.

5.1.1 Geometrieaufbereitung

Die geometrischen Flugzeugparameter des Beispielflug-
zeugs wurden anhand von Herstellerangaben sowie einer
verfügbaren Dreiseitenansicht der A320-200, die als CAD-
Zeichnung vorliegt, bestimmt. Wie bereits erwähnt, ist zur
Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte mithilfe von
DATCOM+ die Verwendung des Referenzflügels notwendig,
der die gleichen aerodynamischen Bezugslängen wie der
reale Flügel besitzt. In Tabelle 2 sind die Referenzflügelpa-
rameter für das Beispielflugzeug aufgelistet.

b [m] ci [m] ca [m] S
[
m2

]
MAC [m] ϕ [◦]

34,1 5,83 1,49 124,81 4,3 27

Tabelle 2. Referenzflügelparameter.

Die Geometrie des mit IPADS entworfenen Beispielflug-
zeugs ist in Abbildung 7 dargestellt.

Abbildung 7. Mit IPADS modelliertes Entwurfsflugzeug (ba-
sierend auf der Flugzeugkonfiguration einer A320-200).

5.1.2 Massenverteilung

Neben der Flugzeuggeometrie ist vor allem die Massenver-
teilung des Flugzeugs entscheidend für die Steuerbarkeits-
betrachtung. Für die hier durchgeführten Beispielrechnun-
gen werden für das maximale Abfluggewicht MTOW , das
maximale Landegewicht MLW und die Massenträgheits-
momente5 (Ixx, Iyy) die in Tabelle 3 aufgeführten Werte
verwendet.
Das Flugzeug wurde für den jeweiligen Reiseflugzustand
bezüglich des Momentenhaushalts mithilfe des Polarenpro-
gramms „calculatePolar“ [13] des ILR durch Festsetzen ge-
eigneter Werte für den Höhenleitwerkseinstellwinkel und
den Schwerpunkt ausgetrimmt, so dass sich für das Bei-
spielflugzeug die in Tabelle 3 aufgeführte Schwerpunktlage
xG ergab.

MTOW MLW Ixx Iyy xG

[kg] [kg]
[
kgm2

] [
kgm2

]
[m]

68.000 64.500 1.278.370 3.781.268 17

Tabelle 3. Massen und Schwerpunktlagen.

5.2. Auslegung der Steuerflächen

Die Auslegung der primären Steuerflächen mit dem Pro-
gramm „controlSizing“ wird im Folgenden exemplarisch für
das Quer- und Höhenruder vorgestellt. Für die Seitenru-
derauslegung sei auf [19] verwiesen. Als Eingabeparame-
ter für die Auslegung des Querruders (QR) und des Hö-
henruders (HR) werden die im Programm hinterlegten und
in Tabelle 4 aufgelisteten Default-Werte verwendet. Es sei
darauf hingewiesen, dass für die Ruderauslegung nicht die
in der Tabelle angegebenen maximal möglichen Ruderaus-
schläge δmax verwendet werden, sondern ein auf 80% re-
duzierter Ruderausschlag, um somit die Ruder zum siche-
ren Bereich hin auszulegen 6.

5Die Trägheitsmomente der A320-200 wurden aus [8] entnom-
men.

6Die im Folgenden verwendeten Bezeichnungen ξmax und
ηmax beziehen sich auf den auf 80 % reduzierten Ruderausschlag
(ξmax = 0, 8 · (δmax)QR, ηmax = 0, 8 · (δmax)HR)
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QR HR

(yri/s)min 0,45 0
(yra/s)max 0,95 1,0
(cr/c)min 0,15 0,25
(cr/c)max 0,3 0,5
δmax∗ 20◦ 20◦

Tabelle 4. Eingabewerte der Rudergeometrie zur Bestim-
mung der Startwerte.

Die mithilfe von „controlSizing“ ermittelten Ruder werden
den Referenzrudern, die der CAD-Zeichnung der A320-200
entnommenen wurden, gegenübergestellt. Zudem werden
die Steuermomente, die zur Ausführung der dimensionie-
renden Manöver notwendig sind, mit denen der Referenz-
ruder und denen der ausgelegten Ruder verglichen.

5.2.1 Querruderauslegung

Das dimensionierende Manöver für das Querruder ist das
Rollmanöver (siehe Tabelle 1). Die sich aus der Anforde-
rung, 30◦ innerhalb von 3,5 Sekunden zu rollen, ergeben-
den Querrudergrößen sind in Tabelle 5 im Vergleich zu den
aus der CAD-Zeichnung entnommenen Referenzrudergrö-
ßen aufgelistet und in Abbildung 8 grafisch gegenüberge-
stellt. Die Querrudergeometrie wird durch das innere und
äußere Sehnentiefenverhältnis ((crQ/c)i, (crQ/c)a) sowie
die spannweitige Position der Ruderinnen- und Ruderau-
ßenkante (yrQi, yrQa) bezogen auf die Flügelhalbspannwei-
te s beschrieben. Zusammen mit der Referenzflügelgeome-
trie ergibt sich aus diesen Parametern die Ruderfläche SrQ.
Das durch die grüne, durchgezogene Linie dargestellte Ru-
der ist das aus der CAD-Zeichnung entnommene Referenz-
ruder, die blau schraffierte Fläche stellt das mithilfe von
„controlSizing“ ermittelte Ruder dar.

Referenz Entwurf

(crQ/c)i 0,33 0,222
(crQ/c)a 0,33 0,222
(yrQi/s) 0,78 0,78
(yrQa/s) 0,96 0,95
SrQ

[
m2

]
3,92 2,67

ΔSrQ -31,9%

Tabelle 5. Berechnete Querruderwerte („Entwurf“) im Ver-
gleich zu den Referenzruderwerten („Referenz“).

Das Diagramm in Abbildung 9 zeigt, welcher Rollmomen-
tenbeiwert Clξξmax durch einen maximalen Querruderaus-
schlag erreicht werden muss, um innerhalb der auf der
x-Achse aufgetragenen Zeit t einen Hängewinkel φ von
30◦ aufzubauen. Nach den Zulassungsvorschriften CS/FAR
muss dieser Winkel in mindesten 3,5 Sekunden erreicht
werden. Da das Ruder gemäß dieser Anforderung dimen-
sioniert wurde, erzeugt es exakt das Rollmoment, das für
das Erreichen von φ = 30◦ in 3,5 Sekunden notwendig ist.
Das Referenzruder der Airbus A320-200, welches größer ist
als das Entwurfsruder (vgl. Tabelle 5), erfüllt und übertrifft

Abbildung 8. Gegenüberstellung der berechneten Querru-
dergeometrie (blau schraffiert) zur Geometrie des Refe-
renzruders (grün umrandet).

sogar die Steuerbarkeitsanforderung und ermöglicht somit
ein Rollen auf 30◦ in unter 3,5 Sekunden.
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Abbildung 9. Vergleich des für das Rollmanöver notwendi-
gen Steuermoments mit den durch das Referenzruder bzw.
des ermittelten Ruders erreichten Steuermomenten.

5.2.2 Höhenruderauslegung

Zur Auslegung des Höhenruders werden das Abfangmanö-
ver sowie die Take-Off Rotation betrachtet. Das Abfangma-
növer ergibt sich als das kritische Manöver, welches das
größte Ruder erfordert. Die ermittelten Höhenrudergrößen,
mit welchen der geforderte Lastfaktor n von 2,5 erreicht
wird, sind den Rudergrößen des Referenzruders in Tabel-
le 6 sowie in graphischer Form in Abbildung 10 gegenüber-
gestellt. Die Höhenrudergeometrie wird durch das innere
und äußere Sehnentiefenverhältnis ((crH/cH)i, (crH/cH)a)
sowie die spannweitige Position der Ruderinnen- und Ru-
deraußenkante (yrHi, yrHa) bezogen auf die Höhenleit-
werkshalbspannweite sH beschrieben (vgl. Abbildung 4).
Mit den ermittelten Parametern ergibt sich zusammen mit
der Höhenleitwerksgeometrie die Ruderfläche SrH .
Wie aus Tabelle 6 hervorgeht, ist das Höhenruder um nur
3,5 % kleiner als das Referenzruder. Während das Sehnen-
tiefenverhältnis crH/c des Ruderentwurfes etwas größer ist,
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liegt die Ruderinnenkante weiter außen ((yrHi/sH)Sizing >
(yrHi/sH)CAD), so dass die Ruderbreite geringer ist.

Referenz Entwurf

(crH/cH)i 0,32 0,38
(crH/cH)a 0,34 0,38
(yrHi/sH) 0,17 0,27
(yrHa/sH) 1,0 1,0
SrH

[
m2

]
7,89 7,61

ΔSrH -3,5%

Tabelle 6. Berechnete Höhenruderwerte („Entwurf“) im Ver-
gleich zu den Referenzruderwerten („Referenz“).

Abbildung 10. Gegenüberstellung der berechneten Höhen-
rudergeometrie (blau schraffiert) zur Geometrie des Refe-
renzruders (grün umrandet).

Das Diagramm in Abbildung 11 zeigt, welcher Nickmo-
mentenbeiwert Cmηηmax durch einen maximalen Höhen-
ruderausschlag erreicht werden muss, um ein Abfangma-
növer mit einem Lastvielfachen von 2,5 auszuführen. Wie
schon bei der Querruderdimensionierung erzeugt der Ru-
derentwurf exakt das notwendige Nickmoment, da er ge-
mäß dieser Anforderung dimensioniert wurde. Das Refe-
renzruder der Airbus A320-200 erreicht für Cmηηmax einen
höheren Wert als der Ruderentwurf und ermöglicht somit
höhere Lastvielfache.

5.2.3 Diskussion der Ergebnisse

Bei der Ruderauslegung des Beispielflugzeugs konnten,
wie in den vorherigen Kapitel gezeigt, ein Quer- und Hö-
henruder bestimmt und in die Flügel- und Leitwerksfläche
integriert werden, mithilfe derer das Flugzeug gemäß der
Zulassungsvorschriften sicher steuerbar ist. Die betrach-
teten Referenzruder der A320-200 sind jeweils größer als
die Ruderentwürfe und erfüllen somit auch bzw. übertref-
fen sogar, wie in Abbildung 9 und 11 dargestellt, jeweils
die an sie gestellten Steuerbarkeitsanforderungen. In [19]
wird die Auslegung des Seitenruders des hier betrachte-
ten Beispielflugzeugs sowie die Auslegung aller drei pri-
märer Steuerflächen für weitere Beispielflugzeuge vorge-
stellt. Die Ergebnisse ähneln derer der vorgestellten Quer-
und Höhenruderauslegung; der Ruderentwurf ist jeweils im-
mer etwas kleiner als das betrachtete Referenzruder, wel-
ches die Steuerbarkeitsanforderungen übertrifft, während
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Abbildung 11. Vergleich des für das Abfangmanöver not-
wendigen Steuermoments mit den durch das Referenzru-
der bzw. des ermittelten Ruders erreichten Steuermomen-
ten.

der Ruderentwurf diese exakt erfüllt. Der hier durchgeführ-
te Ruderentwurf anhand von Steuerbarkeitsanforderungen
zeigt sich damit als eine plausible Entwurfsmethodik für den
Vorentwurf. Die Funktionalität ist natürlich abhängig von der
Validität der, mit den Methoden zur aerodynamischen Ana-
lyse ermittelten, aerodynamischen Beiwerte und Derivative,
da diese in die Gleichungen der Manöveranalyse eingehen
und damit stark die Ergebnisse der Ruderauslegung beein-
flussen. Mit der Verwendung valider Methoden zur Bestim-
mung der aerodynamischen Beiwerte, oder sogar, falls vor-
handen, realer aerodynamischer Werte, ist auch die Funk-
tionalität des vorgestellten Programms zur Ruderauslegung
gewährleistet.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die Entwicklung ei-
ner Methodik, die die Steuerflächen eines gegebenen Flug-
zeugs ausgehend von den relevanten Steuerbarkeitsanfor-
derungen dimensioniert. Die entwickelte Auslegungsmetho-
dik wurde in das Vorentwurfstool „controlSizing“ umgesetzt,
das in die Flugzeugvorentwurfsumgebung IPADS (ILR Pre-
liminary Aircraft Design Suite) des ILR integriert wurde. Als
Anwendungsbeispiel wurden das Quer- und Höhenruder
eines Beispielflugzeugs (eine mit IPADS entworfene typi-
sche Single-Aisle-Konfiguration, basierend auf einer A320-
200 Konfiguration) mithilfe des Auslegungstools dimensio-
niert und die sich ergebende Rudergeometrie mit der der
A320-200 verglichen. Weiterhin wurde die mit den flugme-
chanischen Gleichungen ermittelte notwendige Ruderwirk-
samkeit der jeweiligen dimensionierenden Manöver mit der
durch das Referenzruder erreichten Ruderwirksamkeit ver-
glichen.
Es wurde gezeigt, dass die betrachteten Ruder mit dem
Programm so dimensioniert werden konnten, dass sie
die jeweiligen Steuerbarkeitsanforderungen erfüllen und in
die jeweilige Flügel- und Leitwerksfläche integriert werden
konnten. Auch die Referenzruder erfüllten bzw. übertra-
fen die Steuerbarkeitsanforderungen, so dass sich die Ru-
derauslegung gemäß der Steuerbarkeitsanalyse als geeig-
net bewerten lässt. In [19] wurde die Auslegung des Sei-
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tenruders des hier betrachteten Beispielflugzeugs sowie
die Auslegung aller drei primärer Steuerflächen für weitere
Beispielflugzeuge vorgestellt und die Ergebnisse sind ver-
gleichbar mit denen der vorgestellten Quer- und Höhenru-
derauslegung.
Insgesamt betrachtet kann das entwickelte Programm „con-
trolSizing“ als ein geeignetes Vorentwurfstool zur Bestim-
mung der Steuerflächen angesehen werden. Es ermög-
licht die Auslegung der Ruder auf Grundlage der gemäß
den Zulassungsvorschriften zu erfüllenden Steuerbarkeits-
anforderungen. Damit wird die Steuerflächengeometrie im
Vorentwurf nicht allein auf Erfahrungswerte gestützt, son-
dern basiert auf einer flugmechanischen Betrachtung. Dies
bietet den Vorteil, dass in der Ruderauslegung spezifi-
sche Steuerbarkeitsanforderungen berücksichtigt werden
können. Soll ein Flugzeug höhere Anforderungen als die
in den Zulassungsvorschriften angegebenen erfüllen, kön-
nen die Ruder speziell für diese ausgelegt werden. Vorteile
bietet auch der modulare Programmaufbau, der eine Erwei-
terung des Vorentwurfstools leicht ermöglicht. So könnte ei-
ne Auslegung von sekundären Steuerflächen integriert wer-
den, um z.B. die Rollsteuerung mithilfe von Spoilern mit ein-
zubeziehen. Weiterhin besteht die Möglichkeit eine Analyse
der dynamischen Flugeigenschaften einzugliedern, wofür
sich das am ILR von Risse et al. [8] entwickelte Analysetool
PASCAP anbietet. Auch die zusätzliche Betrachtung der
strukturellen Anforderungen der Steuerflächen, z.B. über
die Einbeziehung der Scharniermomente, wäre eine sinn-
volle Erweiterung von „controlSizing“. Die vorgestellte Me-
thodik zur Auslegung der Steuerflächen über die zur Erfül-
lung der geforderten Flugeigenschaften notwendigen Deri-
vative lässt sich zudem auch auf die Auslegung von High-
Lift-Systemen oder Leitwerken übertragen.
Je nach Komplexitätsgrad der verwendeten Gleichungssys-
teme und Methoden der aerodynamischen Analyse lassen
sich mit der vorgestellten Auslegungsmethodik die Steuer-
elemente jedes beliebigen Flugzeugentwurfs auslegen. Die
vorgestellte Methodik zur Steuerflächenauslegung erweitert
somit den Vorentwurfsprozess von Flugzeugen, welcher am
ILR mithilfe von IPADS durchgeführt wird, um einen anfor-
derungsspezifischen Entwurf der Ruder.
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