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Übersicht 

Bei der Untersuchung der flugmechanischen Eigenschaften im Flugzeugvorentwurf werden bisher meist halb-empirische 

Methoden angewendet, und es wird der Einfluss der Flugregelung vernachlässigt. Für den Entwurf zukünftiger, noch leis-

tungsfähigerer Verkehrsflugzeuge werden höherwertige Methoden bereits in den frühen Entwurfsphasen benötigt. Die 

flugmechanischen Einflüsse von Parameterveränderungen, wie z.B. an der Geometrie der aerodynamischen Steuerflä-

chen, ebenso wie die Wirkung der Flugregelungsgesetze müssen berücksichtigt werden. Deshalb entwickelt das Fachge-

biet für Flugmechanik, Flugregelung und Aeroelastizität der TU Berlin eine automatisierte Prozesskette zur flugmechani-

schen Untersuchung von Flugzeugvorentwürfen. In der Prozesskette wird von definierten Eingaben ausgehend ein flug-

mechanisches Modell generiert, mithilfe dessen generische Flugregelungsmodule ausgelegt werden. In einem nachfol-

genden Schritt werden diese Teile zur automatisierten Ermittlung der flugmechanischen Eigenschaften des Flugzeuges 

mit dem Programm MITRA (Multiobjective Evaluation of Preliminary Aircraft Designs) verwendet. So können die Auswir-

kungen einzelner Parameterveränderungen automatisiert analysiert und bewertet werden.  

Die Glieder der Prozesskette werden am Beispiel eines generischen Verkehrsflugzeugs mit einer positiv gepfeilten und 

mit einer negativ gepfeilten Flügelkonfiguration erläutert und die flugmechanischen Auswirkung der Flügelkonfiguration 

anhand verschiedener flugmechanischer Kriterien aufgezeigt. Damit liegt ein Bewertungsprozess vor, bei dem bereits früh 

die flugmechanischen Eigenschaften des Entwurfes anhand höherwertiger Verfahren untersucht werden können. Durch 

dieses Vorgehen lässt sich das Risiko kostenintensiver Änderungen im Rahmen des folgenden, detaillierten Flugzeugent-

wurfs verringern. 

Nomenklatur 

Symbole 

g Erdbeschleunigung [m/s2] 

A,Q,W Auftriebs-, Quer- und Widerstandskraft [N] 

D Dämpfungsgrad [-] 

h Flughöhe [m] 

I Massenträgheitsmoment [kg·m2] 

𝐿, 𝑀, 𝑁 Moment um x-, y-, z-Achse [N·m] 

m Masse [kg] 

p, q, r Drehgeschwindigkeit um die x-, y-, z-Achse [rad/s]  

𝑄  Vektor der generalisierten Kräfte [kg·m2/s2] 

rT Hebelarm des Schubes  [m] 

T Schubkraft [N] 

𝑇  Transformationsmatrix  [-] 

TR Rollzeitkonstante [s] 

u, v, w Geschwindigkeit in x-, y-, z-Richtung [m/s]  

X, Y, Z Kraft in x-, y-, z-Richtung [N] 

 Anstellwinkel [rad] 

 Schiebewinkel  [rad] 

  Generalisierte Dämpfungsmatrix [kg·m2/s] 

  Generalisierte Steifigkeitsmatrix [kg·m2/s2] 

 Seitenruderausschlag  [rad] 

 Höhenruderausschlag  [rad] 

  Modale Amplitude  [-] 

 Längslagewinkel [rad] 

  Generalisierte Massenmatrix [kg·m2] 

 Querruderausschlag  [rad] 

 Hängewinkel  [rad] 

 Eigenkreisfrequenz [rad/s] 

   

Akronyme 

AC Advisory Circular  

CAP Control Anticipation Parameter  

CS Certification Specification  

EASA European Aviation Safety Agency 

FAA Federal Aviation Administration 

FAR Federal Aviation Regulations 

MAC Mean Aerodynamic Chord 

MIL Military  

MITRA Multiobjective Evaluation of Preliminary Aircraft Designs 

VLM Vortex-Lattice-Method  

   

Indizies  

AS Anstellwinkelschwingung 

COM Kommandiert 

e Experimentelles Koordinatensystem 

f Flugzeugfestes Koordinatensystem 

PH Phygoide 

TS Taumelschwingung 
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1 EINLEITUNG 

Mit steigendem Luftverkehrsaufkommen werden immer 

höhere Anforderungen an neue Verkehrsflugzeuge ge-

stellt. Die Flugzeuge müssen sicher zu betreiben sein, 

umweltfreundlich und wirtschaftlich operieren und hohe 

Reisefluggeschwindigkeiten erreichen. Neuartige Ab- und 

Anflugverfahren, wie zum Beispiel zur Reduzierung von 

Lärm, erhöhen auch die flugmechanischen Anforderun-

gen an neue Verkehrsflugzeugmuster. 

Die Aufgabe des Flugzeugvorentwurfs ist es, die mitunter 

gegensätzlichen Anforderungen im multidisziplinären Op-

timierungsprozess bestmöglich zu erfüllen. Dazu werden 

verschiedene Varianten der einzelnen Flugzeugsysteme 

entworfen und deren Einflüsse auf die Flugmechanik un-

tersucht. Bisher werden dabei meist halb-empirische Me-

thoden verwendet und aeroelastische Effekte, sowie der 

Einfluss von Flugregelungsfunktionen werden oft ver-

nachlässigt. Erst im detaillierten Flugzeugentwurf, wenn 

hochwertige Modelle und Verfahren der Fachdisziplinen 

angewendet werden, können hinreichend genaue flugme-

chanische Aussagen getroffen werden.  

Mit dem hier vorgestellten Verfahren sollen verbesserte 

flugmechanische Methoden bereits in den Flugzeugvor-

entwurf eingebracht werden. Das Ziel ist die Entwicklung 

eines Werkzeuges mit dem Entwurfsparameterverände-

rungen unter flugmechanischen Aspekten untersucht 

werden können. Dabei wird ein modellbasierter Ansatz 

angewendet. Das bedeutet, dass physikalische Elemente 

und Systemkomponenten des komplexen dynamischen 

Systems „Flugzeug“ bereits während der Entwicklung 

konsequent modelliert werden. Anhand von Simulationen 

mit diesen Modellen wird überprüft, wie das Flugzeug die 

Anforderungen erfüllt. Mit fortschreitendem Entwicklungs-

grad können mit höherwertigeren Modellen auch Detail-

änderungen untersucht werden. Dadurch können bereits 

im Rahmen des Flugzeugvorentwurfs flugmechanische 

Entwurfskriterien mit sehr einfachen bis hin zu hochge-

nauen Modellen und Methoden überprüft werden. In dem 

hier aufgezeigten Verfahren werden flugmechanische 

Modelle anhand weniger Eingabeparametern erstellt und 

umfassend bewertet. Dabei werden die Einflüsse von 

Flugregelungsfunktionen durch generische Flugreglermo-

dule berücksichtigt, die wie im realen Flugzeug die Flug-

mechanik beeinflussen. Die Module werden anhand defi-

niter Kriterien ausgelegt, so dass auch regelungstechni-

sche Aspekte mit in den Vorentwurfsprozess aufgenom-

men werden. Dies hilft Entwicklungsrisiken früh zu identi-

fizieren und damit Entwicklungskosten und -dauer des 

Gesamtentwurfs zu senken.  

 

 

Abbildung 1: Ablauf der Prozesskette 

Abbildung 1 zeigt die vier Hauptschritte der Prozesskette. 

Ausgangspunkt des Verfahrens sind Geometrie-, Mas-

sen- und Trägheitsdaten des Flugzeuges, aus denen im 

zweiten Schritt flugmechanische Modelle erstellt werden. 

Zusätzlich wird die Flugenvelope definiert, innerhalb der 

die flugmechanischen Eigenschaften des Entwurfs an-

hand von Simulationen untersucht werden. Für die flug-

mechanische Modellierung werden mit einfachen aerody-

namischen Methoden (Vortex Lattice Methode VLM) die 

aerodynamischen Beiwerte des Flugzeugs berechnet. 

Für verschiedene Punkte innerhalb der definierten Flug-

envelope werden Trimmrechnungen durchgeführt und die 

Trimmbarkeit des Flugzeuges überprüft. Zur gezielten 

Einstellung und Verbesserung der flugmechanischen Ei-

genschaften folgt die automatisierte Auslegung von Flug-

regelungsfunktionen anhand linearisierter Modelle. Im 

letzten Schritt wird das flugmechanische Modell und die 

Flugregelungsmodule zur Untersuchung und Bewertung 

in das Programm MITRA (Multiobjective Evaluation of 

Preliminary Aircraft Designs) eingebunden. In einem au-

tomatisierten Verfahren bewertet MITRA das flugmecha-

nische Modell anhand definierter Kriterien. Die Ergeb-

nisse der Bewertung können zur Optimierung des Ent-

wurfs genutzt werden. 

Als Anwendungsbeispiel werden hier zwei generische 

Verkehrsflugzeugkonfigurationen anhand der Prozess-

kette untersucht und gegenübergestellt.  
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2 FLUGMECHANISCHE MODELLIERUNG 
Für die Untersuchung der Flugeigenschaften und -leistun-

gen, sowie für die Auslegung der Flugregelungsmodule, 

wird ein flugmechanisches Modell benötigt. Auf Grund-

lage der Kräfte- und Momentengleichgewichte um den 

Schwerpunkt wird ein 6-Freiheitsgrad-Modell für die 

Längs- und Seitenbewegung des Flugzeuges erstellt 

(1) 𝑋 = 𝑚(𝑢̇ − 𝑟𝑣 + 𝑞𝑤 + 𝑔 sin 𝜃)  

(2) 𝑌 = 𝑚(𝑣̇ + 𝑟𝑢 − 𝑝𝑤 − 𝑔 cos 𝜃 sin 𝛷)    

(3) 𝑍 = 𝑚(𝑤̇ − 𝑞𝑢 + 𝑝𝑣 − 𝑔 cos 𝜃 cos 𝛷)  

(4) 
𝐿 = 𝐼𝑥𝑥𝑝̇ − 𝐼𝑥𝑦𝑞̇ − 𝐼𝑥𝑧𝑟̇ − 𝐼𝑦𝑧(𝑞2 − 𝑟2) −

        (𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑞𝑟 − 𝑝(𝐼𝑥𝑧𝑞 − 𝐼𝑥𝑦𝑟)  

(5) 
𝑀 = −𝐼𝑥𝑦𝑝̇ + 𝐼𝑦𝑦𝑞̇ − 𝐼𝑦𝑧 𝑟̇ − 𝐼𝑥𝑧(𝑟2 − 𝑝2) −

        (𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑝𝑟 − 𝑞(𝐼𝑥𝑦𝑟 − 𝐼𝑦𝑧𝑝)  

(6) 
𝑁 = −𝐼𝑥𝑧𝑝̇ − 𝐼𝑦𝑧𝑞̇ + 𝐼𝑧𝑧𝑟̇ − 𝐼𝑥𝑦(𝑝2 − 𝑞2) −

       (𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑝𝑞 − 𝑟(𝐼𝑦𝑧𝑝 − 𝐼𝑥𝑧𝑞)   , 

wobei 𝑚 die Masse, 𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦 und 𝐼𝑧𝑧 die Trägheitsmo-

mente, 𝐼𝑥𝑦, 𝐼𝑥𝑧 und 𝐼𝑦𝑧 die Deviationsmomente, 𝑢, 𝑣, 𝑤, 𝑢̇, 

𝑣̇ und 𝑤̇ die Geschwindigkeiten und Beschleunigungen, 

𝑝, 𝑞, 𝑟, 𝑝̇, 𝑞̇ und 𝑟̇ die Drehgeschwindigkeiten und Dreh-

beschleunigungen sind. 𝑋, 𝑌 und 𝑍 beschreiben die am 

Flugzeug angreifenden Kräfte und 𝐿, 𝑀 und 𝑁 die Mo-

mente. Die Kräfte setzen sich aus dem aerodynamischen 

Widerstand 𝑊, der Seitenkraft 𝑄, dem Auftrieb 𝐴, der 

Schubkraft 𝑇, der Gewichtskraft 𝑚𝑔, sowie aus Kräften, 

die aus der Starrkörperbewegung (index st) und der elas-

tischen Verformung des Flugzeuges(index el) resultieren, 

zusammen 

(7) [
𝑋
𝑌
𝑍

]

𝑓

= [
𝑇
0
0

] + 𝑇𝑓𝑒 [
−𝑊

𝑄
𝐴

]

𝑒

𝑠𝑡

+ [
𝑋
𝑌
𝑍

]

𝑓

𝑒𝑙

+ 𝑇𝑓𝑔 [
0
0

𝑚𝑔
]   , 

die Momente aus dem Schubmoment sowie dem aerody-

namischen Moment, das aus der Starrkörperbewegung 

und der elastischer Verformung stammen. 

(8) [
𝐿
𝑀
𝑁

]

𝑓

= [
0

𝑟𝑇𝑇
0

] + 𝑇𝑓𝑒 [
𝐿
𝑀
𝑁

]

𝑒

𝑠𝑡

+ [
𝐿
𝑀
𝑁

]

𝑓

𝑒𝑙

   . 

Die aerodynamischen Kräfte und Momente des starren 

Flugzeuges (Index st) werden anhand eines Zweipunkt-

Modells berechnet, welches die an Flügel und Leitwerk 

angreifenden Kräfte getrennt voneinander berechnet und 

auf den Schwerpunkt des Flugzeuges bezieht.  

Die hierzu erforderlichen aerodynamischen Beiwerte und 

Derivative von Flügel und Leitwerk werden in einem auto-

matisierten Prozess mit der Vortex-Lattice-Methode 

(VLM) im Programm TORNADO ermittelt [1]. Dazu wird 

ein VLM-Modell für die untersuchte Geometrie erstellt und 

zur Berechnung der Beiwerte für verschiedene Flugge-

schwindigkeiten genutzt. Kräfte und Momente, die aus 

der elastischen Verformung des Flugzeuges entstehen, 

können durch ein Streifenmodell aus dem Programm 

FlexSim des Fachgebietes berechnet werden (siehe [2]). 

Die Verformung des Flugzeugs wird durch die strukturdy-

namische Differentialgleichung  

(9) 𝜇 𝜂̈(𝑡) + 𝛽 𝜂̇(𝑡) + 𝛾 𝜂(𝑡) = 𝑄(𝑡)  

berücksichtigt, mit den modalen Massen-, Dämpfungs- 

und Steifigkeitsmatrizen 𝜇, 𝛽 und 𝛾 und Kräfte 𝑄.  

Das Stellverhalten der Steuerflächen wird durch ein Aktu-

atormodell nachgebildet, das die Aktuatoren durch ein 

PT1-Verhalten, begrenzte Stellausschläge und Stellraten 

sowie eine Totzeit modelliert. 

Gleichungen 1 bis 9 und das darauf aufbauende Simula-

tionsmodell bilden das Grundgerüst für die flugmechani-

schen Untersuchungen. Für die zu untersuchte Konfigu-

ration werden Aerodynamik-, Geometrie- und Strukturda-

tensätze in einem automatisierten Prozess erstellt. Als 

Eingang dient eine Finite-Elemente (FE)-Ausgabedatei, 

aus der die Geometrie, sowie Massen- und Strukturdaten 

eingelesen und in die für die Prozesskette erforderliche 

Form gebracht werden. Eine Änderung dieser Daten wird 

im FE-Modell vollzogen, so dass alle nachfolgenden 

Schritte (siehe Abbildung 1) automatisiert durchgeführt 

werden, wodurch eine schnelle und umfassende flugme-

chanische Bewertung ermöglichst wird. Für den nachfol-

genden Reglerentwurf werden Trimmrechnungen für sta-

tionäre Flugzustände durchgeführt und lineare Modelle 

erstellt. Die Trimmergebnisse zeigen, ob die Trimmbar-

keit in jedem Punkt der Flugenvelope vorliegt.  

3 AUSLEGUNG VON FLUGREGELUNGS-
MODULEN 

Um den Einfluss von Flugregelungsfunktionen auf das 

flugmechanische Verhalten des Flugzeuges zu berück-

sichtigen, wird das flugmechanische Modell durch Flugre-

gelungsmodule ergänzt. Abbildung 2 zeigt die implemen-

tierten Flugregelungsfunktionen, welche sich an elektro-

nischen Flugsteuerungssystemen moderner Verkehrs-

flugzeuge orientieren. 

+

Vorsteuerung

Schiebewinkel

Vorsteuerung

Hängewinkel

Rollkompensation

Vorsteuerung

Längslagewinkel

Regler

Schiebewinkel

Lageregler

Hängewinkel

Lageregler

Längslagewinkel

Flugmechanisches 

Modell

Roll- und 

Gierdämpfer

Nickdämpfer

+

+

βcom 

com 

com +

+

+

+

+

+

+ +

+

+ +-

-

com 

com 

com 

r
p
β
 



 q



-

 

Abbildung 2: Flugregelungsfunktionen 

Diese verfügen über Dämpfungsfunktionen zur gezielten 

Einstellung der flugmechanischen Eigenschaften sowie 

über Lageregelungsfunktionen zur Vorgabe von Längs-

lage-, Hänge- und Schiebewinkel. Die Reglerfaktoren 

werden mit Hilfe der linearisierten Modelle für verschie-

dene Fluggeschwindigkeiten und -höhen berechnet, so 

dass ein einheitliches Verhalten des Flugzeuges inner-

halb der Flugenvelope eingestellt werden kann. Die Flug-

regelungsfunktionen und die Berechnung der Reglerfak-

toren sind in [3] näher beschrieben. 
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4 FLUGMECHANISCHE BEWERTUNG IN  
MITRA 

Für die flugmechanische Bewertung wurden Kriterien aus 

zivilen und militärischen Zulassungsrichtlinien ([4], [5], [6]) 

sowie aus den Anforderungen von Zulassungsflüge ab-

geleitet. Das Bewertungswerkzeug MITRA generiert Da-

ten für die automatisierte Simulation dieser Flugtests an 

verschiedenen Punkten der Flugenvelope und wendet die 

flugmechanischen Kriterien an. Hierfür werden für die Si-

mulation Steuersignale generiert. Diese können je nach 

Flugphase unterschiedlich komplex sein. Für Sprungein-

gaben werden einfache Signalgeneratoren verwendet. 

Für komplexere Steuereingaben, z.B. bei Start und Lan-

dung, werden Pilotenmodelle eingebunden. Eine detail-

lierte Beschreibung von MITRA ist in [7] zu finden. 

Abbildung 3 zeigt den Datenfluss der hier verwendeten 

Flugsimulation. Zuerst werden die zu untersuchenden 

Tests in MITRA definiert, worauf MITRA die Steuerung 

der Flugsimulation übernimmt und Parameter für Signal-

generatoren oder Pilotenmodelle, Flugregelungseinstel-

lungen und Flugzustände vorgibt. Im Anschluss wertet 

MITRA die Simulationsergebnisse aus und dokumentiert 

diese in einem Report. 

 

Abbildung 3: Datenfluss MITRA – Flugsimulation 

5 BEISPIELANWENDUNG 

Zur Demonstration der Prozesskette werden zwei generi-

sche Verkehrsflugzeugkonfigurationen mit unterschiedli-

chen Tragflügeln gegenübergestellt. Beide Konfiguratio-

nen werden hier als starr angenommen. 

Abbildung 4 zeigt die Geometrien der Flugzeuge im Ver-

gleich. Die erste Konfiguration verfügt über einen rück-

wärts gepfeilten Tragflügel. 

 

Abbildung 4: Positiv und negativ gepfeilte Flugzeugkonfi-
guration 

Für vergleichbare Testbedingungen wurde für die zweite 

Konfiguration ein Flügel definiert, dessen Spannweite, 

Flügelfläche und mittlere aerodynamische Flügeltiefe 

(mean aerodynamic chord, MAC) der ersten Konfigura-

tion entsprechen, der jedoch einen negativen (aber vom 

Betrag identischen) Pfeilungswinkel der 25%-Linie auf-

weist. Das Leitwerk ist in beiden Fällen identisch. Für 

diese beiden Konfigurationen wurden identische Bela-

dungszustände definiert und entsprechende Eingabeda-

teien für die Prozesskette erstellt (siehe Tabelle 1). 

Tabelle 1: Definition der Beladungszustände 

Beladung Flugzeugmasse Schwerpunktlagen 

1 170000 kg 17/28/38 [% MAC] 

2 180000 kg 17/28/38 [% MAC] 

3 210000 kg 17/28/38 [% MAC] 

4 230000 kg 17/28/38 [% MAC] 

 

Im nächsten Schritt werden VLM-Modelle zur Berech-

nung der aerodynamischen Beiwerte beider Flugzeug-

konfigurationen erstellt (Abbildung 5 und Abbildung 6). 

Die Geometriepunkte der Modelle sind in den Abbildun-

gen als schwarze Punkte eingezeichnet. In blau 

eingezeichnet ist die mittlere aerodynamische (überein-

stimmende) Flügeltiefe, sowie in rot der vom Schwerpunkt 

unabhängig gewählte Referenzpunkt.  

 

Abbildung 5: VLM-Modell der rückwärts gepfeilten Konfi-
guration 
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Abbildung 6: VLM-Modell der vorwärts gepfeilten Konfigu-
ration 

Für alle definierten Punkte der Flugenvelope aus Abbil-

dung 7 werden Trimmrechnungen für die in Tabelle 1 auf-

gelisteten Beladungszustände durchgeführt und lineari-

siert. Die Trimmergebnisse und linearisierten Modelle 

werden gespeichert. 

 

Abbildung 7: Flugenvelope 

Für alle abgespeicherten Flugzustände werden im nächs-

ten Schritt die Parameter des Flugregelungssystems be-

rechnet. Die Parameter werden separat für jede Konfigu-

ration, jeden Beladungszustand, Höhe und Machzahl be-

rechnet. 

 

Abbildung 8: Exemplarische Regelparameter 

Abbildung 8 zeigt eine Auswahl von Reglerparametern für 

die rückwärts gepfeilte Konfiguration für drei verschie-

dene Schwerpunktslagen (siehe Linienfarbe) und vier 

verschieden Höhen (siehe Pfeile). 

5.1 Flugeigenschaftskriterien 

MITRA bewertet Flugeigenschaften und Flugleistungen. 

An dieser Stelle wird die Untersuchung der Flugeigen-

schaften anhand von fünf Kriterien beschrieben die die 

dynamischen Eigenschaften charakterisieren. Die Unter-

suchung der Flugleistung erfordert ein komplexeres 

Triebwerksmodell und die Implementierung eines Hoch-

auftriebssystems (für Start- und Landungen), die für diese 

Konfigurationen noch nicht vorliegen. Folgende Flugei-

genschaften werden für beide Flugzeugkonzepte für den 

ungeregelten und geregelten Fall untersucht. 

Anstellwinkelschwingung 

Nach einer Anregung der Längsbewegung des ausge-

trimmten Flugzeugs, z.B. durch einen Höhenruderaus-

schlag, ergibt sich die Reaktion in zwei Eigenbewegungs-

formen. Die erste Bewegung ist die Anstellwinkelschwin-

gung, die nach einer Störung für wenige Sekunden auftritt 

und in der Regel sehr stark gedämpft ist. Dabei führt das 

Flugzeug eine schnelle Hub-Nickbewegung durch. Auf-

grund der kurzen Zeitspanne der Bewegung, bleibt die 

Fluggeschwindigkeit nahezu konstant. Die Schwingung 

lässt sich in der Änderung des Anstellwinkels beobach-

ten. Die Zulassungsrichtlinien fordern, dass die Anstell-

winkelschwingung stark gedämpft ist. Als Bewertungspa-

rameter wird die Dämpfung der Anstellwinkelschwingung 

DAS verwendet. 

Phygoidbewegung 

Die zweite Eigenbewegungsform der Längsbewegung ist 

die Phygoide. Sie ist gekennzeichnet durch den Aus-

tausch von potenzieller und kinetischer Energie. Sie ist 

eine langsame Schwingung mit großen Amplituden in der 

Höhe und der Fluggeschwindigkeit. Die Periodendauer 

beträgt typischerweise zwischen 20 und 60  s. Der Anstell-

winkel bleibt nahezu konstant. Bewertet wird die Dämp-

fung der Phygoide DPH. 

Control Anticipation Paramter CAP  

Nach einer Anregung der Längsbewegung stellt sich ein 

quasistationäres Lastvielfaches ein. Aus dieser Anfangs-

reaktion kann der Pilot die voraussichtliche Bahnände-

rung abschätzen. Ein Maß zur Charakterisierung der 

Steuerbarkeit in der Längsbewegung ist das Verhältnis 

zwischen der anfänglichen Drehbeschleunigung 𝑞̇𝑡=0 und 

dem quasistationären Lastvielfachen 𝑛𝑧,𝑡≫0. Dieses Ver-

hältnis wird als Control Anticipation Parameter (CAP) be-

zeichnet. Für diesen Parameter finden sich in den Zulas-

sungsvorschriften Grenzwerte anhand derer das Flug-

zeug bewertet wird.   

(9) 𝐶𝐴𝑃 =
𝑞̇𝑡=0

𝑛𝑧,𝑡≫0
     . 
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Taumelschwingung 

Eine Anregung in der Seitenbewegung eines ausge-

trimmten Flugzeugs durch einen Querruderausschlag 

führt zu drei verschiedenen Eigenbewegungsformen: die 

Taumelschwingung, die Rolle und die Spirale. Die Tau-

melschwingung ist eine kombinierte Roll- und Gier-

schwingung. Bewertet werden die Dämpfung DTS und die 

Eigenfrequenz TS der Taumelschwingung. 

Rollzeitkonstante 

Die Rollzeitkonstante ist ein Maß der Steuerbarkeit um 

die Längsachse des Flugzeugs. Je größer die Rollzeit-

konstante TR, desto länger braucht ein Flugzeug um eine 

kommandierte Rollgeschwindigkeit zu erreichen. Dieser 

Wert wird häufig genutzt, um die Rollbewegung zu bewer-

ten. 

Da die Forderungen der zivilen Zulassungsvorschriften 

CS 25 [4] sehr unspezifisch sind, werden zur Bewertung 

der Flugeigenschaften militärische Zulassungskriterien 

für Transportflugzeuge angewendet. In [5] werden Flugei-

genschaften nach Level 1, Level 2 und Level 3 klassifi-

ziert, für die Grenzwerte definiert sind. Ziel ist es „Level 

1“-Flugeigenschaften zu erreichen, was bedeutet, dass 

der Pilot die Flugmission mit gewünschter Genauigkeit 

ohne erhöhte Arbeitsbelastung durchführen kann. Tabelle 

2 zeigt die Kriterien für „Level 1“-Flugeigenschaften von 

Transportflugzeugen (Class III) im Reiseflug (Flight 

Phase Cat B), welche zur Bewertung der Flugeigenschaf-

ten der zwei Flugzeugkonfigurationen benutzt wurden.  

Tabelle 2: Kriteriumsgrenzen 

Parameter 
Untergrenze 
für Level 1 

Obergrenze 
für Level 1 

Quelle 

DAS  0,3 2,0 
MIL-F-8785C, 

3.2.2 

DPH 0,04 n/a 
MIL-F-8785C, 

3.2.1.2 

CAP 0,085 3,6 
MIL-F-8785C, 

3.2.2.1.1 

TS 0,4 rad/s n/a 
MIL-F-8785C, 

3.3.1.1 

DTS 0,08 n/a 
MIL-F-8785C, 

3.3.1.1 

TR 0,3 s 1,4 s 
MIL-F-8785C, 

3.3.1.2 

 

5.2 Ergebnisse ungeregeltes Flugzeug 
Aus den Zeitantworten der Simulationen bestimmt MITRA 

die verschiedenen Bewertungsparameter. Die Güte der 

Identifizierung wird mit der Identifikationsqualität 

𝐹𝑖𝑡𝑄𝑢𝑎𝑙𝑖𝑡𝑦 angegeben. Sie beschreibt die mittlere Abwei-

chung der Zeitverläufe der Simulation (𝑑𝑎𝑡𝑎𝑠𝑖𝑚) und der 

Identifizierung (𝑑𝑎𝑡𝑎𝑖𝑑𝑒𝑛𝑡). Eine hundertprozentige Identi-

fizierung entspricht einer exakten Beschreibung der Flug-

zeugantwort. 

(9) 𝐹𝑖𝑡𝑄𝑢𝑎𝑙𝑖𝑡𝑦 = 100% (1 −
‖𝑑𝑎𝑡𝑎𝑠𝑖𝑚−𝑑𝑎𝑡𝑎𝑖𝑑𝑒𝑛𝑡‖

‖𝑑𝑎𝑡𝑎𝑠𝑖𝑚−𝑑𝑎𝑡𝑎𝑠𝑖𝑚̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ‖
)   . 

In den folgenden Abbildungen sind die identifizierten Pa-

rameter für verschiedene Flugzustände aufgezeigt (in 

den Abbildungen als Plot A bis D gekennzeichnet). Der 

Boxplot (Plot E) zeigt die statistische Verteilung der Er-

gebnisse beider Flugzeugkonfiguration im Vergleich.  

Plot F zeigt die Identifizierungsqualität aller Testfälle. Der 

CAP-Faktor wird keine Identifizierung durchgeführt son-

dern direkt aus der Zeitantwort ermittelt.  

Abbildung 9 bis Abbildung 14 zeigen die Ergebnisse für 

den ungeregelten Fall, bei dem die Flugregelungsfunktio-

nen nicht aktiv sind. Abbildung 15 bis Abbildung 20 zeigt 

Bewertungsergebnisse für den geregelten Fall.  

Anstellwinkelschwingung 

Abbildung 9 zeigt die Dämpfung der Anstellwinkelschwin-

gung. Im Schnitt weist die vorwärts gepfeilte Konfiguration  

eine stärkere Dämpfung auf. Bereits im ungeregelten Fall 

erfüllen beide Flugzeugkonfigurationen die Level 1 Bedin-

gung. Bei allen Untersuchungen lag die Identifizierungs-

qualität bei ungefähr 95 %.  

Phygoidbewegung 

Die Dämpfung der Phygoide ist in Abbildung 10 zu sehen. 

Mit steigender Machzahl steigt die Dämpfung und unter-

scheidet sich für beide Konfigurationen nur geringfügig. 

Die Mehrzahl der Testfälle erreicht nicht „Level 1“-Eigen-

schaften (Unterschreitung der Mindestdämpfung). Bei na-

hezu allen Testfällen ist die Identifikationsqualität über 

95%.  

CAP 

Die CAPs (siehe Abbildung 11) erfüllen im ungeregelten 

Fall in allen Testfällen die „Level 1“-Bedingung. Das vor-

wärts gepfeilte Flugzeug weist dabei durchschnittlich ei-

nen geringeren CAP auf.  

Taumelschwingung 

In Abbildung 12 ist die Eigenfrequenz und in Abbildung 13 

die Dämpfung der Taumelschwingung gezeigt. Beide 

Konfigurationen erfüllen bei beiden Parameter die „Level-

1“-Bedingungen. Es sind zwei Trends zu erkennen: Die 

Eigenfrequenz steigt mit steigender Machzahl, während 

die Dämpfung mit steigender Flughöhe abnimmt. Die 

Identifizierungsqualität liegt stets über 90 %. Das Produkt 

DTSTS erfüllt in allen Testfällen Level 1“-Bedingungen 

(siehe MIL-F-8785C, 3.3.1.1). 

Rollzeitkonstante 

Die Mehrzahl der untersuchten Testfälle erfüllt die Krite-

rien für Level 1. Mit steigender Machzahl sinkt die Roll-

zeitkonstante bei beiden Flugzeugkonfigurationen. Infol-

gedessen wird bei höheren Machzahlen das Kriterium für 

„Level 1“-Eigenschaften verletzt.  
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Abbildung 9: Dämpfung der Anstellwinkelschwingung 
(ungeregelt) 

 

Abbildung 10: Dämpfung der Phygoide (ungeregelt)  

 

Abbildung 11: CAP-Faktor (ungeregelt) 

 

Abbildung 12: Eigenfrequenz der Taumelschwingung 
(ungeregelt) 
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Abbildung 13: Dämpfung der Taumelschwingung  
(ungeregelt) 

 

Abbildung 14: Rollzeitkonstante (ungeregelt) 

 

 

 

 

 

 

5.3 Ergebnisse geregeltes Flugzeug 
Ohne Reglerunterstützung werden bei einigen Testfällen 

„Level 1“-Eigenschaften nicht erreicht. In Abbildung 15 bis 

Abbildung 20 sind die Ergebnisse des geregelten Falls zu 

sehen. Alle Testfälle in jedem Kriterium erfüllen nun die 

jeweiligen „Level 1“-Bedingungen.  

 

Abbildung 15: Dämpfung der Anstellwinkelschwingung 
(geregelt) 

 

Abbildung 16: Dämpfung der Phygoide (geregelt) 
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Abbildung 17: CAP-Faktor (geregelt) 

 

Abbildung 18: Eigenfrequenz der Taumelschwingung 
(geregelt) 

 

Abbildung 19: Dämpfung der Taumelschwingung  
(geregelt) 

 

Abbildung 20: Rollzeitkonstante (geregelt) 
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6 ZUSAMMENFASSUNG 

Im vorliegenden Beitrag wird ein Verfahren zur flugme-

chanischen Bewertung von Flugzeugkonfigurationen im 

modellbasierenden Flugzeugvorentwurf beschrieben.  

Der Entwurfsprozess beginnt mit der Erstellung eines 

flugmechanischen Modells und der automatisierten Aus-

legung der Parameter eines Flugregelungssystems. An-

hand dieses Modells wird der Entwurf mit dem Tool 

MITRA flugmechanisch bewertet. Es kann eine Vielzahl 

von flugmechanischen Kriterien unter verschiedenen Be-

dingungen überprüft werden. Wie hier gezeigt, können die 

flugmechanischen Eigenschaften für den ungeregelten 

und geregelten Fall für verschiedene Konfigurationen un-

tersucht und miteinander verglichen werden. So können 

gezielt Parametervariationen sowohl beim Flugzeugmo-

dell als auch bei der Auslegung des Flugregelungssystem 

durchgeführt und ihre Auswirkung auf den Gesamtent-

wurf betrachtet werden.  

Das vorgestellte Verfahren kann einen Flugzeugvorent-

wurf anhand von flugmechanischen Kriterien in der ge-

samten Flugenvelope und für verschiedene Beladungs-

zuständen schnell bewerten.  

Dank des modularen Aufbaus des Prozesses können, 

dem Entwurfsstadium entsprechend, höherwertigere Me-

thoden und Modelle eingesetzt werden, um genauere Er-

gebnisse bei der flugmechanischen Bewertung zu erzie-

len. So wäre der nächste Schritt, die flugmechanischen 

Modelle der hier verglichenen Konfigurationen mit kom-

plexeren Triebwerksmodellen und Hochauftriebssyste-

men zur Bewertung der Flugleistung auszustatten. Auch 

können aeroelastische Einflüsse durch Einbeziehen ei-

nes Streifenmodells und strukturmechanischer Eigen-

schaften untersucht werden, was in Anbetracht der nega-

tiven Pfeilung und dem damit verbunden Effekt der Torsi-

onsdivergenz sinnvoll wäre. 
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