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Kurzreferat

Dieses Projekt versucht eine moglichst konkrete Hilfe im Flugzeugentwurf bei der Auslegung
und Dimensionierung von Querrudern und den dazugehorigen Systemen zu geben. Es werden
verschiedene Aspekte aufgefiihrt, die bei einer Auslegung berticksichtigt werden sollten. Eine
allgemeine Erkldrung dient zur Darstellung der Flugzeugsteuerung und der damit auftreten-
den Probleme. Grafiken veranschaulichen dies und bieten nebenbei die Moglichkeit die Theo-
rien noch einmal nachzuvollziehen. Der Hauptteil der Arbeit beschiftigt sich mit dem durch
E. Torenbeek definierten Querrudervolumenbeiwert, mit dessen Hilfe Querruder ausgelegt
werden konnen. Dazu wird der Querrudervolumenbeiwert fiir viele existierende Flugzeuge
bestimmt, um Erfahrungswerte zu schaffen. Sie werden anwenderfreundlich in Diagrammen
und Tabellen dargestellt. Erst diese Erfahrungswerte ermoglichen die Nutzung des Querru-
dervolumenbeiwertes, welches schlieBlich am Beispiel einer Querruderauslegung einer Boing
B737-300 durchgefiihrt wird. Das Ergebnis der Untersuchung zeigt einen Zusammenhang
zwischen dem Querrudervolumenbeiwert, der als Mal} fiir die Wendigkeit eines Flugzeuges
verstanden werden kann, und der maximalen Abflugmasse. Folglich liefert der Querrudervo-
lumenbeiwert eine realistische Mdglichkeit, die Querruder in der frithen Phase des Flugzeug-
entwurfs zu dimensionieren und zu positionieren.
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FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK UND FLUGZEUBAU

Querruderdimensionierung

Aufgabenstellung zum Projekt 2 gemiB Priifungsordnung

Hintergrund

Leitwerke werden im frithen Flugzeugentwurf mit Hilfe des Leitwerkvolumens (Produkt aus
Leitwerksflache und Hebelarm) ausgelegt. Das Leitwerkvolumen ist ein Mal} fiir die Wirk-
samkeit des Leitwerks. Wird das Leitwerkvolumen mit Hilfe der Fliigelflache und einer cha-
rakteristischen Liange des Flugzeugs dimensionslos gemacht, so entsteht ein Parameter, der
unabhingig von der Flugzeuggrofe die (erforderliche) Wirksamkeit des Leitwerks beschreibt
und Grundlage der Leitwerkdimensionierung ist.

Aufgabe

In dieser Arbeit soll ein Vorgehen beschrieben werden, mit dem die Querruder ausgelegt
werden konnen, ganz analog zum Leitwerkvolumen. Folgende Schritte sind dabei zu bearbei-
ten:

e Prinzipien der Flugsteuerung, Rollsteuerung, Querruder; Anforderungen an Querruder.

e Auslegung nach dem Leitwerksvolumen.

e Querruder Auslegung.

e Statistik zur Querruderauslegung.

e Auslegungsbeispiel

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berich-
tes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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1  Einleitung

1.1  Motivation

Im Flugzeugentwurf ist es tiblich mit statistischen GroBen zu arbeiten. So werden z.B. Leit-
werke mit Hilfe des Volumenbeiwertes berechnet, fiir den es aus jahrelanger Erfahrung
Standartwerte gibt. Torenbeek 1976 schldgt in seinem Buch ,,Synthesis of subsonic airplane
design‘ eine dhnliche Methode fiir Querruder vor. Im Rahmen dieser Arbeit werden wichtige
Informationen fiir den Entwurf der Querruder dargestellt und durch die Berechnung von
Querrudervolumenbeiwerten gebauter Flugzeuge konnen die Ergebnisse sinnvoll in Statisti-
ken und Diagrammen zusammengefasst werden. Mit Hilfe dieser statistischen Gréflen wird
ein erster Anhaltspunkt bei der Auslegung der Querruder gegeben und die Arbeit ermdglicht
so, die wichtigsten Parameter der Querruder schnell zu bestimmen. Das Ergebnis ist ein Vor-
schlag zur optimalen Vorgehensweise bei Querruderauslegungen und stellt dazu alle wichti-
gen Zusammenhédnge iibersichtlich in einer Arbeit dar.
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1.2  Begriffsdefinitionen

Querruder

Querruder sind Flachen, die zur Steuerung des Flugzeuges dienen. Mit Hilfe dieser Steuerfla-
chen kann das Flugzeug rollen. Es gibt zwei Arten von Querrudern. Es gibt die ,,normalen
Querruder an den duBleren Bereichen der Tragflichen und die so genannten Hochgeschwin-
digkeits-Querruder. Diese werden bei hoheren Geschwindigkeiten eingesetzt und befinden
sich weiter innen an den Tragflichen. Dadurch verringert sich der Hebelarm, wodurch die
Reaktion des Flugzeuges auf das Steuermandver auf die hohe Geschwindigkeit angepasst

wird.

———uerruder rechts

Héhenrader rechts

= uerruder links

Settenruder

Bild 1.1 Ruderdefinition, Basis (Escalona 2004)
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1.3  Ziel der Arbeit

Bei der Auslegung von Querrudern und deren Stellsystemen gibt es folgendes Problem. Die
Zulassungsvorschriften treffen keine direkte Aussage dariiber, wie ein Querruder auszusehen
hat, sondern lediglich was es konnen muss. Dies kann jedoch erst in der Flugerprobung be-
wiesen werden oder es wiren dafiir teure und aufwendige Rechenverfahren notwendig. Da es
genug zugelassene Flugzeuge gibt, gibt es somit auch genug Erfahrungswerte, um die Quer-
ruder zu dimensionieren. Fiir die Querruder bietet sich dafiir der Querrudervolumenbeiwert
an. Ziel dieser Arbeitet ist es fiir den Querrudervolumenbeiwert Erfahrungswerte in brauchba-
rer Form darzustellen, wodurch mit den in dieser Arbeit dargestellten einfachen und vor allem
schnellen Rechenverfahren ein erster Entwurf der Querruder ermdéglicht wird. Dariiber hinaus
sollen die aufgefiihrten Eigenschaften der Querruder und der Rollsteuerung auf die im Flug-
zeugentwurf zu beriicksichtigen Punkte hinweisen.
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1.4 Literaturibersicht

Die im folgenden Abschnitt erwdhnte Literatur wurde zur Erstellung der Arbeit verwendet:

Das Buch ,,Synthesis of subsonic airplane design® (Torenbeek 1976) dient als Grundlage fiir
dieses Projekt, denn dort ist der Querrudervolumenbeiwert beschrieben. Mit dem darin darge-
stellten Bild lésst sich ein erster Wert fiir die Positionierung der Querruder errechnen. Es feh-
len jedoch Zusammenhénge fiir unterschiedliche Flugzeugtypen und Erfahrungswerte, die es
zu finden gilt.

Um eine Ubersicht zu bekommen, welche Werte sich fiir den Querrudervolumenbeiwert und
den GroBen in der Formel bei verschiedenen Flugzeugen ergeben, war das Buch ,,Jane’s —
ALL THE WORLD’S AIRCRAFT* von Paul Jackson 1996-97 (Jane's 1996) ausschlagge-
bend. Die darin aufgefiihrten Flugzeuge hatten detaillierte Angaben zu ihren Abmaflen und
darliber hinaus halfen die mafBstabsgetreuen Zeichnungen bei der Ermittlung der benétigten
GroBen. So lieBen sich statistische GroBen fiir den Querrudervolumenbeiwert ermitteln, die
die Basis fiir den Entwurf der Querruder bilden.

Als Grundlage fiir die Flugsteuerung und deren Zusammenhinge mit verschiedenen
Flugeigenschaften eignete sich das Skript zur Vorlesung ,Flugzeugentwurf (Scholz 1999)
sehr gut. Es beschreibt die Vor- und Nachteile verschiedener Flugzeugkonfigurationen und
verdeutlicht somit viele Zusammenhinge. Dariiber hinaus wird auch das Auslegen der
Leitwerke mit Hilfe der Leitwerksvolumenbeiwerte dargestellt, jedoch gibt es keine Aussagen
iiber den Querrudervolumenbeiwert.
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1.5 Aufbau der Arbeit

Der Hauptteil dieser Schrift enthilt folgende Abschnitte:

Abschnitt 2

Abschnitt 3

Abschnitt 4

Abschnitt 5

Abschnitt 6

Abschnitt 7

Abschnitt 8

Abschnitt 9

Abschnitt 10

Abschnitt 11

Abschnitt 12

beschreibt allgemein die Flugsteuerung

beschéftigt sich mit den Ausfiihrungen zu den Stellgeschwindigkeiten der
Querruder.

widmet sich mit den Eigenschaften und Moglichkeiten der Rollsteuerung.

gibt Hinweise zu den Problemen, die sich durch Rollsteuerung und der Ae-
rodynamik ergeben.

fiihrt die Anforderungen an die Querruder und die daraus resultierenden Er-
gebnisse auf.

vermittelt wichtige Informationen zur Auftriebsverteilung

beschreibt die Auslegung nach dem Leitwerksvolumen als Ubergang zum
Querrudervolumen.

stellt die Auslegung nach dem Querrudervolumenbeiwert dar.
erortert die erarbeiteten Grafiken und Tabellen verschiedener Flugzeuge.
zeigt ein Rechenbeispiel zum Querrudervolumenbeiwert

Fasst noch mal die wichtigsten Erkenntnisse dieser Arbeit zusammen
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Anhang A enthilt eine Liste mit den bendtigten Daten fiir die Berechnung der Querru-
dervolumenbeiwerte

Anhang B enthélt noch mal alle fiir die Berechnung bendtigten Diagramme in DIN A4
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2 Prinzipien der Flugsteuerung

Hier soll auf die Prinzipien der Flugzeugsteuerung eingegangen werden, wobei die Mandver
Nicken, Rollen und Gieren betrachtet werden. Dieses stelle ich zum besseren Verstdndnis
Anhand einer Standard Flugzeugkonfiguration dar (siche Bild 2.1).

Langzachze

Hochachse

q:,___h:._'l
==

Bild 2.1 Achsendefinition, Basis (Escalona 2004)

Juerachse
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2.1 Nicken

Ist eine Bewegung um die Querachse. Sie wird mit dem Hohenleitwerk beeinflusst.

Momentengleichgewicht:

Das Nicken bedeutet die Anderung des stationiren Flugzustandes um die Querachse, d.h. es
werden der Moment um den Schwerpunkt aus dem Gleichgewicht gebracht. Um dieses zu er-
reichen, dndert der Pilot das Gleichgewicht der Kraft L, (siehe Bild 2.2) mit der Verdnderung

des am Hohenleitwerk erzeugtem Abtrieb. Mehr Abtrieb am Hohenleitwerk bedeutet ein Auf-
nicken des Flugzeugs und einen groBeren Anstellwinkel an den Tragflichen. Das Flugzeug
beginnt zu steigen. Eine Verringerung des Abtriebs am Hohenleitwerk erzeugt genau das Ge-

genteil.

Steuerung:

Die Anderung des Abtriebs am Hohenleitwerk entsteht mit dem Ausschlag der Héhenruder.
Driickt der Pilot das Steuerhorn nach vorne, wird das Hohenruder nach unten Ausgeschlagen.
Dadurch wird die Wolbung des Profils erhoht und mehr Auftrieb bzw. weniger Abtrieb er-
zeugt. Das Flugzeug senkt die Nase.

Beim Anziehen des Steuerhorns wird wiederum die Profilw6lbung verringert und dadurch
mehr Abtrieb erzeugt. Das Flugzeug hebt die Nase.

Schwerpunkt @

Bild 2.2 Nickmoment, Basis (Escalona 2004)

Anwendung:

Anwendung findet das Nicken fiir den Steig- und Sinkflug. Im Kurvenflug hilft das Hohenru-
der beim Halten der Hohe. Indem das Hohenleitwerk mehr Abtrieb erzeugt, wird die Flug-
zeugnase angehoben. Dies ist Notwendig, da in der Kurve sich das Flugzeug zur Seite neigt,
wodurch sich die Kraft L, in zwei Komponenten aufteilt (eine Kraft nach oben und eine

Kraft zur Seite). Der Kraftanteil zur Seite fehlt nun um die Hohe zu halten.
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2.2 Rollen

Ist eine Bewegung um die Lingsachse. Sie wird iiberwiegend mit den Querrudern beeinflusst.

Momentengleichgewicht:

Beim Rollen wird das Momentengleichgewicht um die Liangsachse des Flugzeugs gedndert.
Dieses erreicht der Pilot durch Verdnderung des Auftriebs an den Tragflichen (sieche Bild
2.3). Erzeugt der Pilot auf der einen Tragfliche mehr Auftrieb, so driickt diese Tragflache
nach oben und das Flugzeug beginnt zu rollen. Da der Auftrieb senkrecht auf der Tragfldche
wirkt, besitzt er nun eine Kraftkomponente zur Seite, wodurch das Flugzeug eine Kurve
fliegt.

Steuerung:

Bewegt der Pilot das Steuerhorn nach rechts, so schldgt das linke Querruder nach unten aus.
Auf dieser Tragflache verstédrkt sich nun die Profilw6lbung und somit auch der erzeugte Auf-
trieb. Die Tragflache hebt sich. Um diesen Effekt zu verstirken, schligt das Querruder der
anderen Tragfliche nach oben aus, wodurch sich die Profilwdlbung verringert. Es wird nun
weniger Auftrieb auf dieser Seite erzeugt.

Eollen Viel Auftrieb
Wenig Auftrieh i I

Bild 2.3 Rollimoment, Basis (Escalona 2004)

Anwendung:
Dies findet Anwendung im Kurvenflug.
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2.3 Gieren

Ist eine Bewegung um die Hochachse. Sie wird iiberwiegend mit dem Seitenleitwerk beein-
flusst.

Momentengleichgewicht:

Fiir das Seitenleitwerk verwendet man ein symmetrisches Profil, welches allein keinen Auf-
trieb erzeugt. Um mit einem symmetrischen Profil Auftrieb bzw. Abtrieb zu erzeugen, muss
entweder ein Anstellwinkel eingestellt werden oder die Profilwdlbung veréndert werden.
Diesen Effekt nutzt man nun beim Seitenleitwerk, nur das eigentlich kein Auftrieb erzeugt
wird, sonder viel mehr eine Kraft zu Seite. Beim Gieren wird eine Kraft hinten am Seitenleit-
werk erzeugt (siehe Bild 2.4), welche einen Moment um die Hochachse im Schwerpunkt des
Flugzeuges erzeugt. Je nach Wirkungsrichtung der Kraft dndert sich die Drehrichtung.

Steuerung:
Das Gieren wird iiber die Seitenruderpedale eingeleitet. Tritt der Pilot das linke Pedal, schldgt
das Seitenruder nach links aus und die Luftkrifte driicken auf diese Ruderfliche. Das Heck

des Flugzeuges dreht sich nach rechts bis ein Gleichgewicht der Krifte wieder hergestellt ist.

i———Fuderausschlag
Bild 2.4 Giermoment, Basis (Escalona 2004)

Anwendung:

Im Schiebeflug findet das Gieren Anwendung. Dariiber hinaus dient das Seitenruder im Kur-
venflug dazu, die Flugzeugnase in die Kurve hineinzudriicken. Ansonsten neigt das Flugzeug
dazu aus der Kurve hinausgetragen zu werden.
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3  Rollsteuerung

Da diese Arbeit die auf Querruderdimensionierung eingeht, sollte man die Rollsteuerung ge-
nauer betrachten. Im Abschnitt 2.2 bin ich zwar schon auf die theoretische Steuerung
eingegangen, aber flir die Praxis ergeben sich weitere Punkte, die beachtet werden miissen. So
kann ein Rollen auch anders eingeleitet werden und es ergeben sich durch z.B. Grenzen der
Technik weitere Probleme.

3.1 Querruder

Auf diese Methode der Steuerung mit Querrudern bin ich schon kurz im Abschnitt 2.2 ein-
gegangen. Nun mdchte ich allerdings dieses Thema genauer darstellen. Betrachtet man eine
elliptische Auftriebsverteilung ohne Querruderausschlag iiber die Spannweite (gestrichelte
Linie) im Vergleich zu einer mit Querruderausschlag, so ergibt sich folgendes Bild.

_

N y
Rollen
Bild 3.1 Auftriebsverteilung bei einem Querruderausschlag (TU-Berlin 2000)

Da auf der rechten Seite das Querruder nach unten ausschligt, wird auf dieser Seite mehr
Auftrieb erzeugt. Auf der linken Seite schldgt das Querruder nach oben aus und verringert
somit die Auftriebserzeugung. Das Flugzeug rollt nach links.
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3.2  Spoiler

Eine weitere Methode ein rollen des Flugzeuges einzuleiten, ist die Nutzung von Rollspoilern
(Spoil = zerstéren). Die Spoiler befinden sich auf den Tragflichen meist am Hinterholm und
sind normaler Weise eingefahren. Werden nun die Spoiler ausgefahren zerstoren sie den Auf-
trieb am Fliigel durch Ablenken der Grenzschicht. Nun senkt sich die Tragflaiche mit den aus-
gefahrenen Spoilern und das Rollen ist eingeleitet.

Totwasser

__,__/C spotler

Bild 3.2 Stréomungsveranderung durch einen Spoiler

3.3 Seitenruder

Auch das Seitenleitwerk ist in der Lage ein Rollen einzuleiten. Schldgt das Seitenruder nach
links aus, dreht sich das Flugzeugheck nach rechts und der rechte Fliigel wird durch die Be-
wegung nach Vorne schneller angestromt. Dabei erzeugt er mehr Auftrieb und der recht Trag-
fliigel hebt sich. Diese Art der Rollsteuerung kann zusétzlich noch durch eine Positive V-
Form und einer Pfeilung der Tragflachen verstarkt werden:

V-Form
Durch die V-Form hat der nach vorne zeigende Fliigel einen hoheren Anstellwinkel (siehe
Bild 3.3) und erzeugt so mehr Auftrieb als der nach hinten zeigende Fliigel.

Ohbersette
ey
w
/

Tnterseite

= SR aaall
héh\e}er

Anstellwinlcel

(# Strémungsrichtung
Bild 3.3 Einfluss der V-Form auf den Kurvenflug
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Pfeilung
Durch die Pfeilung der Tragflachen verringert sich ,,der Pfeilwinkel* des nach vorne gescho-
benen Fliigels. Er erzeugt dadurch mehr Auftrieb als die andere Tragflache (Siehe Bild 3.4).

{'}."."j.:h.r

mit ¢ = Y0"-®
ist
tpf'."gh.r {P."a_*}'.'f

Lnd darmit

( L swept right = L swept Jefi

Bild 3.4 Einfluss der Pfeilung auf den Kurvenflug (Scholz 1999)

3.4 Hohenruder zur Unterstiitzung eines Rollmanovers

Das Hohenruder kann ebenfalls zur Unterstiitzung einer Rollbewegung genutzt werden. Dazu
schlagen die Ruder des Hohenleitwerks wie die Querruder aus. Dieses steigert die Mandv-
rierbarkeit und wird hauptsichlich fiir Kampfflugzeuge verwendet.
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4 Probleme mit Querrudern

4.1 Querruderwirkungsumkehr

Durch verschiedene Problematiken kann es wihrend des Fluges dazu kommen, dass die Wir-
kung der Querruder genau entgegengesetzt ist. Dieses kann passieren durch Stromungsabriss
und/oder durch Verwindung des Fliigels.

4.1.1 Querruderwirkungsumkehr durch einen Stromungsabriss

Da durch einen Klappenausschlag nach unten die Wo6lbung erhéht wird, kann es bei hohen
Anstellwinkeln dazu kommen, dass die Grenzschicht der Profilwolbung nicht mehr folgen
kann und sich vom Profil abldst. Es wird weniger Auftrieb erzeugt und die Tragfliche senkt
sich anstatt sich zu heben.

4.1.2 Querruderwirkungsumkehr durch Verwindung

Schliagt das Querruder aus, wirken auf den Fliigel Torsionskréifte. Bei einem Ausschlag nach
unten stellt sich die Querruderklappe in den Wind, welcher auf die Klappe driickt bzw. der
Angriffspunkt des Auftriebs verschiebt sich nach hinten (siche Bild 4.2). Dadurch leitet diese
einen Moment in den Tragfliigel ein. Das Moment verwindet bei zu geringer Steifigkeit des
Fliigels die Tragflache und verringert somit den Anstellwinkel. Es wird weniger Auftrieb er-
zeugt und ein Entgegengesetztes Rollen wird eingeleitet.
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Bild 4.1 Druckbeiwertverteilung einer ebenen Platte (Zingel 2002)
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Bild 4.2 Druckbeiwertverteilung einer ebenen Platte mit Klappenausschlag (Zingel 2002)

4.1.3 Verhinderung der Querruderwirkungsumkehr

Es gibt mehrere Moglichkeiten die Verwindung der Tragflache zu verhindern. Entweder ei-
nen sehr steifen und schweren Fliigel verwenden oder die Querruder weiter an die Fliigelwur-
zel verlegen. Da diese Problematik eher bei hohen Geschwindigkeiten Auftritt, besteht die
Moglichkeit bei hohen Geschwindigkeiten innere Querruder zu benutzen und bei langsameren
Geschwindigkeiten die AuBeren und evtl. dazu auch die Inneren. Als letzte Moglichkeit bietet
sich auch eine Begrenzung des Ausschlagwinkels in Abhingigkeit der Geschwindigkeit.
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4.2 Negatives Rollgiermoment

Negatives Rollgiermoment ist ein Effekt, bei dem die Querruder durch einen hohen Profilwi-
derstand ein der Bewegung Entgegengesetztes Giermoment erzeugen, d.h. wenn das Flugzeug
nach links fliegen soll, giert es zundchst nach rechts. Ursache dafiir ist, dass das nach unten
ausgeschlagene Ruder mehr Widerstand erzeugt. Zur Behebung dieses Problems werden fol-
gende Techniken angewendet.

Differential Querruder

Bei dieser Losung schlagen die Querruder nach unten weniger aus als nach oben (sieche Bild
4.3), wodurch durch das Flugzeug in die richtige Richtung giert. Fiir eine Linkskurve schligt
das linke Querruder nach oben aus und erzeugt somit mehr Widerstand als das rechte Querru-
der mit dem Effekt, dass das Flugzeug in Richtung der Kurve giert.

Differential Aileron

e

High Profile Drag
e o e s i

Aileron Up

Aileron Down

C T

e
Low Profile Drag

Bild 4.3 Differential Querruder (Yoon 2001)

Frise Querruder

Bei der zweiten Losung wird dem Problem so entgegen gewirkt indem der Drehpunkt des
Querruders so modifiziert (siche Bild 4.4), dass es bei einem Ausschlag nach oben geniigend
Widerstand erzeugt und somit ein negatives Rollgiermoment vermeidet.
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Frise Aileron

Aileron Up

& e

e —
High Profile Drag

Aileron Down
Bild 4.4 Friese Querruder (Yoon 2001)



27

S  Anforderungen an die Querruder und deren
Stellsystem

Dieses Kapitel beschiftigt sich genauer mit den Anforderungen an die Querruder, denn neben
den Zulassungsvorschriften gibt es praktische Erfahrungen, die in einer Auslegung beriick-
sichtigt werden sollten. Die Querruder miissen so dimensioniert werden, dass die Anforde-
rungen an die Steuerbarkeit und Stabilitét erfiillt werden. Dabei miissen verschiedene Flugzu-
stainde wie Start, Reiseflug und Landeanflug beriicksichtigt werden.

5.1 Form und Lage

Die Querruder konkurrieren mit den Landeklappen um die Position an der Hinterkante des
Fliigels. Die Landeklappen sollen iiber moglichst viel Fliigelbreite die Wolbung erhdhen, um
so viel Auftrieb wie moglich zu erzeugen. Die Querruder dagegen, sollen eine mdglichst ho-
he Rollrate erzeugen. Da sich beide Klappensysteme voneinander unterscheiden, muss eine
moglichst optimale Kombination gefunden werden. Aus diesem Grund sollte man sich fol-
gendes iiberlegen.

Da die Landestrecke des Flugzeugs nicht zu lang werden darf, muss das Flugzeug bei lang-
samen Geschwindigkeiten moglichst viel Auftrieb erzeugen. Deswegen sollten sich die Lan-
deklappen tiber eine grole Spannweite erstrecken. Die Querruder miissen dagegen ein grofes
Moment um die Langsachse des Flugzeugs erzeugen und das geht entweder iiber eine groB3e
Flache (= viel Auftriebskraft) oder iiber einen langen Hebelarm. Deswegen bekommen Quer-
ruder eine Position auflen am Fliigel. Die Spannweite der Querruder kann nun moglichst klein
gewdhlt werden, so lange es den Anforderungen geniigt.

5.2  Funktion als Landeklappe

Querruder konnen zusitzlich die Landeklappen als Wolbklappe (plain flap) unterstiitzen, in-
dem sie zum Teil ausschlagen und somit mehr Auftrieb erzeugen. Sie konnen dabei natiirlich
nicht bis zum Maximum ausgefahren werden, da sie noch die Funktion als Querruder iiber-
nehmen miissen.
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5.3 Stellgeschwindigkeit

Bei der Auslegung von Querrudern ist die Stellrate des Stellsystems von entscheidender Be-
deutung, sobald kein reines reversibles Steuerungssystem verwendet wird. Die Bedeutung der
Stellgeschwindigkeit sollte nachfolgender Auszug aus Scholz 1997 der Zulassungsvorschrif-
ten verdeutlichen. JAR 25/ FAR 25 fordern mit §25.147(¢c) "Lateral control: one engine inop-
erative "und (e) "Lateral control: all engines operating" quantifiziert durch ACJ 25.147(e):

"An acceptable method of demonstrating that...roll rates are adequate for compliance with JAR
25.147(e) is as follows. It should be possible in the conditions specified... to roll the aeroplane
from steady 30° banked turn through an angle of 60° so as to reverse the direction of the turn in
not more 7 seconds..." Die Aktuatoren miissen, den Anforderungen entsprechend, die Querruder
schnell genug verstellen konnen.

Dieses Manover soll in maximal 7 Sekunden geflogen werde. Daher miissen die Aktuatoren
und deren Energiesysteme die Querruder moglichst schnell zum maximalen Ausschlag brin-
gen. Dariiber hinaus ist natiirlich die Stellgeschwindigkeit im Landeanflug bis zum Aufsetzen
des Flugzeuges besonders wichtig, da hier schnell Richtungskorrekturen durchgefiihrt werden
miissen. Als Faustformel (siehe Gleichung (5.1)) fiir die Stellgeschwindigkeit kann ca. 1 Se-
kunde von der Neutralstellung zum Vollausschlag angenommen werden.

_ |5max

5 =l 5.1
max At ( )

Zur Auslegung des Stellsystems miissen dazu folgende Anforderungen beriicksichtigt werden

1.) Manovrierfihigkeit

Die Mandvrierfahigkeit ist abhéngig von der Wirksamkeit der Steuerflichen um die Rollachse
und von der Stellgeschwindigkeit der Querruder. Die Wirksamkeit der Steuerflichen ldsst
sich nach Hoack 1978 mit den Daten des Flugzeugentwurfs berechnen.

2.) PIO

Praktische Erfahrungen mit Steuerungssystemen zeigten, dass schwere PIO-Vorfille haufig
durch Begrenzung der Stellrate begleitet wurden. Ist bei einem Flugzeug die Stellrate zu ge-
ring bzw. ungeniigend schnell, vergeht von der Eingabe des Steuerbefehls bis zur Reaktion
des Flugzeugs zu viel Zeit. In diesem Fall kann es zu einer Verstirkung der Schwingung
kommen.
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3.) Dynamisch Anforderungen

Dynamisch Anforderungen (siche Gleichung (5.2)), z.B. mehrfaches Ausschlagen der Quer-
ruder hintereinander, haben nur bei groBeren Amplituden & (Ausschlag der Klappe) eine
Auswirkung auf die Aktuatoren der Querruder. In diesem Fall miissen die Flugsteuerungsak-
tuatoren ihren maximalen Ausschlag innerhalb kiirzester Zeit erreichen. Die Bandbreite w,

kann unter Beachtung der geforderten Stabilitdtsreserve durch die Reglerverstirkung einge-
stellt werden.

O =0 (5.2)
4.) Flatterunterdriickung

Werden die Steuerfldchen zur aktiven Flatterunterdriickung genutzt, sind wieder die Amplitu-
de des Ausschlags und die zur Unterdriickung notwendige Frequenz zur Bestimmung der
Stellgeschwindigkeit von Bedeutung (siche Gleichung (5.2)).

5.) Flugerprobung

Fiir die Flugerprobung ist es notwendig das Flugzeug iiber die Querruder anzuregen. Dabei
wird bei einer geforderten Amplitude und Frequenz eine Schwingung des Flugzeuges er-
reicht. Die daraus resultierende Stellgeschwindigkeit sollte nicht dimensionierend sein, da das
Stellsystem dann extra fiir den Flugversuch und nicht fiir den Flugbetrieb ausgelegt werden
wiirde.

6.) Bauformen

Ist ein Flugzeug nur schwach geddmpft oder sogar instabil konfiguriert, so hat dies auf die
Dimensionierung der Stellgeschwindigkeit Einfluss, wenn der Pilot nicht in der Lage ist das
Flugzeug den Anforderungen entsprechend zu steuern. Dies kann auf Flugzeuge mit hoher
Mandvrierbarkeit zu treffen, da Stabilitdt auf kosten der Manovrierbarkeit geht.
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6  Auftriebsbeiwertverteilung

Uberschreitet der Auftriebsbeiwert sein Maximum, reist die Stréomung ab (siche Bild 6.1).
Aus diesem Grund ist es von groflem Interesse die Stromung mdglichst lange an den Querru-
der aufrecht zu erhalten. So bleibt das Flugzeug mdoglichst lange kontrollierbar. Das Ziel ist
es, da sich die Querruder an den dulleren Bereichen des Fliigels befinden, die Strémung erst
am Innenfliigel abreilen zu lassen. Es haben einige verschiedene Gestaltungsmoglichkeiten
Einfluss auf die Auftriebsbeiwertverteilung tliber die Spannweite. Da wéren Pfeilung und Flii-
gelverwindung.

—lertizcher Anstellwinlzel-

Anstellwinkel

\\ Lufinebshersert

Bild 6.1 Auftriebsbeiwert in Abhangigkeit des Anstellwinkels (Zingel 2002)

Pfeilung

Vergleicht man (siche Bild 6.2) die Auftriebsverteilung eines nach vorn gepfeilten Fliigels
mit der eines nach hinten gepfeilten, so erkennt man deutlich den Vorteil eines nach vorn
gepfeilten Fliigels. Hier reif3t die Stromung zuerst am inneren Fliigelbereich ab. Ein nach hin-
ten gepfeilter Fliigel ist leichter als ein nach vorn gepfeilter Fliigel, da sich der Anstellwinkel
mit zunehmendem Auftrieb erhdht, d.h. die Unterseite des Fliigels richtet sich in den Wind.
Dies fiihrt zu hohen Luftkréften, die durch eine entsprechende Fliigelstruktur ertragen werden
muss. Bei einem nach hinten gepfeilten Fliigel verhélt es sich umgekehrt. Aus diesem Grund
sollte der Gewichtsvorteile genutzt werden und der nach hinten gepfeilte Fliigel aerodyna-
misch optimiert werden. Hier kommt die Fliigelverwindung ins Spiel.
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Bild 6.2 Auftriebsverteilung bei Riick- und Vorwartspfeilung (Scholz 1999)
Fliigelverwindung

Es gibt zwei Arten von Fliigelverwindung, die geometrische Fliigelverwindung (sieche Bild
6.3 links) und die aerodynamische Fliigelverwindung (siche Bild 6.3 rechts). Mit Hilfe der
Fliigelverwindung kann der Fliigel so veridndert werden, dass Auflen ein geringerer Auftreibs-

beiwert erreicht wird als Innen.

Flilgelspitze

Fliigehsurzel

Geometrische Verwindung. Aerodynamische Yerwindung,

Bild 6.3 Fligelverwindung (Scholz 1999)
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7  Auslegung nach dem Leitwerksvolumen

In diesem Kapitel wird dargestellt, wie man ein Leitwerk nach dem Leitwerksvolumen aus-
legt. Dieses dient als Grundlage fiir die spdtere Umsetzung auf eine Querruderauslegung. Das
Leitwerksvolumen ist kein ,,wirkliches Volumen®, es ist vielmehr die Fliache des Leitwerks
multipliziert mit dem dazugehdrigen Hebelarm. Es entsteht lediglich die Einheit eines Volu-
mens. Macht man dieses Volumen zu einem dimensionslosen Wert (siche Gleichung (7.1)
und (7.2)), so sagt dieser Parameter aus, wie Wirksam ein Leitwerk ist. Um eine klare Aussa-
ge zu treffen, bendtigt man allerdings eine Vergleichsmoglichkeit. Diese steht einem in Form
von schon fertigen Flugzeugen zur Verfiigung. Raymer 1989 machte sich das zu nutzte und
hat Volumenbeiwerte fertiger Flugzeuge analysiert. Sein Ergebnis steht uns in Form einer
Tabelle in Scholz 1999 zur Verfiigung.

Tabelle 7.1 Leitwerksvolumenbeiwerte (Scholz 1999)

Aircraft Horizontal C,, Vertical C,
Sailplane 0,5 0,02
Homebuilt 0,5 0,04
General aviation-single engine | 0,7 0,04
General aviation-twin engine 0,8 0,07
Agricultural 0,5 0,04
Twin turboprop 0,9 0,08
Flying boat 0,7 0,06
Jet trainer 0,7 0,06
Jet fighter 04 0,07
Military cargo/bomber 1,0 0,08
Jet transport 1,0 0,09

Die Formeln der Leitwerksvolumenbeiwerte lauten:

Fiir das Hohenleitwerk

S, -1
C, —_—H "H (7.1)
Sy Cruc
Fir das Seitenleitwerk
S, -1
C, = rr (7.2)




33

8 Auslegung des Querruders

In diesem Abschnitt erfolgt nun die Umsetzung des Leitwerksvolumens auf das Querruder.
Anwendung fand diese Methode schon einmal in der Klausur (Scholz 2003) von Prof. Dr.
Scholz durch ausmessen der Hebelarme. Die GroBe des Querrudervolumenbeiwertes gibt
Aufschluss iiber die Manovrierbarkeit eines Flugzeuges. So spricht ein grofler Beiwert fiir ho-
he Manovrierbarkeit, welches durch verhiltnisméBig groen Querrudern und einem dazuge-
horigen grofBen Hebelarm erreicht werden kann (siehe Gleichung (8.1)). Torenbeek 1976 de-
finiert den Querrudervolumenbeiwert folgender maf3en:

The area of conventional ailerons may be estimated in the preliminary design stage from statisti-
cal data of the parameter

(Bild 8.1), which is a measure of the rolling moment, for a given aileron deflection.

DA

\

Lo

oy b o
Bild 8.1 Querrudervolumen nach Torenbeek 1976

S, : Flache eines Querruders (Aileron)

L, : Abstande der Querruder zueinander (vom Schwerpunkt aus)

: Gesamt Fliigelfliche
b . Spannweite des Fliigels

Demnach ist:

C,, ~=2a’a 8.1
Aileron Sb ( )
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Dieses ist die Formel zur Berechnung des Querrudervolumenbeiwertes. Misst man nun das
Bild 8.1 aus, so erhilt man fiir /, /b einen Wert von ca. 0,81. Wihrend des Flugzeugentwurfs

werden die Parameter Fliigelfliche und Spannweite bestimmt, wodurch uns diese Werte fiir

die Berechnung zur Verfligung stehen. C ist der Wert den wir erreichen wollen, um mit

Aileron
dem Flugzeug gut mandvrieren zu konnen. Als weitere Vorgabe sollte beachtet werden, dass
die Flaps moglichst viel Platz an der Hinterkante bendtigen (fiir optimalen Auftrieb in Lande-
konfiguration), wodurch sich ein mdglichst groBes /, bei kleinen S, ergibt. Aus diesem

Grund sollte der Erfahrungswert fiir /, /b nicht unterschritten werden. Die Tiefe der Querruder

ist begrenzt durch den Hinterholm. Mit diesen Vorgaben kann man die bendtigte geometri-
schen Daten der Querruder bestimmen:

Tragflache
H— bt L e ba L
ET SR =chwerpunkt I
t,a . C

|‘—(j Gﬂﬂemn—.|

Bild 8.2  Querruder

Schritt 1: Bestimmen des Hebelarms /,

Hier soll die Auswertung der statistischen Groflen den optimalen Wert liefern
/ . .
z“ = (siche Kapitel 9)

b ist aus der Fliigelauslegung des Flugzeugentwurfs bekannt, wodurch sich der Wert fiir /,
bestimmen ldsst. Dieser Wert fiir /, dient uns im Schritt 4 als Fixpunkt fiir die Positionierung

am Fliigel.

Schritt 2: Bestimmung der Querruderfléche
Nach den Erfahrungswerten aus Bild 9.1 oder Tabelle 9.1 und Schritt 1

S, -1

a a

C,.=
Aileron S . b
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C ist der Wert den wir erreichen wollen. S ist aus der Fliigelauslegung im Flugzeugent-

Aileron

wurf bekannt, wodurch sich S, bestimmen ldsst.

Schritt 3: Wihlen der Querrudertiefe als x % der Fliigeltiefe ¢

wing

Das Querruder beginnt ungefdhr am Hinterholm des Biegetorsionskastens der Tragflache.
Nach Scholz 1999 und Goncke 1999 liegt der iibliche Wert fiir die Querrudertiefe bei 20%
bis 40% der Fliigeltiefe.

Schritt 4: Losen des Gleichungssystems nach b,

In den vorherigen Schritten konnten wir zwar die Grofe der Querruder und den bendétigten
Hebelarm bestimmen, allerdings ist noch unbekannt wo die Querruder genau sitzen. Sie miis-
sen genau so positioniert werden, so dass deren Angriffspunkt der Luftkraft (Schwerpunkt)
den gewlinschten Hebelarm bilden. Man entwickelt ,,sozusagen das Querruder um diese Po-
sition. Zum Ldsen des Gleichungssystems stehen uns folgende Gleichungen zur Verfiigung.

__—__—_—_—_‘—\—\—

O Schwempunkt, fix x, ¥ werden angepasst
Bild 8.3 Querruderberechnung

Gleichung (8.2) liefert die dulere Querrudertiefe an der Stelle b, von der Fliigelspitze

c,—c

o =X C, +b, ! (8.2)

2

Gleichung (8.3) liefert die innere Querrudertiefe an der Stelle b, + b, von der Fliigelspitze

¢, —c,

b

2

C,,=Xx|¢ +(b, +b,) (8.3)
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Gleichung (8.4) bestimmt die Querruderfliche S, als Trapez

S =_re ey (8.4)

Gleichung (8.5) ermittelt den Flachenschwerpunkt CG
Kraft auf das Querruder

und somit den Angriffspunkt der

Aileron

~ b,(c,,+2c.,)

cG,, =
Aileron 3(0},’“ + Ct’a)

(8.5)

Gleichung (8.6) definiert /,

lu = b - 2bt - 2(ba - CGAileron ) (86)
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9  Statistik zur Querruderauslegung

In dem nun folgendem Abschnitt werden fiir verschiedene Flugzeuge die Volumenbeiwerte
ermittelt und in Diagrammen zusammengefasst (groflere Darstellung siche Anhang B). Um
ein moglichst aussagekriftiges Ergebnis zu erhalten, wurden moglichst viele Flugzeuge ver-
schiedener Flugzeugklassen untersucht (siche Anhang A). Bild 9.1 bis Bild 9.3 sind das Er-
gebnis. Die Trendlinien mit den dazugehdrigen Formeln und Regressionskoeffizienten wur-
den mit Hilfe von ,,Microsoft Excel* eingefiigt. Im Bild 9.1 und Bild 9.2 ist sie vom Regres-

sionstyp Potenziell und im Bild 9.3 vom Regressionstyp Linear.
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Bild 9.3

Hebelarmverhaltnis iber MTOW

Die Tabelle 9.1 zeigt die Mittelwerte fiir verschiedene Flugzeugklassen. Die Bilder 9.4 bis
9.12 zeigen, wie sich diese Mittelwerte zusammensetzen. Die dort dargestellten Trendlinien
sind entweder vom Typ linear oder potentiell, welches sich anhand der angegebenen Glei-
chungen unterscheiden ldsst. Fiir eine gute Vergleichbarkeit zeigen alle Bilder den gleichen

Bereich.
Tabelle 9.1 Querrudervolumenbeiwerte
Aircraft C .
Aileron
Very light aircraft 0,0346
Agricultural 0,0369
Aerobatic 0,0406
Prop trainer 0,0349
General aviation-single engine 0,0274
General aviation-twin engine 0,0318
Twin/four turboprop 0,0252
Twin/four turbofan 0,0115
Military transport 0,0288




39

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.4 Very light aircraft

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.5 Agricultural



40

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0

50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000

MTOW [kg]

Bild 9.6

Aerobatic

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0

50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.7

Prop trainer




41

Querrudervolumenbeiwert

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.8  General aviation-single engine

Querrudervolumenbeiwert

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.9 General aviation-twin engine




42

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0

50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000

MTOW [kg]

Bild 9.10

Twin/four turboprop

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0

50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTOW [kg]

Bild 9.11

Twin/four turbofan




43

0,08
0,07
0,06
0,05
0,04
0,03
0,02
0,01
0,00

Querrudervolumenbeiwert

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000
MTWO [kg]

Bild 9.12 Military transport



44

Fazit

Die Untersuchung der verschiedenen Flugzeuge zeigt, dass tendenziell mit sinkendem
maximalem Startgewicht des Flugzeuges der Querrudervolumenbeiwert steigt (siehe
Trendlinie Bild 9.1). So sind leichte Flugzeuge héaufig auch wendiger, welches wohl mit dem
Anwendungsgebiet des Flugzeuges zusammenhingt. Aus diesem Grund sollte man beim
Entwurf das Anwendungsgebiet des Flugzeuges beriicksichtigen. Unterscheidet man nun
verschiedene Flugzeugklassen, so lassen sich die in der Tabelle 9.1 aufgefiihrten
Querrudervolumenbeiwerte mitteln. Diese Werte konnen zusétzlich zu den Diagram genutzt
werden, da bei geringem maximalen Startgewicht die Querrudervolumenbeiwerte stark
streuen.

Die néchste wichtige zu untersuchende Grofe war das Verhiltnis /, /b. Wie in Abschnitt 8

erwihnt, ergibt das Ausmessen des Bildes 8.1 einen Wert von 0,81. Die Auswertung der sta-
tistischen Groflen kann diesen Wert flir Flugzeuge mit hohem MTOW durchaus bestdtigen.
Bei leichteren Flugzeugen tendiert der Wert jedoch gegen 0,79, wie es anhand der Trendlinie
aus Bild 9.3 zu ersehen ist. Als Mittelwert aller Flugzeuge ergibt sich jedoch ein Hebelarm-
verhéltnis von 0,79. Somit ist der Zusammenhang zwischen Theorie und Anwendung durch-
aus hergestellt. Bild 9.2 bildet die Verbindung zwischen Bild 9.1 und Bild 9.3.
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10 Auslegungsbeispiel

Mit den zuvor gewonnenen Daten und entwickelten Formeln ldsst sich nun eine Querruder-
auslegung nach dem Volumenbeiwert durchfiihren.

Flugzeug:

Fiir die Querruderauslegung nutze ich von Wolgast 2002 ,,Flugzeugnachentwurf am Beispiel
einer Boing B737-300%. Da die Querruderauslegung im Flugzeugentwurf im Kapitel 6 statt-
findet, lassen sich die bis dahin errechneten Daten verwenden und diese Beispielrechnung als
Rechenschema nutzen.

Flugzeugdaten:

MTOW (aus Kapitel 2.6): 60931 kg
Fliigelfliche S (aus Kapitel 2.7): 102 m?
Fliigelstreckung A4 (aus Kapitel 4): 7,91
Zuspitzung A (aus Kapitel 4): 0,24

—=b=+A4-5 =+7,91-102m*> =28.4m
S = %cr (1+ 1)

2-8 2-102m’
=c, = = =5,8m
b-(1+2) 284m-1,24

c,=c,A=58m-0,24 =1,4m

Schritt 1

Bestimmen des Hebelarms /, unter Nutzung des Bildes 9.3
[
=038
b

=1 =08-b=2272m
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Schritt 2
Mit dem maximalen Startgewicht kann ein Wert fiir den Querrudervolumenbeiwert aus Bild

9.1 bzw. Tabelle 9.1 entnommen werden, um S, zu berechnen. Da es sich um ein Flugzeug

mit zwei Turbofans handelt, habe ich das Diagram und die Tabelle beriicksichtigt

C =0,012

Aileron

5.

S Aileron

L _0012-125-0015 (8.1)

=S, =0,015-5 =1,53m"

Schritt 3
Nach Scholz 1999 und Goncke 1999 liegt der iibliche Wert fiir die Querrudertiefe bei 20%
bis 40% der Fliigeltiefe. Aus diesem Grund wird fiir die Querrudertiefe zundchst ein Wert von

25% der Fliigeltiefe angenommen.
Schritt 4

Um das Gleichungssystem zu 16sen, werden alle bekannten Grofen eingesetzt. Zuerst in die

Gleichung (8.2) der duleren Querrudertiefe ¢, ,

¢, —c

c,,=xc +b, : (8.2)
’ 4
2
¢, =025 Lam +p 2Em—LAm
’ 14,2m
¢,, =035m+b,-0,08
Und in Gleichung (8.3) zur Bestimmung der inneren Querrudertiefe der ¢, ,
¢, =x|c, +(b,+b)" ;ct (8.3)
2

¢, =035m+(b, +b,)-0,08
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Dann fiir Gleichung (8.4), mit der sich die Flache §, eines Querruders bestimmen lésst

S =_r ey (8.4)

AnschlieBend fiir Gleichung (8.5), die den Schwerpunkt CG eines Querruders bestimmt

Aileron

_ ba (Cr,a + 2ct,a)

cG,, = 8.5
Aileron 3(Cr,a + Ct’a) ( )
Und Zuletzt zur Bestimmung des Hebelarms /, in die Gleichung (8.6)
la = b - 2bl - 2(ba - CGAileron ) (86)

22,72m = 28,4m—2b, —2(b, —CG .. )

Nun wird Gleichung (8.2) und Gleichung (8.3) in Gleichung (8.4) eingesetzt und ergibt A.
So werden systematisch die Unbekannten ¢, , und ¢, , eliminiert.

0,35m +0,08- (b, +b, )+ 0,35m + 0,08b, ,

1,53 = .
2

b, =-0,5b, —4,38m +19,13m" bi

a

Gleichung (8.2) und Gleichung (8.3) wird in Gleichung (8.5) eingesetzt und ergibt B. Hier

werden ebenfalls die Unbekannten ¢, , und ¢, , eliminiert

_ ba (Cr,a + 2Ct,a)

Aileron —

CcG
3(Cr,a + Ct,a)

_ b,(0,35m+ 0,085, +0,08b, +2(0,35m +0,08b,))
Ateron—3(0,35m +0,08b, +0,08b, +0,35m + 0,08b,)

_ 1,05mb, +0,24b,b, + 0,085,
diferon 2,1m +0,48b, +0,24b,

CcG

CcG
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Nun wird A in B eingesetzt und ergibt C, wodurch nur noch die Unbekannten b, (Breite des

Querruders) und der Schwerpunkt CG enthalten sind

Aileron

1,05mb, +0,24b, (— 0,5b, —4,38m +19,13m” blj +0,085]

a

CcG =

Aileron

2,Im+ 0,48(— 0,5b, —4,38m +19,13m’ le +0,24b,

a

1

CG =0,5b, —0,004—b;
m

Aileron

Zum Eliminieren der letzten GroBlen wird A und C in Gleichung (8.6) eingesetzt, um b, zu

bestimmen

la = b - th - 2(ba - CGAileron )

22,72m = 28,4m — 2[— 0,5b, —4,38m +19,13m’ biJ -~ 2(19“ -~ [O,Sba — 0,004%193 D
m

a

0= —o,oos%bj 3826m> -+ 14,44m
m b

b,, =2,68m
b,, =11,12m

Die zweite Losung entfillt, da das Querruder dann fast liber die gesamte Halbspannweite
erstrecken wiirde. Fiir die geometrische Beschreibung der Querruder sind alle notwendigen
GroBen bestimmt und damit sind

b, =1,42m
¢, =0,46m
¢, =0,68m
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11 Zusammenfassung

Die in dieser Arbeit aufgefiihrten Abschnitte zeigen wie Umfangreich das Thema Querruder
ist. Aus diesem Grund ist es wichtig in der frithen Phase des Flugzeugentwurfs eine einfache
Auslegungsmoglichkeit zu geben. Die Untersuchung des Querrudervolumenbeiwertes bietet
hierbei eine gute Basis. Die statistische Auswertung der Flugzeuge hat gezeigt, dass tenden-
ziell mit sinkendem maximalem Startgewicht des Flugzeuges der Querrudervolumenbeiwert
steigt. Dies bietet bei dem Entwurf die Moglichkeit eine erste geometrische Bestimmung der
Querruder durchzufiihren, da die maximale Abflugmasse in der Dimensionierungsphase abge-
schitzt bzw. berechnet wird. Dabei sollte im Entwurf fiir die Bestimmung der Querruder das
Anwendungsgebiet des Flugzeuges beriicksichtigt werden.

Dariiber hinaus ergab die Untersuchung der GroBen /, /b, dass diese ungefdhr dem Wert aus

der Theorie entsprechen. Somit ist auch der Zusammenhang zwischen Theorie und Anwen-
dung hergestellt.

Die Anwendung des Querrudervolumenbeiwertes und der GroBen /, /b im Abschnitt 10

zeigt, dass die statistischen GroBen eine gute Basis geben, um eine erste Berechnung der ge-
ometrischen Querruderparameter durchzufiihren. Die Abweichungen der Querruderfliche von
1,53m? (Rechnung) gegeniiber 1,25m? (Boing 737-300) sind durch die Idealisierung gegeben.
Allerdings existiert eine gewisse Bandbreite entlang der Trendlinien der entwickelten Dia-
gramme, die dem Flugzeugentwickler genug Spielraum bietet, ein z.B. eher wendigeres Flug-
zeug zu entwickeln. Dariliber hinaus werden ggf. noch Rollspoiler oder Hochgeschwindig-
keitsquerruder unterstiitzend eingesetzt, die die Moglichkeit zur Senkung des Querrudervo-
lumenbeiwertes entsprechend der Bandbreite. Folglich sollte diese Berechnungsmethode ge-
nutzt werden, um einen ersten Anhaltspunkt zu finden.
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Anhang A
Tabelle A.1 Untersuchte Flugzeuge aus Jane’s 1996
Flugzeug S b Sa La/2 la/b _ MTOW
m7  |Im]  |[m7 | m] Ao gl
A300-600 260 44,84 353 7,73 0,3448 |0,0047 | 165000
A310-300 219 43,89 |2,53 7,94 0,3618 |0,0042 | 150000
A319-300 ohne Winglets 1224 133,91 [1,37 15,00 |0,8847 |0,0099 | 64000
A320-200 ohne Winglets 122,4 (3391 |1,37 15,00 |0,8847 |0,0099 |73500
A321-100 ohne Winglets 122,4 33,91 |1,37 15,00 |0,8847 |0,0099 |83500
A319-300 mit Winglets 126 34,1 1,37 15,00 |0,8798 |0,0096 |64000
A320-200 mit Winglets 126 341 1,37 15,00 0,8798 | 0,0096 | 73500
A321-100 mit Winglets 126 34,1 1,37 15,00 |0,8798 |0,0096 |83500
A340-300 361,63 | 60,3 3,70 26,33 |0,8733 |0,0089 | 257000
747-200 511 59,64 6,90 22,02 0,7384 |0,0100 | 351534
747-400 525 64,44 6,90 22,02 0,6834 |0,0090 |362875
737-300 91,04 28,89 |1,25 11,67 10,8079 |0,0111 | 56470
737-400 91,04 (28,89 (1,25 11,67 |0,8079 |0,0111 |62820
737-500 91,04 |28,89 |1,25 11,67 10,8079 [0,0111 |52390
757 185,25 138,05 |2,23 14,06 |0,7392 |0,0089 | 115665
767 283,3 |47,57 |5,79 20,48 |0,8611 |0,0176 | 181435
AERO BOERO 115 17,41 10,78 0,92 3,766 |0,6987 |0,0369 |802
LAASA IA 63 Pampa 16,63 9,69 0,445 |3,705 |0,7647 |0,0205 |5000
Gippsland GA-8 AIRVAN 19,32 12,37 |04 4,447 10,7190 |0,0149 | 1814
AVTECH Jabiru LSA 7,9 8,03 0,185 |3,096 |0,7711 |0,0181 |430
EMBRAER EMB-120 Brasilia 39,43 (19,78 |1,44 7,8 0,7887 |0,0288 | 11500
EMBRAER EMB-202 IPANEMA (19,94 [11,69 |0,8 4,299 10,7355 |0,0295 | 1800
CANADAIR Regional Jet 54,54 121,21 0,965 7,995 |0,7539 |0,0133 | 24040
CANADAIR CL-415 100,33 28,63 [4,025 |11,516 |0,8045 |0,0323 | 19890
DHC-8 Dash 8 Series100 54,35 12591 |0,56 11,46 | 0,8846 |0,0091 | 15650
DHC-8 Dash 8 Series400 63,08 28,42 |0,935 [12,515 |0,8807 |0,0131 | 26989
HAMC Y-12 (1) 34,27 17,235 |1,44 7,234 10,8395 |0,0353 | 5300
NAMC N-5A 26 13,42 1,04 5,302 |0,7902 |0,0316 |2250
SAC Y-8 121,86 |38 3,92 15,913 |0,8375 |0,0269 | 61000
Gavilan 358 18,95 12,8 0,485 [4,923 ]0,7692 |0,0197 | 2041
AERO Ae 270 W Ibis 21 13,8 0,5 6,059 10,8781 |0,0209 |3300
Let L-410UVP-E 34,86 19,98 [1,44 7,6 0,7608 |0,0314 |6600
Let L-610G 56 25,6 1,625 [11,13 |0,8695 |0,0252 | 14500
Zlin Z-142 13,15 (9,16 0,705 |3,252 |0,7100 |0,0381 |970
Zlin Z-137T Agro Turbo 26,69 [13,63 [1,215 [5242 |0,7692 |0,0350 |2525
Campana AN4 14,31 11,08 10,83 4,807 10,8677 |0,0503 |540
Dassault Atlantique 2 120,34 |37,42 2,63 15,51 |0,8290 | 0,0181 | 46200
Reims F406 23,48 15,08 |0,68 5,691 10,7548 [0,0219 |4468
Robin 200 12,5 8,33 0,53 3,302 |0,7928 |0,0336 |800
SOCATATB 21 11,9 9,76 0,455 |4,05 0,8299 |0,0317 | 1400
Dornier 228-212 32 16,97 [1,355 6,171 |0,7273 |0,0308 | 6400
Dornier 328 40 20,98 1,21 8,365 |0,7974 [0,0241 |13990
Extra 300 competition 10,7 8 0,855 |2,512 |0,6280 |0,0502 |820
Airtech CN-235 59,1 2581 |[1,535 |9,553 |0,7403 |0,0192 | 15100
ATR 42 54,5 24,57 |1,56 10,553 [0,8590 | 0,0246 | 16700
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Tabelle A.2 Untersuchte Flugzeuge aus Jane’s 1996

Flugzeug S b Sa La/2 la/b C ioron MTOW
[m¥] [m] [m?] [m] [kal
ATR 72 61 27,05 |1,875 |11,444 10,8461 |0,0260 |21500
Alenia G222 82 28,7 1,825 [12,023 |0,8378 | 0,0186 |28000
Partenavia P.68C 18,6 12 0,895 4,61 0,7683 |0,0370 | 1990
ShinMaywa US-1A 135,82 [33,15 |3,2 14,064 |0,8485 |0,0200 | 45000
C-17A Globemaster Il 353,03 |51,76 |5,915 |21,19 |0,8188 |0,0137 | 265352
Avia Baltika LAK-XE 10,05 |10,68 |0,55 3,935 |[0,7369 |0,0403 | 720
SME MD3-160/Tiga basic 15 10 0,565 [4,103 |0,8206 |0,0309 | 1060
Fokker 50 70 29 1,83 12,114 10,8354 |0,0218 | 21545
Fokker 100 93,5 28,08 |1,765 |[10,613 |0,7559 |0,0143 | 45810
AIEP Air Beetle 10,2 7,01 0,355 (2,485 |0,7090 |0,0247 |839
PZL Mielec M-28 Skytruck 39,72 |22,06 |2,165 [8,445 |0,7656 |0,0417 |7000
PZL Mielec M-18A Dromader 40 17,7 1,92 6,638 |0,7501 |0,0360 |5300
PZL Mielec M-26 Iskierka 14 8,6 0,585 |3,071 |0,7142 |0,0298 | 1400
Aerostar lak-52 15 9,3 0,99 3,255 ]0,7000 |0,0462 | 1305
CPCA DK-10 Dracula 10 8,38 0,365 3,428 10,8181 |0,0299 | 750
Romaero Airstar 2500 95,78 |28,5 1,43 11,4 0,8000 |[0,0119 (47400
T101 Grach 43,63 |18,2 2,83 6,341 |0,6968 |0,0452 |5250
T-407 24,05 |12,6 1,18 5,116 (10,8121 |0,0398 | 1600
T-433 Flamingo 20,68 [14,2 0,522 15,946 |0,8375 |0,0211 | 2050
T-910 Kuryer 32,2 17 0,348 |7,747 10,9114 |0,0099 |9700
Avia Accord-201 17 13,6 0,585 |6,013 |0,8843 |0,0304 | 2000
Berier Be-32K 32 17 1,3 6,843 [0,8051 |0,0327 | 7300
Berier Be200 200 41,62 |3,07 17,689 |0,8500 |0,0130 | 86000
Berier Be-42 117,44 | 32,7 1,78 14,227 10,8702 |0,0132 | 36000
Khrunichev-T411 Pegasus 22,27 13,1 0,76 5,531 10,8444 |0,0288 | 1550
Khrunichev-T420 CL Strizh CL 19,7 13,3 0,885 |[5,288 |0,7952 |0,0357 | 1990
Sukhoi Su-26M 11,8 7,8 0,59 2,53 0,6487 |0,0324 | 1000
Sukhoi Su-29 12,2 8,2 1,16 2,515 10,6134 |0,0583 | 1204
Sukhoi S-80 44 23,16 |1,635 |10,19 |0,8800 |0,0327 | 1900
CASA C-212 Series 300 Aviocar |41 20,28 |3,75 7,958 10,7848 |0,0718 |8100
Saab 340B 41,81 21,44 |1,06 8,692 10,8108 |0,0206 | 13155
Pilatus PC-6/B2-H4 30,15 (15,87 |1,915 |6,745 |0,8500 |0,0540 |2800
Antonov An-32 74,98 29,2 3,06 13,324 10,9126 |0,0372 | 27000
AVRO RJ 85 77,29 26,21 1,81 11,563 |0,8823 |0,0207 | 46039
Jetstream 41 32,59 (18,29 |0,97 7,316 10,8000 |0,0238 | 10886
Pilatus Briten-Norman BN2T 30,19 (14,94 |1,19 5,603 |0,7501 |0,0296 |31750
Turbine Islander
Slingsby T67M MKII Firefly 12,63 |10,59 [0,62 417 0,7875 |0,0387 | 975
Air Tractor AT-401B Air Tractor [28,43 |[1557 |1,775 |5,343 |0,6863 |0,0428 |3565
Air Tractor AT-802 36,33 (17,68 |2,305 |6,483 |0,7334 |0,0465 |7257
Fairchild 19/20 Seat Metro 28,71 17,37 10,655 |[5,567 |0,6410 [0,0146 | 7530
Gulfstream IV 88,29 (23,72 |1,34 8,73 0,7361 [0,0112 | 33838
Jaran Tempest JA-184 16,35 |11,07 |0,835 |3,787 |0,6842 |0,0349 | 1202
Lockheed P3 120,77 |30,37 |4,18 11,884 |0,7826 |0,0271 |61235
Lockheed C-130H-30 162,12 |40,41 |5,11 16,669 |0,8250 |0,0260 | 79380
McDonnell Douglas MD-87 115,11 132,87 |1,765 |11,909 |0,7246 |0,0111 | 72575
Mooney MSE 16,26 |11 0,53 4,605 |0,8373 |0,0273 | 1528
Grumman E-2C Hawkeye 65,03 |2456 |2,88 9,21 0,7500 |0,0332 | 24687
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Tabelle A.3 Untersuchte Flugzeuge aus Jane’s 1996

Flugzeug S b Sa La/2 la/b C ioron MTOW
[m? [m] [m? [m] [ka]

Piper Pa-34-220T SenacalV 19,39 11,85 [0,585 [4,711 |0,7951 10,0240 | 2154
Beech Bonanza A36 16,8 10,21 [0,53 3,768 10,7381 |0,0233 | 1661
Beech Super King Air B200 28,15 |16,61 0,835 |6,543 |0,7878 |0,0234 |5670
Beech 1900D regional transport | 28,8 17,67 10,835 6,465 |0,7317 |0,0212 | 7688
Hawker 1000 34,75 1566 [1,025 |6,305 |0,8052 |0,0238 | 14060
EMBRAER EMB-312 Tucano 19,4 11,14 0,985 4,169 |0,7485 |0,0380 |3175
CAC F-7M Airguard 23 7,15 0,59 2,451 10,6856 |0,0176 | 7531
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Anhang B
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