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Zusammenfassung

Die primaren Steuerflachen sind fir die Steuerbarkeit und Mandvrierbarkeit eines Flugzeugs unabdingbar.
Im Flugzeugvorentwurf werden zur Bestimmung der Steuerflichengeometrie und -lage oft Erfahrungswerte
und statistische Ansétze verwendet. Diese stehen flr klassische Flugzeugkonfigurationen in der Regel zur
Verfligung, bei unkonventionellen Flugzeugentwirfen fehlt jedoch eine entsprechende Datenbasis. Ein flug-
mechanischer Ansatz unter Beriicksichtigung von Steuerbarkeitsforderungen ermdglicht dagegen eine anfor-
derungsspezifische Steuerflachenauslegung, unabhangig von der Verfligbarkeit von Erfahrungswerten.
Dieser Beitrag stellt eine Methodik zur Dimensionierung der Steuerflachen vor, die auf einem flugmechani-
schen Ansatz unter Verwendung der flugmechanischen Bewegungsgleichungen basiert. Die Auslegung der
primaren Steuerflachen erfolgt anhand ausgewéhlter Flugmandver, die jeweils fir ein Ruder im Speziellen
dimensionierend sind. Der Fokus liegt dabei auf den Steuerbarkeitsanforderungen an die primaren Steuer-
flachen. Diesbezlglich liefern die Zulassungsvorschriften maBgebende Aussagen, auf deren Grundlage die
dimensionierenden Mandver ausgewahlt werden kdnnen. Die Auslegungsmethodik wurde in ein Programm im-
plementiert, welches einen automatisch ablaufenden Auslegungsprozess ermdéglicht. Dieses Programm stellt
einen Teil der Flugzeugvorentwurfsumgebung des Instituts fiir 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 Steuerflachenauslegung
erweitert diesen Entwurfsprozess um einen anforderungsspezifischen Entwurf der Ruder. Das Programm zur
Auslegung der Steuerflachen wurde anhand verschiedener Flugzeuge verifiziert. In dem vorliegenden Paper
wird die Anwendung des Programms anhand eines Beispielflugzeuges vorgestellt.

Nomenclature T Massentragheitsmoment [kgm?]
i Einstellwinkel des Triebwerks [°]

@ Anstellwinkel [°]
Rollmoment [N m]

q Staudruck [N/m?]

) RUderaUSSChlag [o] Lp R0||dampfung [1/5]

n Hoéhenruderausschlag [°] m Masse [kg]

) Hangewinkel [°] Ma Machzahl [-]

p Luftdichte [kg/m?] MAC mittlere Fllgeltiefe (Mean Aerodynamic Chord)

[m]

@ Pfeilwinkel [°] . . .
MLW Maximale Landemasse (Maximum Landing

§ Querruderausschlag [°] Weight) [kg]

< Seitenruderausschlag [*] MTOW  Maximale Startmasse (Maximum Take-off

b Spannweite [1n] Weight) [kg]

c Beiwert, Derivativ [-] N Giermoment [N'm]

c Sehnentiefe [m] q Nickgeschwindigkeit [m/s]

F Schub [N] r Giergeschwindigkeit [m/s]

g Gravitationskonstante [m/s?] S Flache, Bezugsfligelflache [m]

H Flughdhe [m] s Halbspannweite [m]
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t Zeit [s]

% Anstrémungsgeschwindigkeit [m/s]

Vs Uberziehgeschwindigkeit (stall speed) [m/s]
Vinin minimal zuldssigen Geschwindigkeit (minimum

operating speed) [m/s]

Vmo maximal zuldssige Geschwindigkeit (maximum
operating speed) [m/s]

Vsri 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 [V]

Y Abstand von der y-Achse des flugzeugfesten

Koordinatensystems [m]

1. EINLEITUNG

Die priméaren Steuerflachen werden in der Vorentwurfspha-
se meist mit Erfahrungswerten oder statistischen Methoden
abgeschatzt. Erst in spateren Entwurfsphasen werden die
an sie gestellten Stabilitéts- und Steuerbarkeitsanforderun-
gen betrachtet. Zum einen kann die Ruderauslegung mit-
hilfe allgemeiner Richtwerte [1, 2] erfolgen, die die Ruder-
geometrien in Abh&ngigkeit der Fligel- und Leitwerksgeo-
metrien beschreiben. Zum anderen ist ein gangiges Ver-
fahren die Verwendung von Volumenkoeffizienten [3], die
die Flugphysik stark vereinfacht mit in den Auslegungspro-
zess einbeziehen. In der Praxis ist dies fur Flugzeugkonfi-
gurationen, fiir die eine umfangreiche Datenbasis verfligbar
ist, oftmals ausreichend. Fiir unkonventionelle Entwdirfe ist
solch eine Datenbasis jedoch meist nicht vorhanden. Zu-
dem kann mit den angesprochenen (semi-)empirischen Me-
thoden keine anforderungsspezifische Auslegung der Steu-
erflachen 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 Stabilitats-
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 Steuerflachen geman
der an sie gestellten Stabilitdts- und Steuerbarkeitsanfor-
derungen dimensioniert. So kdnnen z.B. auch unkonventio-
nelle Flugzeugkonfigurationen, fir die keine Datenbasis zur
Verfugung steht, betrachtet werden.

Das prinzipielle Vorgehen der drei angesprochenen Aus-
legungsmethoden - der Verwendung von Richtwerten,
der Volumenkoeffizienten-Methode und der entwurfs-
orientierten Stabilitdts- 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 RudergréBen verschiedener
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Flugzeugkonfigurationen auf die Rudergeometrie und -lage
des betrachteten Flugzeugentwurfs geschlossen. Im Fall
der entwurfsorientierten Stabilitats- und Steuerbarkeitsme-
thoden (durchgezogene Linie) wird neben der Flugzeug-
geometrie auch die Aerodynamik des betrachteten Flug-
zeugentwurfs in den Auslegungsprozess mit einbezogen.
Mithilfe von Stabilitats- und Steuerbarkeitsanalysen wird die
Rudergeometrie und -lage ermittelt, mit welcher die an das
Ruder gestellten flugmechanischen Anforderungen erfillt
werden.

In der vorliegenden Arbeit wird eine am Institut fir Luft-
und Raumfahrt (ILR) der RWTH Aachen entwickelte Me-
thodik zur Dimensionierung der priméaren Steuerflachen im
Flugzeugvorentwurf vorgestellt, die auf dem Ansatz der ent-
wurfsorientierten Stabilitats- und Steuerbarkeitsmethoden
basiert und eine Auslegung hinsichtlich der flugmechani-
schen Anforderungen ermdéglicht. Diese Methode wurde in
ein Programm implementiert, welches einen automatisch
ablaufenden Auslegungsprozess ermdglicht und in die am
ILR entwickelte Flugzeugvorentwurfsumgebung ,ILR Preli-
minary Aircraft Design Suite” (IPADS) integriert wurde. Die
Anwendung des Programms zur Steuerflachenauslegung
wird anschlieBend anhand eines Beispielflugzeuges vorge-
stellt.

Anforderungen
an Stabilitit &
Steuerbarkeit

Flugzeuggeometrie
ohne RudergrofBen

| y

v | Aerodynamische
Bestimmung des Analyse
Volumenkoeftizienten |
| _| Trimm- und
| Manéveranalyse
J v Y
Empirische '
Datensammlung — e
von Rudergrsfen | Stabilitdtsanalyse

Ruder-
geometrie

— — Allgemeine Richtwerte - Volumenkoeffizient

Entwurfsorientierte Stabilitéts-
und Steuerbarkeitsmethode

Abbildung 1. Prinzipielle Vorgehensweisen verschiedener
Vorentwurfsmethoden zur Steuerflachenauslegung.

2. METHODISCHER ANSATZ

Die entwickelte Methodik zur Auslegung der primaren Steu-
erflachen im Vorentwurf ist Teil des Vorentwurfprozesses
am ILR. Bevor im Detail auf die entwickelte Methodik zur
Steuerflachenauslegung eingegangen wird, wird zunachst
kurz IPADS vorgestellt, um einen Gesamtiberblick Gber den
Entwurfsprozess zu erhalten.
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2.1. ILR Flugzeugvorentwurfsumgebung

Am Institut fir 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 Uberblick
Uber den Entwurfsprozess gibt Abbildung 2.

Top-Level Req’s Konzeptentwurf
v

( Initial Sizing ) (Rumpfentwurf)

Komponentenauslegung
- (Flugel ) C Leitwerk ) (Tnebwerk) (Fahnlverk) “

Detail- Entwun‘ N

------- (9]
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% ' Analyse der Flugzeulelstun =X
9
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Y
Bewertung

( Massenanalyse
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Gm&—Emission) Steuerbarkeit

Flugzeugentwurf

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. Zunachst werden die Flugzeughauptkom-
ponenten Rumpf, Fligel, Leitwerk, Triebwerk und Fahrwerk
geman 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 Steuerflachen beinhaltet. Mithilfe von Ana-
lyseprogrammen werden dann die Masse und die Aerody-
namik des Flugzeugentwurfs abgeschétzt. Basierend auf
dem Flugzeugentwurf, dessen Aerodynamik und eines ther-
modynamischen Triebwerksmodells wird der Kraftstoffver-
brauch fiir eine Entwurfsmission in einer Missionssimula-
tion [10] ermittelt. Zusatzlich 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, Larm, Emissionen oder Kosten, bewertet werden.
AbschlieBend kann der Flugzeugentwurf nach bestimmten,
frei wahlbaren Parametern oder gewichteten Zielfunktionen
optimiert werden.
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2.2. Vorentwurfsmethodik zur Steuerflachen-

auslegung

Teil des Flugzeugvorentwurfes ist die Auslegung von Steu-
erflachen, so dass die Steuerbarkeit und Mandvrierbarkeit
des Flugzeugs gewahrleistet ist. Der Anspruch an eine
Vorentwurfsmethodik sollte eine méglichst allgemeingliltige
Anwendung sein. Dies wird z.B. Uber eine anforderungs-
spezifische Auslegung unter Verwendung von analytischen
Methoden erreicht.

In der vorliegenden Arbeit wird der Ansatz verfolgt, die
Steuerflachen anhand der an sie gestellten Steuerbarkeits-
anforderungen zu entwerfen. Die Auslegung der priméren
Steuerflachen erfolgt anhand ausgewahlter Flugmandver,
die jeweils fUr ein Ruder im Speziellen dimensionierend
sind. Diesbeziglich liefern die Zulassungsvorschriften fir
zivile Flugzeuge [11, 12] maBgebende Aussagen, auf de-
ren Grundlage die dimensionierenden Mandver ausgewahlt
werden kdénnen. Mithilfe der flugmechanischen Beschrei-
bung dieser Mandver lassen sich die jeweiligen Steuerderi-
vative bestimmen, die die Ruder zur Ausflhrung der Mané-
ver aufweisen mussen. Aus den ermittelten Steuerderivati-
ven ergeben sich in einem iterativen Prozess der aerodyna-
mischen Analyse die erforderlichen Rudergeometrien und -
positionierungen. Fur die aerodynamische Analyse werden
in dieser Arbeit das in IPADS zur aerodynamischen Ana-
lyse implementierte, am ILR entwickelte Programm ,calcu-
latePolar“ [13] sowie, flr alle Derivative, die nicht mit ,cal-
culatePolar® bestimmt werden kénnen, das Programm DAT-
COM+ [14] verwendet.

Der hier verfolgte Ansatz zur Steuerflachenauslegung ent-
spricht im Wesentlichen den von Coleman [15] herausgear-
beiteten Basisschritten der entwurfsorientierten Stabilitéts-
und Steuerbarkeitsmethoden, wobei die Punkte 5 und
6 nicht in den Auslegungsprozess mit einbezogen wur-
den [15]:

1. Erste Geometrieabschatzung: Abschatzung der Ru-
dergeometrie mit Volumenkoeffizienten und empiri-
schen Daten

2. Manoverauswahl: Auswahl der dimensionierenden
Mandéver und der zu betrachtenden Flugzustéande

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

4. Trimm- und Mandveranalyse: Bestimmung der flir
einen sicher steuer- und mandvrierbaren Flug notwen-
digen Steuerderivative oder Steuerflachenausschlége

5. Statische Stabilitdtsanalyse
6. Dynamische Stabilitats- und Steuerbarkeitsanalyse
7. Geometriebestimmung der Steuerflachen

Da IPADS bereits Module besitzt, die die statische Stabi-
litdt untersuchen, kann bei der Auslegung der Steuerfla-
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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Weiterhin werden aufgrund der Betrachtung ausschlief3-
lich symmetrischer Flugzeugkonfigurationen, die vorerst als
ausreichend angesehen wird, die Bewegungsgleichungen
auf 1 bzw. 3 Freiheitsgrade reduziert. Die dargestellte Me-
thodik kann bei Verwendung eines 8-Freiheitsgrad-Modells
auf unsymmetrische Konfigurationen erweitert werden.

3. FLUGMANOVER
KRITERIEN

UND AUSLEGUNGS-

Eine der grundlegenden Flugeigenschaften ist die Steuer-
barkeit. Diese muss das Flugzeug auch in kritischen Si-
tuationen aufweisen, wie z.B. bei einem Triebwerksausfall.
Welche Eigenschaften ein Flugzeug besitzen muss, um for
den Flugbetrieb zugelassen zu werden, ist in den Zulas-
sungsvorschriften festgelegt. Zur Auslegung der primaren
Steuerflachen missen deshalb die Paragraphen identifi-
ziert werden, die sich auf die Steuerbarkeit des Flugzeugs
beziehen.

3.1. Zulassungsvorschriften

Die Auswahl der auslegungsrelevanten Flugzustdnde und
Mandéver ist fur die Qualitdt des Entwurfsprozesses ein
kritischer und entscheidender Schritt. In der vorgestellten
Auslegungsmethodik werden die US-amerikanischen' und
europaischen? Zulassungsvorschriften fir zivile Flugzeuge
beriicksichtigt. Der in dieser Arbeit untersuchte Teil der Zu-
lassungsvorschriften ,FAR/CS 25 [11, 12] gilt fUr groBe
Flugzeuge mit Turbinenantrieb der ,transport category®, die
ein Abfluggewicht gréBer als 5.670 kg besitzen [16]. Fir die
Auslegung der Steuerilachen ist ,Subpart B - Flight* von
Interesse. Die fir die Steuerbarkeit und Manévrierfahigkeit
eines Flugzeugs ausschlaggebenden Zulassungsvorschrif-
ten sind:

§ 25.143: Steuerbarkeit allgemein

§ 25.145: Steuerbarkeit der Langsbewegung
§ 25.147: Steuerbarkeit der Seitenbewegung
§ 25.161: Trimmung

§ 25.233: Richtungsstabilitat und -steuerung
§ 25.255: Out-of-Trim"-Charakteristiken

In den zivilen Zulassungsforderungen sind viele Forde-
rungen eher qualitativer Art. In § 25.143 wird z.B. gefor-
dert, dass ein Flugzeug in allen Flugphasen sicher steuer-
und manévrierbar sein muss. Diese qualitativen Angaben
lassen dem Konstrukteur zwar eine grof3e Designfreiheit,
erschweren jedoch die analytische Herangehensweise im
Flugzeugentwuri, die ein Entwurfsprogramm verlangt. Zur
Bestimmung von quantitativen Angaben stellen die ,Accep-
table Means of Compliance® {(AMC) in ,Book 2 der CS
25 [12], in denen eine detaillierte Erlauterung der Zulas-
sungsvorschriften zu finden ist, ein geeignetes Hilfsmittel
dar. In vielen Fallen liefern sie eine Methode, durch die
der Nachweis der Zulassungsvorschrift erbracht werden

'FAR (Federal Aviation Regulations} [11]
°CS (Certification Specifications) [12] bzw. frilheren JAR (Joint
Aviation Requirements)
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kann [17]. Zur Auslegung der Steuerflachen von Verkehrs-
flugzeugen liefern sie zusammen mit den Zulassungsvor-
schriften FAR/CS 25 ausreichend quantitative Aussagen.

3.2. Dimensionierende Mandver

Die fur die Auslegung der Steuerflachen kritischen Mand-
ver gemal der ausgewahlten Zulassungsvorschriften sind
nach Coleman [15] fUr das Seitenruder der stationére Hori-
zontalflug mit Richtungsanderung sowie der Kurvenflug bei
ausgefallenem kritischen Triebwerk (CE|, Critical Engine In-
operative), fir das Héhenruder das Abfangmanéver und die
Take-Off Rotation und fir das Querruder das Rollmanéver.
Zusatzlich zu diesen funf Basismandvern wird im Folgen-
den zur Seitenruderauslegung noch der Take-Cff mit Sei-
tenwind betrachtet, so dass alle in Kapitel 3.1 aufgelisteten
Zulassungsvorschriften in die Steuerflachenauslegung ein-
gebunden sind. Tabelle 1 gibt eine kurze Ubersicht Uber die
betrachteten Mandver und die dazugehdrigen Zulassungs-
vorschriften.

Seitenruder
Richtungsénderung bei CE|
Kurvenflug bei CE|
Take-Off mit Seitenwind

§ 25.143, § 25.147
§ 25.143, § 25.147
§ 25.233, § 25.237

Héhenruder
Take-Off Mantver § 25.143
Abfangmanéver § 25.145, § 25255
Querruder
Rollmandver § 25.147

Tabelle 1. Dimensionierende Man&ver und die dazuge-
harigen Paragraphen der Zulassungsvorschriften FAR/CS
25[11, 12].

Fast alle betrachteten Mandver kénnen als stationar oder
quasistationar angesehen werden. Die Verwendung von
(quasi-) station&ren Mandvern bietet im Vergleich zu dyna-
mischen Yorgangen den Vorteil, dass die Mandver durch al-
gebraische Gleichungen beschrieben werden kénnen [18],
was zu einer geringeren Rechenzeit fihrt. Ausnahmen stel-
len das Take-Off Manéver und das Rollman&ver dar. Der
Flugzustand beim Take-Off Mandver, bei dem eine Nick-
beschleunigung auftritt (¢ £ 0), kann jedoch trotzdem als
stationér behandelt werden, da der Moment der Rotation
betrachtet wird, in dem die Nickgeschwindigkeit noch Null
ist (g = 0) [4]. Im Gegensatz zu allen anderen Mandvern
ist das Rollmanéver aufgrund seiner Zeitabhangigkeit ein
dynamischer Vorgang und wird daher durch Differentialglei-
chungen beschrieben.

Die Langs- und die Seitenbewegung werden hier als ent-
koppelt voneinander betrachtet und auch die Gier-Roll-
Kopplung in der Seitenbewegung wird vernachlassigt. Da
die Mandver, die fir die Steuerflachen dimensionierend
sind, meist den Ausgleich von Stérmomenten mit einem ro-
tatorischen Freiheitsgrad fordern, kénnen die Koppeleffekte
bei der Steuerflachenauslegung zunachst vernachlassigt
werden. Mithilfe der Mandvergleichungen lassen sich bei
gegebener Flugzeuggeometrie und gegebenen Flugzu-
stand die notwendigen Steuerderivative analytisch bestim-
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men. AnschlieBend kdnnen mit dem in IPADS integrierten
Stabilitdts- und Steuerbarkeitsanalyse-Tool PASCAP die
ausgelegten Steuerflachen noch mit einem 6-Freiheitsgrad-
Modell verifiziert werden, so dass alle Koppeleffekte einbe-
zogen werden.

Im Folgenden werden beispielhaft die Mandvergleichungen
des Kurvenflugs bei ausgefallenem Triebwerk und des Roll-
mandvers aufgefuhrt. Detaillierte Beschreibungen aller di-
mensionierenden Mandver finden sich in [19].

3.2.1 Kurvenflug bei Triebwerksausfall

Eine Forderung an ein Flugzeug im Fall eines Triebwerks-
ausfalls ist die Durchflhrbarkeit eines 20° geneigten Kur-
venfluges. Bei Betrachtung des idealen Kurvenfluges gelten
die Bedingungen des stationdren Flugzustands (konstante
Flug- und Drehgeschwindigkeiten) sowie zuséatzlich, dass
die Windgeschwindigkeiten und der Schiebewinkel gleich
Null sind [18].

In Abbildung 3 werden die beim Kurvenflug angreifenden
Kréfte am Flugzeug skizziert. Das Seitenkraftgleichgewicht
(Y = 0) ergibt sich damit aus der Flugzeugmasse m, der
Fluggeschwindigkeit V', der Giergeschwindigkeit , der Gra-
vitationskonstante g und dem Hangewinkel ¢. Zusatzlich
muissen bei Triebwerksausfall die auftretenden Storkréfte
und -momente (das Roll- und Giermoment erzeugt durch
den einseitigen Schub ermittelt aus der Schubdifferenz AF
und dem Abstand des Triebwerks zur y-Achse yr sowie
der vom ausgefallenem Triebwerk erzeugte Windmilling-
Widerstand W) mit in die Krafte- und Momentengleich-
gewichte einbezogen werden. Dies fuhrt mit dem Anstell-
winkel «, den durch die Giergeschwindigkeit » und dem
Querruderausschlag ¢ erzeugten Rollmomenten L, und Lg
sowie den durch die Giergeschwindigkeit » und den Seiten-
ruderausschlag ¢ erzeugten Giermomenten N, und N¢ zu
folgenden Kraft- und Momentengleichgewichten:

(1) Y: —mVr+mgsing =0
(2) L: L.r—AFypsina+ L& =0
(3) N: Npr—AFypcosa — Wymyr + Ne¢ = 0.

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

bg . AF
(4) CneC= — C’WT‘% sin ¢ + q—SyTF cos o

+ ACw,, "E.

3.2.2 Rollmanéver

Im Gegensatz zu den anderen bei der Steuerflachenausle-
gung betrachteten Mandvern (vgl. Tabelle 1) beschreibt das
Rollmandéver 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 Kréfte bei idealem Kurvenflug (in
Anlehnung an Alles [18]).

Rollmoment durch das Seitenruder vernachlassigt, 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:

(9) D= Lpp+ Le€.

Die Faktoren L, und L, sind dabei Ersatzgré3en der linea-
risierten Seitenbewegung, die bei Annahme eines starren
und symmetrischen Flugzeugs sowie bei Vernachlassigung
des Schiebe- und Gieranteils wie folgt definiert sind®:

_ quZClp
(6) Ly = Sy
o QSbng
(7) Le = Vi,

I, beschreibt dabei das Massentragheitsmoment um die
x-Achse.

Als Lésung von Gleichung (5) erhélt man den Hangewinkel
¢ als Funktion der Zeit ¢, den ein Flugzeug je nach Flugzu-
stand und Flugeigenschaften erreicht:

VO L L
b Ch t+LP(1 )

(8)/pdt: o(t) =

GemaB § 25.147 (f) muss ein Flugzeug in der Lage sein, in-
nerhalb von sieben Sekunden den Hangewinkel von 30° auf
—30° zu &ndern. Dies ist nach Howe [22] ,aquivalent mit der
Eigenschaft, eine Hangewinkelanderung von 30° innerhalb
von 3,5 Sekunden einzuleiten” [22]. Mithilfe dieser Angabe
Iasst sich das dafiir notwendige Querruder-Rollmoment be-
stimmen.

3.3. Kiritische Flugzustande

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

3Die Herleitung und Auflistung aller ErsatzgroBen sind bei
Brockhaus [21] zu finden.
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fir das Rollmandver, siehe Kapitel 3.2.2) auch die zu be-
trachtenden Flugzustande bendtigt, fir die die aerodynami-
sche Analyse erfolgen soll.

Die Flugeigenschaften eines Flugzeugs sind von einer Viel-
zahl von Parametern abhangig, wie z.B. der Flughdhe und
-geschwindigkeit, dem Anstellwinkel, dem Flugzeuggewicht
und der aerodynamischen Flugzeugkonfiguration (Klappen,
Fahrwerk usw.). Zur vollstandigen Bewertung der Flugei-
genschaften miissen diese fiir jedes Mandver fir die ver-
schiedenen Variationen dieser Parameter bestimmt und
ausgewertet werden. Fir den Vorentwurf ist es empfeh-
lenswert und generell ausreichend, statt der zahlreichen
Parametervariationen die kritischen Flugzustdnde zu un-
tersuchen, die abhangig sind von den betrachteten Mané-
vern. Die benétigten Werte sind oft bereits durch die CS
oder die AMC vorgegeben. Die Fluggeschwindigkeiten sind
dann in Abhangigkeit der Uberziehgeschwindigkeit Vs (stall
speed), der Reference stall speed Vsr1, der minimal zulés-
sigen Geschwindigkeit V;,,., oder der maximal zulé&ssigen
Geschwindigkeit Vaso (maximum operating speed) angege-
ben, wie z.B. fir den Kurvenflug bei ausgefallenem Trieb-
werk. Geman § 25.147 muss dieses Flugmandver 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 ausgeflihrt werden kénnen [12].
Bei Mangel an einer eindeutigen Vorgabe des Flugzustan-
des aus den CS, wie z.B. im Fall des Abfang- und Rollmané-
vers, lasst sich der kritische Flugzustand oftmals durch phy-
sikalische Analyse der Ruderwirksamkeit sowie der Mandé-
vergleichungen bestimmen. Die Ruderwirksamkeit wachst
mit steigendem Staudruck ¢ = p/2 - V2, so dass sich
im Allgemeinen der dimensionierende Flugzustand fiir die
Ruder bei geringer Geschwindigkeit und groBen Flughdhe
(H ~ 1/p) ergibt [21]. In dieser Arbeit werden deshalb die
Mandver, fir die in den CS keine Vorgaben zum Flugzu-
stand gemacht werden, zun&chst fir minimale Geschwin-
digkeiten und maximale Héhen betrachtet. Ist die Ermittlung
eines kritischen Flugzustandes nicht méglich, werden ver-
schiedene Punkte in der ,flight envelope” untersucht und so
der fUr das Ruder kritische Flugzustand ermittelt werden.

4. AUSLEGUNGSPROGRAMM

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

Erste Geometrieabschatzung der Ruder
Auswahl der dimensionierenden Mandver
Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte
Mandveranalyse

Bewertung der Ergebnisse

2B

Iterative Bestimmung der Steuerflaichengeometrie

Als Eingabeparameter werden die Flugzeuggeometrie (oh-
ne Ruder), die Massenverteilung, der Schub sowie die Flug-
zeugpolaren benétigt. Ausgabeparameter des Programms
sind die geometrischen Ruderparameter, die die Form und
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die Position der Ruder beschreiben. Dies sind das relati-
ve Sehnentiefenverhéltnis ¢, /c der Ruderinnen- (Index i)
und -auBenkante (Index a)* und die spannweitige Positi-
on der Ruderinnenkante y,;/s und der RuderauBBenkante
yra/s (vgl. Abbildung 4 am Beispiel des Hohenruders (In-
dex H)).

CrHa

YrHa

Abbildung 4. Geometrieparameter des Hohenruders (H).

Der Programmablauf ist im Vorentwurfstool ,controlSizing*
automatisiert worden. Dabei wurde die Programmierspra-
che C++ verwendet, die ein objektorientiertes Programmie-
ren ermdglicht. Dies bietet den Vorteil, dass Objekte nach
dem Baukastenprinzip in andere Programme implementiert
werden kénnen. Das Programm stellt fir 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, einschrdnkenden RudergréBen oder gegebe-
nenfalls das betrachtete Flugzeug (z.B. Leitwerksgré3e und
-position) angepasst werden missen, ausgegeben.

Ruder—_ Flugzeug-
geometrie polare
Startwerte
2,
Ruder- lugeigenschafts-
geometrie Flugzustand forderungen

osrcond |
’Aerodynamische

Beiwerte [
(CA, Cm)

Zulassungs-
vorschriften
(CS/FAR)

Flugzeugparameter
(Geo., Massen, ...)
ohne RudergréBien

Aerodynamische
Beiwerte 11

; L.

Steuerderivativ der Fiir Manévertlug
betrachteten notwendige
Rudergeometrie Steuerderivative

Manéveranalyse

ek

Anpassung der .
# Rudergeometrie Bewertung

Ausgabe:
Ruder-
geometrie

Abbildung 5. Prinzipieller Ablauf zur Steuerflachenausle-
gung.

Im Folgenden werden die sechs Programmschritte, wie in
Abbildung 5 dargestellt, kurz néher erlautert.

“4Das relative Sehnentiefenverhéltnis wird fiir die jeweiligen Ru-
der als konstant angenommen.
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4.1. Erste Geometrieabschatzung

Zu Beginn (Punkt 1 in Abbildung 5) werden Startwerte fir
das Sehnentiefenverhaltnis ¢, /c und die Lage der Ruderin-
nenkante y,;/s bestimmt. Diese ergeben sich aus dem Mit-
telwert der aus der Literatur [2] enthommenen minimalen
und maximalen Richtwerte. Diese vorgegebenen Default-
Werte kbnnen vom Programmbenutzer auch veréndert wer-
den. Die mégliche Lage der Ruderinnenkante wird im Fall
des Querruders zudem bezuglich der ggf. schon entworfe-
nen Hochauftriebshilfen ausgerichtet. Die einzige feste Gro-
Be ist die Lage der RuderauBBenkante v, /s, die mit Festset-
zen der maximalen AuBBenkantenposition (yra/s) vorge-
geben ist.

mazx

4.2. Auswahl der dimensionierenden Manover

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

4.3. Bestimmung der aerodynamischen
Beiwerte

Die zur Mandéveranalyse notwendigen Auftriebs- und Mo-
mentenbeiwerte (Punkt 3 in Abbildung 5) ergeben sich aus
den Flugzeugpolaren (C4 = f(«), Cn, = f(a)), die mit-
hilfe des am ILR entwickelten Programms ,calculatePo-
lar [13] flr verschiedene aerodynamische Konfigurationen
(z.B. ,Clean®, ,Take-Off) ermittelt werden. Die restlichen
bendtigten aerodynamischen Beiwerte, wie z.B. den Roll-
dampfungsbeiwert Cy;, (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 derim ,Data Compendium“ (DATCOM) der United States
Air Force (USAF) [23] zusammengefassten Handbuchme-
thoden an, die fur eine vorgegebene Flugzeuggeometrie ei-
ne groBBe Anzahl statischer, dynamischer und Steuerderiva-
tive fiir bestimmte Flugzustinde liefert. Bei jeder Anderung
des betrachteten Flugzustandes sowie jede Veranderung
der Flugzeuggeometrie, wie z.B. bei der iterativen Bestim-
mung der notwendigen Rudergeometrie, werden die aero-
dynamischen Beiwerte und Derivative erneut bestimmt.

4.4. Manoéveranalyse und Bewertung

Nach Festlegung der dimensionierenden Mandver und der
Flugzustande sowie der Bestimmung der aerodynamischen
Beiwerte werden mithilfe der flugmechanischen Beschrei-
bungen der einzelnen Mandéver (vgl. Kapitel 3.2) die zu
deren Ausfiihrung 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, fir die das mit DATCOM+ ermittelte Steuerderivativ mit
dem zur Ausfiihrung des Mandévers notwendigen Steuerde-
rivativ Ubereinstimmt (Punkt 6 in Abbildung 5). Falls meh-
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rere Mandver zur Dimensionierung eines primaren Ruders
untersucht werden, stellt das Mandéver, welches das gréBte
Ruder erfordert, das kritische dar und bestimmt die finale
Rudergeometrie. Das gleiche gilt fir die Betrachtung meh-
rerer Flugzustande.

4.5. Algorithmus zur Bestimmung der Steuerfla-
chengeometrie

Bei Abweichung des notwendigen vom aktuellen Steuerde-
rivativ bzw. bei Uber- oder Unterschreiten der vorgegebe-
nen Grenzwerte fir die Rudergeometrie ist eine Anpassung
der RudergréBBen erforderlich. Die Anpassung der Ruder-
geometrie bis zur Ubereinstimmung des aktuellen mit dem
notwendigen Steuerderivativ erfolgt in der Abfolge, dass,
ausgehend von den ermittelten Startwerten, das Ruder so
breit wie mdglich gewahlt wird. Grund dafir ist, dass eine
VergréBerung der Ruderbreite effektiver bezlglich des er-
reichten Steuermoments ist als eine Erhéhung der Ruder-
tiefe. In Abbildung 6 ist der Einfluss der Anderung der Ho-
henrudergeometrie bei konstanter Ruderflache auf das vom
Ruder erzeugte Steuermoment C,,,n dargestellt. Bei einer
Erhéhung der Ruderbreite, die bei konstanter Ruderflache
eine Verringerung der Rudertiefe zur Folge hat, erhdht sich
Cmnn. Dagegen bewirkt eine Erhdhung der Rudertiefe eine
Verringerung von Cy,,n. Damit zeigt sich, dass sich die mi-
nimale Ruderflache durch die Maximierung der Ruderbreite
erreichen |&sst.

0,4
o Ruderflache = konstant!
g
] i
) 0,2
0 T
0 5 10 15

Erhohung der Rudertiefe/-breite [ %]

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 flir symmetrische
Flugzeuge gelten [21]. Die Betrachtung von unsymmetri-
schen Konfigurationen erfordert die Verwendung eines 6-
Freiheitsgrad-Modells, welches flur den Vorentwurf einen
unlblich hohen Komplexitatsgrad zur Folge hat, um wel-
ches das Auslegungsprogramm jedoch bei Bedarf erweitert
werden kann. Zum anderen gibt es Einschrédnkungen durch
die Verwendung von DATCOM+, wie z.B. den Referenzfli-
gel des Flugzeugs, der die gleichen aerodynamischen Be-
zugslangen wie der reale Flugel besitzt, verwenden zu mis-
sen. Fir den Vorentwurf sind diese Einschrankungen tole-
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rierbar, jedoch kénnen durch den modularen Programmauf-
bau auch komplexere Methoden zur Bestimmung der ae-
rodynamischen Beiwerte und Derivative eingebaut werden,
um somit die Anwendungsmaoglichkeiten zu erweitern.

Die vorgestellte und in das Programm implementierte an-
forderungsspezifische Auslegungsmethodik - die Steuerfla-
chenauslegung Uber die Ermittlung der Steuerderivative,
welche flr die dimensionierenden Mand&ver notwendig sind
- ist damit fUr jede beliebige Flugzeugkonfiguration anwend-
bar. Allein die Komplexitét der verwendeten Zustandsglei-
chungen und Methoden zur Bestimmung der aerodynami-
schen Beiwerte entscheidet darliber, ob das Auslegungs-
programm uneingeschrénkt 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 ausgewahlt,
flr den die notwendigen Eingangsdaten wie Flugzeuggeo-
metrie und Flugzeugmasse sowie die, fir den Vergleich mit
den berechneten Rudergeometrien notwendige, Rudergeo-
metrie zur Verfigung stehen. Es sei darauf hingewiesen,
dass die Funktionalitét von ,controlSizing“ stark von der Va-
liditt der Ergebnisse der verwendeten Methoden zur Be-
stimmung der aerodynamischen Parameter abhangt. Des-
halb sollten auch diese Werte vor ihrer Verwendung auf ihre
Plausibilitét hin Gberprift werden.

5.1. Beispielflugzeug

Als Beispielflugzeug wird eine mit IPADS entworfene typi-
sche Single-Aisle-Konfiguration (basierend auf einer A320-
200 Konfiguration) verwendet. Die fur das Beispielflug-
zeug ermittelten SteuerflachengréBen werden mit denen
der A320-200 gegenubergestellt. Es muss berlcksichtigt
werden, dass manche der zur Steuerflachendimensionie-
rung notwendigen flugzeugspezifischen Parameter, wie z.B.
die Massenverteilung, nicht zur Verfligung standen, so dass
diese sinnvoll abgeschéatzt werden mussten.

5.1.1 Geometrieaufbereitung

Die geometrischen Flugzeugparameter des Beispielflug-
zeugs wurden anhand von Herstellerangaben sowie einer
verfligbaren Dreiseitenansicht der A320-200, die als CAD-
Zeichnung vorliegt, bestimmt. Wie bereits erwéhnt, ist zur
Bestimmung der aerodynamischen Beiwerte mithilfe von
DATCOM-+ die Verwendung des Referenzfliigels notwendig,
der die gleichen aerodynamischen Bezugsldéngen wie der
reale Fligel besitzt. In Tabelle 2 sind die Referenzfligelpa-
rameter flr das Beispielflugzeug aufgelistet.

b[m]
34,1

S[m? MAC[m] ¢[]
124,81 4,3 27

¢ [m]

5,83

ca [m]

1,49

Tabelle 2. Referenzflligelparameter.
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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 flr die Steuerbarkeits-
betrachtung. Fur die hier durchgeflihrten Beispielrechnun-
gen werden fir das maximale Abfluggewicht MTOW, das
maximale Landegewicht M LW und die Massentragheits-
momente® (I.., I,,) die in Tabelle 3 aufgeflihrten Werte
verwendet.

Das Flugzeug wurde fir den jeweiligen Reiseflugzustand
bezuglich des Momentenhaushalts mithilfe des Polarenpro-
gramms ,calculatePolar” [13] des ILR durch Festsetzen ge-
eigneter Werte fiir den Hoéhenleitwerkseinstellwinkel und
den Schwerpunkt ausgetrimmt, so dass sich fir das Bei-
spielflugzeug die in Tabelle 3 aufgefuhrte Schwerpunktlage
xq ergab.

MTOW MLW L. Iy vo
[kg] [kg] [kgm?] [kgm®]  [m]
68.000 64500 1278370 3.781.268 17

Tabelle 3. Massen und Schwerpunktlagen.

5.2. Auslegung der Steuerflachen

Die Auslegung der primaren Steuerflachen mit dem Pro-
gramm ,controlSizing“ wird im Folgenden exemplarisch fur
das Quer- und Hohenruder vorgestellt. Fir die Seitenru-
derauslegung sei auf [19] verwiesen. Als Eingabeparame-
ter fir die Auslegung des Querruders (QR) und des Ho-
henruders (HR) werden die im Programm hinterlegten und
in Tabelle 4 aufgelisteten Default-Werte verwendet. Es sei
darauf hingewiesen, dass fiir die Ruderauslegung nicht die
in der Tabelle angegebenen maximal méglichen Ruderaus-
schlage ... verwendet werden, sondern ein auf 80% re-
duzierter Ruderausschlag, um somit die Ruder zum siche-
ren Bereich hin auszulegen °.

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

6Die im Folgenden verwendeten Bezeichnungen &4 und
nmaz Deziehen sich auf den auf 80 % reduzierten Ruderausschlag
(&‘maz = 07 8- (6maz)QRa Nmaz = 07 8- (6maa7)HR)
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QR HR
(Yri/$) min 0,45 0
(Yra/$)man 0,95 1,0
(cr/€)pmin 0,15 0,25
(er/C)mum 0,3 0,5
Omaz* 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, gegenubergestellt. Zudem werden
die Steuermomente, die zur Ausflhrung der dimensionie-
renden Mandéver notwendig sind, mit denen der Referenz-
ruder und denen der ausgelegten Ruder verglichen.

5.2.1 Querruderauslegung

Das dimensionierende Mandver fir das Querruder ist das
Rollmandver (siehe Tabelle 1). Die sich aus der Anforde-
rung, 30° innerhalb von 3,5 Sekunden zu rollen, ergeben-
den QuerrudergréBBen sind in Tabelle 5 im Vergleich zu den
aus der CAD-Zeichnung entnommenen Referenzrudergré-
Ben aufgelistet und in Abbildung 8 grafisch gegeniiberge-
stellt. Die Querrudergeometrie wird durch das innere und
auBere Sehnentiefenverhaltnis ((c.q/c)i, (crq@/c)a) sOwie
die spannweitige Position der Ruderinnen- und Ruderau-
Benkante (y-qi, yrqa) bezogen auf die Fliigelhalbspannwei-
te s beschrieben. Zusammen mit der Referenzfligelgeome-
trie ergibt sich aus diesen Parametern die Ruderflache S,.q.

Das durch die griine, durchgezogene Linie dargestellte Ru-
der ist das aus der CAD-Zeichnung entnommene Referenz-
ruder, die blau schraffierte Flache stellt das mithilfe von
~controlSizing“ ermittelte Ruder dar.

Referenz Entwurf
(erq/c); 0,33 0,222
(crq/c), 0,33 0,222
(yroi/s) 0,78 0,78
(Yrga/s) 0,96 0,95
Sro [mQ] 3,92 2,67
ASro -31,9%

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

Das Diagramm in Abbildung 9 zeigt, welcher Rollmomen-
tenbeiwert Ci¢&ma. durch einen maximalen Querruderaus-
schlag erreicht werden muss, um innerhalb der auf der
x-Achse aufgetragenen Zeit t einen Hangewinkel ¢ von
30° aufzubauen. Nach den Zulassungsvorschriften CS/FAR
muss dieser Winkel in mindesten 3,5 Sekunden erreicht
werden. Da das Ruder gemaf dieser Anforderung dimen-
sioniert wurde, erzeugt es exakt das Rollmoment, das fir
das Erreichen von ¢ = 30° in 3,5 Sekunden notwendig ist.
Das Referenzruder der Airbus A320-200, welches groBer ist
als das Entwurfsruder (vgl. Tabelle 5), erfullt und Gbertrifft
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Abbildung 8. Gegenlberstellung der berechneten Querru-
dergeometrie (blau schraffiert) zur Geometrie des Refe-
renzruders (grin umrandet).

sogar die Steuerbarkeitsanforderung und ermdglicht somit
ein Rollen auf 30° in unter 3,5 Sekunden.

-0,15
CS/FAR

T -0,1 A
]
*:’,’. _x Rollanforderung erfilll
O i

0,05 Rollanforderun

nicht erfallt
0 ; ; ‘ ‘ }
1 1,5 2 2,5 3 3,5 4
Ruderentwurf t [s]

— — A320 Referenzruder

notwendiger Rollmomentenbeiwert fiir t

Abbildung 9. Vergleich des fiir das Rollmandver notwendi-
gen Steuermoments mit den durch das Referenzruder bzw.
des ermittelten Ruders erreichten Steuermomenten.

5.2.2 Hoéhenruderauslegung

Zur Auslegung des Hohenruders werden das Abfangmané-
ver sowie die Take-Off Rotation betrachtet. Das Abfangma-
ndver ergibt sich als das kritische Mandver, welches das
gr6éBte Ruder erfordert. Die ermittelten H6henrudergré3en,
mit welchen der geforderte Lastfaktor n von 2,5 erreicht
wird, sind den Rudergré3en des Referenzruders in Tabel-
le 6 sowie in graphischer Form in Abbildung 10 gegenuber-
gestellt. Die H6henrudergeometrie wird durch das innere
und auBere Sehnentiefenverhélinis ((c-u /cw )i, (crr/cH)a)
sowie die spannweitige Position der Ruderinnen- und Ru-
derauBenkante (y.mi, yrma) bezogen auf die Hoéhenleit-
werkshalbspannweite sy beschrieben (vgl. Abbildung 4).
Mit den ermittelten Parametern ergibt sich zusammen mit
der Hohenleitwerksgeometrie die Ruderflache S, 5.

Wie aus Tabelle 6 hervorgeht, ist das Héhenruder um nur
3,5 % kleiner als das Referenzruder. Wahrend das Sehnen-
tiefenverhaltnis ¢,z /c des Ruderentwurfes etwas gréBer ist,
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liegt die Ruderinnenkante weiter auBBen ((yrwi/su)Sizing >
(yrmi/su)cap), SO dass die Ruderbreite geringer ist.

Referenz Entwurf
(crm/cu),; 0,32 0,38
(cra/cH), 0,34 0,38
(yrai/sH) 0,17 0,27
(yrHu./SH) 1,0 1,0
Spu [m?] 7,89 7,61
AS,rm -3,5%

Tabelle 6. Berechnete Héhenruderwerte (,Entwurf®) im Ver-
gleich zu den Referenzruderwerten (,Referenz®).

Abbildung 10. Gegenlberstellung der berechneten Héhen-
rudergeometrie (blau schraffiert) zur Geometrie des Refe-
renzruders (griin umrandet).

Das Diagramm in Abbildung 11 zeigt, welcher Nickmo-
mentenbeiwert Ciny,fmae durch einen maximalen Héhen-
ruderausschlag erreicht werden muss, um ein Abfangma-
ndéver mit einem Lastvielfachen von 2,5 auszufihren. Wie
schon bei der Querruderdimensionierung erzeugt der Ru-
derentwurf exakt das notwendige Nickmoment, da er ge-
mafi dieser Anforderung dimensioniert wurde. Das Refe-
renzruder der Airbus A320-200 erreicht fir Cyyfmas €inen
héheren Wert als der Ruderentwurf und erméglicht somit
héhere Lastvielfache.

5.2.3 Diskussion der Ergebnisse

Bei der Ruderauslegung des Beispielflugzeugs konnten,
wie in den vorherigen Kapitel gezeigt, ein Quer- und Ho6-
henruder bestimmt und in die Flligel- und Leitwerksflache
integriert werden, mithilfe derer das Flugzeug geman der
Zulassungsvorschriften sicher steuerbar ist. Die betrach-
teten Referenzruder der A320-200 sind jeweils gréBer als
die Ruderentwirfe und erflllen somit auch bzw. Ubertref-
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-
marer Steuerflachen fiir weitere Beispielflugzeuge vorge-
stellt. Die Ergebnisse &hneln derer der vorgestellten Quer-
und Héhenruderauslegung; der Ruderentwurf ist jeweils im-
mer etwas kleiner als das betrachtete Referenzruder, wel-
ches die Steuerbarkeitsanforderungen uUbertrifft, wahrend
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der bzw. des ermittelten Ruders erreichten Steuermomen-
ten.

der Ruderentwurf diese exakt erfillt. Der hier durchgefihr-
te Ruderentwurf anhand von Steuerbarkeitsanforderungen
zeigt sich damit als eine plausible Entwurfsmethodik fir den
Vorentwurf. Die Funktionalitét ist nattrlich abhangig von der
Validitat der, mit den Methoden zur aerodynamischen Ana-
lyse ermittelten, aerodynamischen Beiwerte und Derivative,
da diese in die Gleichungen der Mandveranalyse 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-
tionalitat des vorgestellten Programms zur Ruderauslegung
gewahrleistet.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die Entwicklung ei-
ner Methodik, die die Steuerflachen 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 Hoéhenruder
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 Mandver 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 erfiillen und in
die jeweilige Fligel- und Leitwerksflache integriert werden
konnten. Auch die Referenzruder erflllten bzw. Ubertra-
fen die Steuerbarkeitsanforderungen, so dass sich die Ru-
derauslegung geman der Steuerbarkeitsanalyse als geeig-
net bewerten lasst. In [19] wurde die Auslegung des Sei-
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tenruders des hier betrachteten Beispielflugzeugs sowie
die Auslegung aller drei priméarer Steuerflachen fir weitere
Beispielflugzeuge vorgestellt und die Ergebnisse sind ver-
gleichbar mit denen der vorgestellten Quer- und Héhenru-
derauslegung.

Insgesamt betrachtet kann das entwickelte Programm ,con-
trolSizing“ als ein geeignetes Vorentwurfstool zur Bestim-
mung der Steuerflachen angesehen werden. Es ermdg-
licht die Auslegung der Ruder auf Grundlage der geman
den Zulassungsvorschriften zu erfillenden Steuerbarkeits-
anforderungen. Damit wird die Steuerflachengeometrie im
Vorentwurf nicht allein auf Erfahrungswerte gestitzt, son-
dern basiert auf einer flugmechanischen Betrachtung. Dies
bietet den Vorteil, dass in der Ruderauslegung spezifi-
sche Steuerbarkeitsanforderungen berticksichtigt werden
kénnen. Soll ein Flugzeug héhere Anforderungen als die
in den Zulassungsvorschriften angegebenen erfillen, kdn-
nen die Ruder speziell fiir diese ausgelegt werden. Vorteile
bietet auch der modulare Programmaufbau, der eine Erwei-
terung des Vorentwurfstools leicht ermdglicht. So kdnnte ei-
ne Auslegung von sekundaren Steuerflachen integriert wer-
den, um z.B. die Rollsteuerung mithilfe von Spoilern mit ein-
zubeziehen. Weiterhin besteht die Mdglichkeit eine Analyse
der dynamischen Flugeigenschaften einzugliedern, wofir
sich das am ILR von Risse et al. [8] entwickelte Analysetool
PASCAP anbietet. Auch die zusatzliche Betrachtung der
strukturellen Anforderungen der Steuerflachen, z.B. Uber
die Einbeziehung der Scharniermomente, wére eine sinn-
volle Erweiterung von ,controlSizing“. Die vorgestellte Me-
thodik zur Auslegung der Steuerflachen Uber die zur Erfll-
lung der geforderten Flugeigenschaften notwendigen Deri-
vative I8sst sich zudem auch auf die Auslegung von High-
Lift-Systemen oder Leitwerken Ubertragen.

Je nach Komplexitatsgrad 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 Steuerflachenauslegung erweitert
somit den Vorentwurfsprozess von Flugzeugen, welcher am
ILR mithilfe von IPADS durchgefiihrt wird, um einen anfor-
derungsspezifischen Entwurf der Ruder.
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