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Das Giermoment eines gepfeilten Flügels im Schiebe-
flug und die Auswirkung auf die Seitenleitwerksaus-
legung 
 

Aufgabenstellung zum Projekt 2 gemäß Prüfungsordnung 

 

Hintergrund 
Der Flugzeugentwurf ist gekennzeichnet durch eine oftmals empirische Vorgehensweise. Aus 

diesem Grund ergeben sich viele Methoden im Flugzeugentwurf nicht einfach aus einer ma-

thematischen Herleitung, sondern aus einer intensiven Betrachtung von erfolgreich gebauten 

Flugzeugen und deren Parametern, empirischen Gleichungen und eigenen Nachentwürfen. In 

dieser Projektarbeit geht es um eine nähere Betrachtung des Giermomentes eines gepfeilten 

Flügels im Schiebeflug und die Auswirkung auf die Seitenleitwerksauslegung. Die Flügelpfei-

lung und das Seitenleitwerk stabilisieren das Flugzeug um die Hochachse. Die richtige Ab-

schätzung des (stabilisierenden) Giermomentes durch einen gepfeilten Flügel bei einem Flug 

mit Schiebewinkel ist daher auch für die Seitenleitwerksauslegung von Bedeutung. 

 

Aufgabe 
• Durchführung einer Literaturrecherche zum Thema. 

• Abschätzung des (stabilisierenden) Giermomentes durch einen gepfeilten Flügel bei ei-

nem Flug mit Schiebewinkel mit Hilfe von Gleichungen aus der Literatur, graphische 

Darstellung und Vergleich der Ergebnisse. 

• Berechnung der erforderlichen Seitenleitwerksfläche für statische Stabilität um die 

Hochachse mit und ohne Berücksichtigung des (stabilisierenden) Giermomentes am 

Beispiel ausgewählter Passagierflugzeuge. 

• Ableitung einer allgemeinen Vorgehensweise zur Berechnung der erforderlichen Seiten-

leitwerksfläche aus den Ergebnissen. 

• Integration der Gleichungen in das Programm Preliminary Sizing Tool „PreSTo“ der 

Aircraft Design and Systems Group 

 

DEPARTMENT OF AUTOMOTIVE AND AERONAUTICAL ENGINEERING 
ENGINEERING 
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Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berichtes 

sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten. 
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Kurzreferat 
 

Diese Projektarbeit stellt den Zusammenhang zwischen dem Giermoment des gepfeilten Flü-

gels und der Seitenleitwerksauslegung dar. Eine Aufgabe des Seitenleitwerks ist es, Stabilität 

um die Hochachse zu liefern. In dieser Funktion wird das Seitenleitwerk vom gepfeilten Flü-

gel unterstützt. Das vorliegende Dokument klärt, wie stark der gepfeilte Flügel zur Gierstabili-

tät beiträgt. In der Literatur wurden Berechnungsmethoden für das Giermoment des gepfeilten 

Flügels gefunden, die analysiert und bewertet werden. Ferner wurde an Hand der Eingabeda-

ten dreier Flugzeuge beispielhaft das Seitenleitwerk nach Stabilitätsforderung ausgelegt. Da 

die Seitenleitwerksfläche sowohl mit, als auch ohne den Beitrag des Pfeilflügelgiermoments 

berechnet wurde, kann eine Aussage über die Größe dieses Beitrags gemacht werden. Aus den 

gewonnen Erkenntnissen wird eine allgemeine Vorgehensweise zur Seitenleitwerksauslegung 

vorgeschlagen. Damit die Ergebnisse dieser Schrift auch praktische Anwendung finden wur-

den sie in das Flugzeugdimensionierungstool PreSTo integriert. 

(c)
Die kommerzielle Nutzung und Verwertung dieses Dokuments ist verboten, soweit nicht ausdrücklich gestattet. Zuwiderhandlung verpflichtet zu Schadenersatz. Alle Rechte vorbehalten.

Anfragen richten Sie bitte an:

Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME
E-Mail siehe: http://www.ProfScholz.de

Diese Datei befindet sich in:
http://Bibliothek.ProfScholz.de
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1 Einleitung 
 

1.1 Motivation 
 

Die Hauptaufgabe des Flugzeugseitenleitwerks ist es, ein Moment um die Flugzeughochachse 

zu erzeugen. Dabei soll das Seitenleitwerk unsymmetrische Momentenverteilungen ausglei-

chen und das Flugzeug so um seine Hochachse stabilisieren. In dieser Funktion wird das Sei-

tenleitwerk von der Flügelpfeilung unterstützt. Im Schiebeflug erzeugt der rückwärts gepfeilte 

Flügel ein stabilisierendes Giermoment. Es scheint jedoch schwierig dieses Giermoment be-

reits in der Projektphase der Flugzeugentwicklung zu bestimmen, weshalb es häufig vernach-

lässigt wird. Das wiederum bedeutet jedoch zwangsläufig, dass die berechnete Seitenleit-

werksfläche zu groß ist. Auch wenn im Flugzeugentwurf nicht der Anspruch erhoben wird, 

alle Parameter exakt bestimmen zu können, so wird doch versucht, die spätere Realität im 

Vorhinein möglichst gut abzubilden. Da der Flugzeugentwerfer ein wenig zwischen den flug-

zeugbauspezifischen Fachdisziplinen steht, muss er sich behelfen und mit vereinfachten Me-

thodiken Werte abschätzen, um damit weiterzurechnen. Es ist also wünschenswert, eine Aus-

sage über den Beitrag des gepfeilten Flügels zur Gierstabilität zu machen, um die Seitenleit-

werksaulegung noch genauer zu machen. Denn, je genauer die mit den vorliegenden Berech-

nungsmethoden abgeschätzte Seitenleitwerksfläche, desto genauer die abgeschätzte Seiten-

leitwerksmasse bzw. die abgeschätzte Flugzeugmasse, usw. Kaum ein berechneter Parameter 

steht für sich selbst, sondern findet Anwendung in vielen anderen Formeln. Daher ist der 

Flugzeugentwerfer ständig auf der Suche nach geeigneten Berechungsmethoden, um Schnee-

balleffekte zu verhindern und die Forschung noch effektiver zu machen. Ob eine Berech-

nungsmethode geeignet ist, kann an Hand eines Vergleichs der Berechnungsmethodenergeb-

nisse mit den Parametern erfolgreich gebauter Flugzeuge entschieden werden.  
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1.2 Begriffsdefinitionen 
 

Körperfestes Achsenkreuz 
Das körperfeste Achsenkreuz hat seinen Ursprung im Schwerpunkt des Flugzeugs. In Bild 1.1 

sind Hoch-, Längs- und Querachse mit ihrer definierten Orientierung dargestellt. 

 

z

Hochachse

x

Längsachse

y

Querachse

ax

hseFlugwindac

β+

 
Bild 1.1  Das körperfeste Achsenkreuz mit Flugwindachse und Schiebewinkel 
 

Schiebewinkel, Schiebeflug 
Nach LN 9300 1970 wird mit dem Schiebwinkel des Luftfahrzeugs der Winkel zwischen der 

Flugwindachse und der x,z-Ebene des körperfesten Achsenkreuzes bezeichnet. Wie in Bild 1.1 

zu sehen, ist der Schiebewinkel positiv, wenn der Einheitsvektor der Flugwindachse eine posi-

tive Komponente in der y-Richtung des körperfesten Achsenkreuzes besitzt. Fliegt ein Flug-

zeug mit Schiebewinkel, befindet es sich im Schiebeflug. LN 9300 1970 gibt den Hinweis, 

dass der Schiebewinkel im deutschsprachigen Raum bis in das Jahr 1959 in die entgegenge-

setzte Richtung als positiv definiert wurde. In dieser Projektarbeit wurden daher ältere For-

meln der aktuellen Vorzeichenkonvention angepasst, um Unklarheiten zu vermeiden. 

 

Einviertelpunktlinie, Pfeilwinkel, Pfeilung, gepfeilter Flügel 
Verbindet man die Punkte der Flügelprofile, die sich bei einem Viertel der Profilsehnenlänge 

in Strömungsrichtung befinden, so ergibt sich die Einviertelpunktlinie. Nach Schulze 2008 
spricht man von positiver Pfeilung, wenn sich die Einviertelpunktlinie gegenüber der körper-

festen y-Achse in Strömungsrichtung geneigt befindet. Befindet sich die Einviertelpunktlinie 

gegenüber der körperfesten y-Achse entgegen der Strömungsrichtung geneigt, so spricht man 

hingegen von negativer Pfeilung. Der Pfeilwinkel ist laut LN 9300 1970 definiert als “Winkel 

zwischen y,z-Ebene [des körperfesten Achsenkreuzes, Anm. d. Verf.] und der Projektion der 
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gepfeilten Linie auf die x,y-Ebene [des körperfesten Achsenkreuzes, Anm. d. Verf.]“. Positive 

Pfeilung bedeutet positiver Pfeilwinkel und negative Pfeilung bedeutet negativer Pfeilwinkel. 

Spricht man von einem rückwärts gepfeilten Flügel, handelt es sich um positive Pfeilung, 

spricht man von einem vorwärts gepfeilten Flügel, bedeutet dies negative Pfeilung. Ein Flügel 

der eine Pfeilung aufweist ist ein gepfeilter Flügel. Zum Verständnis dient auch Bild 1.2. 

 

ichtungStrömungsr

y

punktlinieEinviertel

lPfeilwinke      ϕ+

 
Bild 1.2  Pfeilwinkel 
 

Stabilität 
Stabilität bezeichnet die Eigenschaft eines Körpers, nach einer Störung von außen wieder in 

seinen Ausgangszustand zurück zu gelangen. Bild 1.3 verdeutlicht den Unterschied zwischen 

Stabilität, Instabilität und Indifferenz. 

 

 
Bild 1.3  Stabilität, Instabilität, Indifferenz 
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1.3 Ziel der Arbeit 
 

Das vorliegende Dokument gibt einen Überblick über die in der Literatur vorhandenen Be-

rechnungsmethoden zur Ermittlung des Giermoments des gepfeilten Flügels und analysiert 

diese an Hand der Seitenleitwerksauslegung. 

 

Es gestaltet sich schwierig mehrere verschiedene Formeln zur Berechnung des Giermoments 

des gepfeilten Flügels aufzuspüren. Dies ist die Folge vor allem zweier Gründe: 

1. Das Giermoment des gepfeilten Flügels wird bei der Berechnung der Stabilität um die 

Hochachse häufig vernachlässigt. Grund dafür ist, dass es einen geringen Wert besitzt 

und der entstehende Fehler in der Projektphase der Flugzeugentwicklung hingenommen 

wird. 

2. Die Berechnung ist nicht möglich, da die Formel Werte benötigt, die in der Projektphase 

noch nicht verfügbar sind. 

 

Das vorliegende Dokument soll eine Antwort auf die Frage liefern, wie wichtig der Beitrag 

des Giermoments des gepfeilten Flügels für die Seitenleitwerksauslegung ist, indem … 

 

• … das Giermoment des gepfeilten Flügels mit Hilfe der vorhandenen Berechnungsme-

thoden abgeschätzt wird,  

• … Seitenleitwerksflächen mit den abgeschätzten Werten nach Stabilitätsforderung aus-

gelegt werden, 

• … die errechneten Seitenleitwerksflächen mit den Seitenleitwerksflächen tatsächlich 

gebauter Flugzeuge verglichen werden, 

• … eine Aussage über die Güte der Berechnungsmethoden getroffen wird. 

 

Dieses Dokument bereitet die gewonnen Erkenntnisse auf und liefert eine schrittweise Anlei-

tung zur Seitenleitwerksauslegung nach Stabilitätsforderung. Zudem werden die Ergebnisse in 

das Berechnungstool PreSTo integriert und so die praktische Anwendung möglich gemacht. 

 

Ziel dieser Arbeit ist daher, ein gutes Verständnis über das Thema, Giermoment des gepfeilten 

Flügels im Bezug auf die Seitenleitwerksauslegung in der Projektphase der Flugzeugentwick-

lung zu vermitteln. 
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1.4 Aufbau der Arbeit 
 

Der Verlauf der Projektarbeit soll zunächst die nötigen Grundkenntnisse vermitteln, um dar-

auf aufbauend das Thema verständlich darstellen zu können. 

 

• Die Eingabe der Ergebnisse dieser Schrift in PreSTo soll die Verbindung zwischen theore-

tischen Überlegungen und praktischer Anwendung schaffen. 

• Der Hauptteil dieser Schrift enthält die Ausführungen zum Thema: 

 

Abschnitt 2 erklärt die theoretischen Grundlagen dieser Projektarbeit. 

 

Abschnitt 3 stellt die in der Literatur gefundenen Berechnungsmethoden dar, berechnet 

mit diesen das Giermoment des gepfeilten Flügels und vergleicht die Ergeb-

nisse.  

 

Abschnitt 4 berechnet die Seitenleitwerksfläche nach Stabilitätsforderung mit und ohne 

Berücksichtigung der Berechnungsmethoden aus der Literatur, diskutiert die 

Ergebnisse und gibt eine allgemeine Vorgehensweise an. 

 

Abschnitt 5 erläutert die Funktionsweise von PreSTo und dokumentiert die Eingabe der 

Berechnungsmethoden in das Programm. 

 

Anhang A enthält Diagramme zur Bestimmung des Rumpfgiermomentenbeiwerts.  
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2 Flugzeugentwurf 
 

Es ist ein Ziel des zivilen Flugzeugbaus, mit einem neuen Fluggerät Gewinn zu erwirtschaf-

ten. Nachdem mit Hilfe einer Bedarfsanalyse ein konkreter Bedarf ermittelt wurde, ist es nun 

wichtig die Flugzeugentwicklung möglichst kostengünstig zu realisieren. Der Flugzeugent-

wurf als Teil der Flugzeugentwicklung gliedert sich in verschiedene Phasen, wobei diese nicht 

einheitlich voneinander getrennt sind. Nach Scholz 1999 macht es jedoch Sinn, die in Tabelle 

2.1 zu sehende Unterscheidung der einzelnen Entwicklungsschritte vorzunehmen. 

 
Tabelle 2.1  Phasen der Flugzeugentwicklung 
Phase Projektphase Definitionsphase Entwicklungsphase 
Aktivität 
 

• Dimensionierung 
        (preliminary sizing) 
• Entwurf 

   (conceptual design) 

• Vorentwicklung 
         (preliminary design) 
 

• Entwicklung 
         (detail design) 
 

 
Beispiele  
durchzuführender 
Arbeiten 
 
 

 
Marktanalysen 
Konfigurationsfindung 
Triebwerksauswahl 
 

 
Strukturvorentwicklung 

Bauweisen,  
Fertigungsverfahren 

Systemdefinition 
flugmechanische Simulation 

 
Konstruktion 
Systementwicklung 
Triebwerksintegration 
Strukturversuche  
Systemversuche 
Flugerprobung 

 

Diese Projektarbeit beschäftigt sich in Anlehnung an Scholz 1999 ausschließlich mit der Pro-

jektphase der Flugzeugentwicklung.  

 

 

 

2.1 Seitenleitwerksauslegung 
 

Um einen groben Richtwert in einem frühen Stadium des Flugzeugentwurfs zu erhalten, wer-

den Leitwerksflächen mit dem sogenannten Leitwerksvolumenbeiwert abgeschätzt. Es gilt für 

den Volumenbeiwert des Seitenleitwerks, dass 

 

 
bS

lS
C

W

VV
V ⋅

⋅
=  (2.1) 

 

und somit, 

 

 
V

WV
V l

bSC
S

⋅⋅
=    . (2.2) 
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Der Hebelarm und der Volumenbeiwert des Seitenleitwerks werden hierbei an Hand von Er-

fahrungswerten abgeschätzt. Auch um Kosten wegen aufwendiger Nacharbeit zu sparen, ist 

das Ziel jedoch ein Seitenleitwerk in der Projektphase so auszulegen, dass es dem späteren O-

riginal möglichst nahe kommt. Das wird auch in der Einleitung von Scholz 1999 verdeutlicht: 

 
Ein guter Entwurf zeichnet sich dadurch aus, dass Detailuntersuchungen durch Spezialisten keine 
oder nur kleine Änderungen am Entwurf verlangen und diese kleinen Änderungen keine Rückwir-
kungen auf die Arbeiten anderer Spezialisten haben. 

 

Um die spätere Realität im Vorhinein abzubilden, muss ich die an das Bauteil gestellten An-

forderungen möglichst genau kennen. Leitwerke sorgen für Stabilität und Steuerbarkeit. Das 

bedeutet, dass ein Seitenleitwerk auch nach diesen beiden Gesichtspunkten ausgelegt werden 

muss. Für die Seitenleitwerksauslegung nach Steuerbarkeitsforderung, die in dieser Projektar-

beit nicht näher betrachtet werden soll, ist vor allem ein Triebwerksausfall beim Start von Be-

deutung. Die Seitenleitwerksauslegung nach Stabilitätsforderung ist im Weiteren Gegenstand 

der Untersuchung. 

 

Da das Seitenleitwerk Stabilität um die Hochachse liefert, wird die Summe der Momente um 

die Hochachse im Flugzeugschwerpunkt aufgestellt. Im Schiebeflug liefern das Seitenleit-

werk, der Rumpf und der Flügel hierfür den Hauptbeitrag. Rumpf und Flügel liefern die 

Giermomente FN  bzw. WN , das Seitenleitwerk eine Seitenkraft VY , die multipliziert mit dem 

Hebelarm Vl  ebenfalls ein Moment um die Hochachse erzeugt. Schubeffekte werden nach Ni-

colai 1975 vernachlässigt, da sie für gewöhnlich nicht vom Schiebewinkel abhängen. Nun gilt 

 

 ( )ACCGVVWFCG xlYNNN −−⋅−+=    . (2.3) 

 

Bei ACCGx −  handelt sich um den Abstand des Schwerpunkts zum Neutralpunkt des Flügels in 

x-Richtung des körperfesten Achsensystems. Da der Schwerpunkt, sowie der Neutralpunkt 

des Flügels aber dynamische Parameter sind, denen man nur schwer feste Werte zuweisen 

kann, wird ihr Abstand in den folgenden Berechnungen vernachlässigt.  

 

Es ist zweckmäßig die Giermomente in dimensionslose Beiwerte umzurechnen. Man erhält: 

 

 bSqCbSq
C

N WNW
N

CG ⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅
∂

∂= ββ
β β,    , (2.4) 

 

 bSqCbSq
C

N WFNW
FN

F ⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅
∂

∂
= ββ

β β ,,
,    , (2.5) 
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 bSqCbSq
C

N WWNW
WN

W ⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅
∂

∂
= ββ

β β ,,
,    , (2.6) 

  

 VVYV
VY

V SqCSq
C

Y ⋅⋅⋅=⋅⋅⋅
∂

∂
= ββ

β β ,,
,    , (2.7) 

 

und damit wird Gleichung 2.3 zu: 

 

 VVVYWWNWFNWN lSqCbSqCbSqCbSqC ⋅⋅⋅⋅−⋅⋅⋅⋅+⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅ ββββ ββββ ,,,,,,,    . (2.8) 

 

Nach teilen durch  WSq,,β  und b  sowie umstellen der Gleichung lässt sich die Seitenleit-

werksfläche schließlich mit 
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
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,,

,,,,,

β
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berechnen. 
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2.2 Parameter der Seitenleitwerksauslegung 
 

2.2.1  Giermomentenbeiwert 
 

Nach CS 25.177 wird für Stabilität um die Hochachse, die sogenannte Richtungsstabilität, ge-

fordert: 

 
a) The static directional stability (as shown by the tendency to recover from a skid with the 

rudder free) must be positive for any landing gear and flap position and symmetrical power 
condition… . 

 

Es muss also gelten, dass 

 

 0, >βNC  (2.10) 

 

ist. Den Zusammenhang zwischen dieser Forderung und dem Schiebwinkel liefert Bild 2.1. 

Die geneigte Gerade deutet den gierstabilen oder gierinstabilen Fall an. Es wird deutlich, Sta-

bilität um die Hochachse besitzt ein Flugzeug, wenn es nach einer Störung, durch beispiels-

weise einen Seitenwind, den entstehenden Schiebewinkel wieder zu Null setzt. Das Flugzeug 

sollte die Fähigkeit besitzen sich von selbst wieder in den Flugwind hinein zu drehen. Aus 

diesem Grund wird die Richtungsstabilität auch als Windfahnenstabilität bezeichnet. 

 

 
Bild 2.1  Zusammenhang, Giermomentenbeiwert und Schiebwinkel 
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Für eine ausreichendes β,NC  werden in der Literatur verschiedene Werte angegeben. Roskam 

II  1997 fordert, dass für ausreichende Richtungsstabilität 

 

 radCN /0571.0, ≥β  (2.11) 

 

gelten muss. Wie in dem Diagramm in Bild 2.2 zu sehen geht Raymer 1996 ebenfalls etwa 

von diesem Wert als Minimalwert aus, führt jedoch zusätzlich eine Abhängigkeit von der 

Machzahl ein. Des Weiteren gibt er verschiedene Werte für einzelne Flugzeuge an und schlägt 

eine Kurve vor, auf der in Abhängigkeit der Machzahl die Werte für β,NC  abzulesen sind. 

Raymer 1996 gibt jedoch auch den Hinweis, dass exakte Werte für β,NC  erst über dynami-

sche Analysen mittels Windkanalversuchen zu erhalten sind. Denn, so führt er weiter aus, 

selbst nach den Testflügen eines Prototyps ist es nicht ungewöhnlich, dass die Seitenleit-

werksfläche erneut geändert wird. 

 

 
Bild 2.2  β,NC  aufgetragen über der Machzahl 

 

Nelson 1998 gibt wieder einen konstanten Wert für den Giermomentenbeiwert an und setzt 

 

 radCN /071.0, =β     . (2.12) 

 

Torenbeck 1988 wiederum liefert Wertebereiche für β,NC  einzelner Flugzeugtypen und gibt 

den Hinweis, dass der Giermomentenbeiwert von Flugzeugen mit Flügelpfeilung eine Funkti-

on des Auftriebsbeiwerts ist. 
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2.2.2 Giermomentenbeiwert des Rumpfes FNC ,,β  

 
Von der Flugzeugnase aus gesehen liegt der Druckpunkt des Rumpfes ungefähr bei einem 

Viertel der Rumpflänge und somit vor dem Flugzeugschwerpunkt. Im Flug mit positivem oder 

negativem Schiebewinkel erzeugt der Rumpf daher immer ein destabilisierendes Giermoment, 

da sich das Flugzeug nicht in den Flugwind hinein, sondern weiter aus dem Flugwind heraus 

dreht. Zum Verständnis dient Bild 2.3. 

 

CG

β
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N
CG

β

CP

N

β−

 
Bild 2.3  Destabilisierendes Giermoment des Rumpfes im Schiebeflug 
 

Zur Berechnung von FNC ,,β  gibt DATCOM 1978 folgende Formel an, die allerdings verein-

fachend nur für zylindrische Rümpfe gilt. 

 

 
bS

dl
kkC

W

FF
lRNFN ⋅

⋅⋅⋅⋅
⋅

−=
2

,,, 2

360

πβ    1/rad (2.13) 

 

Bei dem Parameter Nk  handelt es sich um einen empirischen Faktor, der die Flügel-Rumpf-

Interferenz berücksichtigt und laut Pamadi 1998 eine Funktion der Rumpfgeometrie und der 

Flugzeugschwerpunktsposition ist. Mit Hilfe des Diagramms in Bild A1 im Anhang lässt sich 

Nk  ablesen. DATCOM 1978 liefert jedoch auch eine Gleichung zur Berechnung und setzt 

 

 0005.0416.0ln168.027.001.0 −







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






⋅−⋅⋅=

F

F

F

m
N d

l

l

x
k    , (2.14) 

 

wobei mx  den Abstand des Schwerpunkts von der Flugzeugnase anzeigt. Aus Mangel an ge-

eigneten Daten wird mx  der halben Rumpflänge gleichgesetzt.  
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Der Parameter lRk ,  ist ebenfalls ein empirischer Faktor und stellt eine Funktion der Reynolds-

zahl des Rumpfes da. lRk ,  ist sowohl aus dem Diagramm in Bild A2 im Anhang abzulesen, als 

auch in Form der Gleichung 

 

 1
10

Re
log46.0

6, +






⋅= +lRk  (2.15)   

 

verfügbar. Für die Reynoldszahl gilt bezogen auf die Rumpflänge, dass 

 

 
µ

ρ VlF ⋅⋅=Re  (2.16) 

 

ist. Für eine gegebene Reiseflughöhe zwischen 11 km bis 20 km1 lassen sich die Dichte ρ  

und die Viskosität µ  wie folgt berechen. Für die Dichte gilt, 

 

 
( )[ ]

0

11000000157688.03639.0

ρ
ρ

−⋅−⋅=
He

 kg/m³   , (2.17) 

 

wobei H  die Reiseflughöhe und 0ρ  die Standartdichte nach ICAO bezeichnet. Nach Schulze 

2008 lässt sich die Viskosität µ  mit dem Gesetz von Sutherland berechnen. Man erhält 

 

 
4,11065,216

65.216
10458.1

5,1
6

+
⋅⋅= −µ  kg/(m s)   . (2.18) 

 

 

 

2.2.3 Giermomentenbeiwert des Flügels WNC ,,β  

 

Der Einfluss des Flügels auf die Stabilität um die Hochachse wird gesondert in Abschnitt 3 

beschrieben. 

 

 

                                                           
1 Es handelt sich hier um eine isotherme atmosphärische Schicht, d.h. die Temperatur ist konstant. 
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2.2.4 Giermomentenbeiwert des Seitenleitwerks VYC ,,β  

 

Den mit Abstand größten Beitrag zur Gierstabilität des Flugzeugs liefert das Seitenleitwerk. 

Bei einem Flug mit Schiebewinkel entsteht am Seitenleitwerk eine Seitenkraft FY , die ein 

großes Moment um die Hochachse erzeugt. Da der Schiebewinkel der Anstellwinkel des Sei-

tenleitwerks ist, schlägt Scholz 1999 vereinfachend vor VYC ,,β  wie den Auftriebsgradienten 

des Flügels zu berechnen. Die Berechnungsmethode ist DATCOM 1978 entnommen, wobei 

sie vereinfacht wurde, da die Einflüsse von Rumpf, Höhenleitwerk, seitlichem Abwind und 

Abminderung auf das Seitenleitwerk vernachlässigt wurden. Es ist 
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Aus der häufig gegebenen Pfeilung um die Einviertelpunktlinie kann die Pfeilung um die 

50%-Linie des Seitenleitwerks mit der nachfolgenden Formel berechnet werden. 
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3 Literaturrecherche zum Thema 
 

Es wurde festgestellt, dass hingegen der Erwartungen, recht viel Literatur zu einem Thema zur 

Verfügung steht, wenn man die Stichworte kennt. Je mehr sich mit der Literatur beschäftigt 

wurde, desto mehr wurde erkannt, dass viele Veröffentlichungen einen sehr ähnlichen Aufbau 

besitzen. Ausgehend von dieser Erkenntnis gestaltet sich die Recherche sehr effizient, man 

weiß genau, wo nach man sucht und wo sich die benötigte Information verbirgt.  

 

In der Literatur wurden viele Werke in englischer und deutscher Sprache gefunden, die sich 

mit dem Thema der Flugzeugstabilität auseinandersetzen. Die Richtungsstabilität, um die es 

in dieser Projektarbeit vornehmlich geht, wird dabei bis auf Hale 1984 und Ohja 1995 von 

allen Autoren berücksichtigt. Über einen Beitrag des Flügels zur Richtungsstabilität ist bei 

Asselin 1997, Anderson 2008, Etkin 1966, MacCormick 1995, Richter 1965 und Russell 
1996 allerdings nichts zu finden. Anders ist es bei Babister 1961, Nelson 1998 und Toren-
beck 1988, die dem Flügel zumindest einen gewissen Effekt zugestehen. Sie geben jedoch mit 

dem Hinweis, dass dieser Effekt auf Grund seiner geringen Größe zu vernachlässigen sei, kei-

ne Berechnungsformel an. Tatsächlich besteht innerhalb der gefundenen Literatur große Ei-

nigkeit darüber, dass der Giermomentenbeiwert des Flügels nur einen sehr kleinen Beitrag zur 

Stabilität um die Hochachse liefert. Auch ist Konsens, dass das Giermoment des ungepfeilten 

Flügels im Schiebeflug für den Flugzeugentwurf gänzlich zu vernachlässigen ist. Der Beitrag 

den ein gepfeilter Flügel zur Richtungsstabilität liefert wird jedoch von vielen Autoren be-

rücksichtigt. Es wird festgestellt, dass ein rückwärts gepfeilter Flügel das Flugzeug um seine 

Hochachse stabilisiert und ein vorwärts gepfeilter Flügel das Flugzeug destabilisiert. Zur Er-

klärung dient Bild 3.1.  
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Bild 3.1  Komponenten der Geschwindigkeit bei einem Flug ohne und mit Schiebwinkel 
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Im Flug ohne Schiebewinkel liegen der rechte und der linke Tragflügel mit derselben Orien-

tierung in der Strömung. Der Geschwindigkeitsvektor der Strömung zerteilt sich an der Flü-

gelvorderkante in eine tangentiale und eine normale Komponente. Die Normalkomponente 

greift am rechten und linken Tragflügel mit demselben Betrag an und ist für die Auftriebs-

kraftberechnung maßgeblich. Auf Grund des rückwärts gepfeilten Flügels steigt der Betrag der 

Normalkomponente des rechten Tragflügels proportional zum Schiebwinkel, während der Be-

trag der Normalkomponente des linken Tragflügels proportional zum Schiebewinkel sinkt. Im 

Schiebeflug wird der rechte Tragflügel also mit einer größeren Geschwindigkeit umströmt als 

der linke. Diese höhere Umströmungsgeschwindigkeit hat zur Folge, dass der rechte Tragflü-

gel nicht nur einen größeren Auftrieb erzeugt, sondern auch einen größeren Widerstand. Glei-

chung 3.1 verdeutlicht diesen Zusammenhang, am Beispiel der Berechnung des Beiwerts des 

induzierten Widerstands aus dem Auftriebsbeiwert. 

 

 
eA

C
C L

iD ⋅⋅
=

π

2

,  (3.1) 

 

Durch den erhöhten Widerstand erzeugt der rechte Tragflügel ein nach Vorzeichenkonvention 

positives Moment um den Schwerpunkt, dass das Flugzeug in die Flugwindachse hinein dreht 

und damit stabilisierend wirkt. Bei einem vorwärts gepfeilten Flügel wäre der Effekt umge-

kehrt. Hier würde die linke Tragfläche auf Grund der höheren Geschwindigkeit einen höheren 

Widerstand erzeugen und das entstehende Moment wäre gierinstabil. 

 

 

 

3.1 Berechnungsmethoden aus der Literatur 
 

Im Folgenden werden die in der Literatur gefundenen Berechnungsmethoden2 für den Gier-

momentenbeiwert des gepfeilten Flügels WNC ,,β  dargestellt. 

 

Gleichung 3.2 zeigt die Berechnungsmethode nach DATCOM 1978, auf die in der Literatur 

mit Abstand am häufigsten verwiesen wird. Zur Abschätzung von WNC ,,β  ziehen diese Be-

rechnungsmethode auch Ly 1997, Nicolai 1975, Raymer 1996 und Roskam VI 1990 heran. 

Wobei Letzterer zu bedenken gibt, dass es sich hier nur um eine grobe Abschätzung handelt, 

die im Flugzeugentwurf zu Null zu setzen sei. 

 

                                                           
2  Zum besseren Verständnis wurden die in den Berechnungsmethoden verwandten Größen entsprechend
 dem Symbolverzeichnis dieser Projektarbeit vereinheitlicht. 
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Es ist: 
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Per Definition ist ACCGx −  positiv, wenn der Schwerpunkt hinter dem Neutralpunkt des Flügels 

liegt. Wie in Abschnitt 2 erläutert, wird dieser Abstand in den folgenden Rechnungen mangels 

Daten vernachlässigt, bzw. zu Null gesetzt. Gleichung 3.2 verkürzt sich daher zu 
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Pamadi 1998 erläutert, dass der Beitrag des Flügels zur Richtungsstabilität, abgesehen von 

der Flügelpfeilung auch von der V-Stellung des Flügels abhängt. Wie in Gleichung 3.5 zu se-

hen, kombiniert Pamadi 1998 daher Gleichung 3.4 mit einer empirischen Formel, die die V-

Stellung berücksichtigt. 
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Wie Gleichung 3.6 zeigt, liefert auch Just 1965 eine Berechnungsmethode, die sowohl Flü-

gelpfeilung, als auch Flügel V-Stellung berücksichtigt. Es sind hier entsprechend der Sum-

manden, die einzelnen Beiträge zur Gierstabilität des Flügels gut erkennbar aufgeführt. Die 

Gleichung beginnt mit einer positiven Konstante, um die generell stabilisierende Eigenschaft 

des Flügels zu berücksichtigen. Der zweite Summand, zeigt den ebenfalls stabilisierenden Ef-

fekt des Widerstandanstiegs im Schiebeflug an. Subtrahiert wird der Einfluss des Flügel V-

Winkels, da dieser die Gierbewegung destabilisiert. Schließlich findet der stabilisierende Bei-

trag der Flügelpfeilung einzeln Eingang in die Gleichung. 
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Perkins/Hage 1960 spricht von einer ersten Annäherung zur Abschätzung von WNC ,,β  und 

stellt Gleichung 3.7 zur Verfügung, auf die sich aus Smetana 2001 bezieht. Es ist klar ersicht-

lich, dass Perkins/Hage 1960 den Beitrag des Flügels zur Gierstabilität für sehr gering hält. 

 

 ( )2

1

25,, 00006.0 ϕβ ⋅=WNC    1/rad (3.7) 

 

Beim betrachten der Berechnungsmethoden wird erneut deutlich, dass ein Flügel mit einem 

nach Vorzeichenkonvention positiven Pfeilwinkel einen positiven Giermomentenbeiwert er-

zeugt. 

 

Eine Abschätzung, die auf analytischen Studien beruht, ist bei Stengel 2004 zu finden und in 

Gleichung 3.8 dargestellt. Erneut fließen hier sowohl Pfeilung, als auch V-Stellung des Flü-

gels in die Gleichung ein. 

 

 2
10,, LLWN CkCkC ⋅+⋅⋅= νβ    1/rad (3.8) 

 

Bei Flügeln großer Streckung wird 0,075 für 0k  angegeben. 1k  ist eine Funktion der Flü-

gelpfeilung und Streckung und liegt in einem Bereich zwischen 0,15 und 0,2. Da keine Mög-

lichkeit besteht diese Funktion aufzulösen, wird in den folgenden Berechnungen mit dem Mit-

telwert des Bereichs von 1k  gerechnet. Gleichung 3.8 wird dann zu 

 

 2
,, 175.0075.0 LLWN CCC ⋅+⋅⋅= νβ    1/rad   . (3.9) 

 

Hier gilt es zu bedenken, dass der Einfluss des V-Winkels nicht als destabilisierender, sondern 

als stabilisierender Faktor in die Gleichung mit einfließt. 

 

Abschließend sei hier auf eine Berechnungsmethode verwiesen, die Philips 2004 darbietet. Es 

wird der Hinweis gegeben, dass Gleichung 3.10 auf Grund ihrer Komplexität nicht aufgelöst 

werden kann. Das Integral beschreibt die Summe aller Teilflächen des Tragflügels, multipli-

ziert mit dem jeweiligen Widerstandsderivativ. Somit ist das Derivativ in Abhängigkeit der 

Spannweitenkoordinate angegeben und wird durch Teilen durch die Gesamtflügelfläche di-

mensionslos gemacht. 
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3.2 Berechung der Giermomente des gepfeilten Flügels 
 

Es sollen nun die Giermomente des gepfeilten Flügels mit den Berechnungsmethoden aus der 

Literatur berechnet werden. In Tabelle 3.1 werden die dafür benötigten Beispielwerte darge-

stellt. 

 
Tabelle 3.1  Beispielwerte für die Berechung des Giermomentenbeiwerts des gepfeilten Flügels 
A CA 

 
ϕ25 
[°] 

β 
[°] 

ν 
[°] 

10 0,5 25 10 5 
 

Tabelle 3.2 zeigt die Ergebnisse der Berechnungen. Die Ergebnisse sind auf fünf Stellen nach 

dem Komma gerundet.  

 
Tabelle 3.2  Ergebnisse der Berechnung des Giermomentenbeiwerts des gepfeilten Flügels 

Berechnungsmethode 
CN,β,W 
[1/rad] 

CN,W=CN,β,W⋅β 

 
DATCOM 1978 
 
Pamadi 1998 
 
Just 1965 
 
Perkins/Hage 1960 
 
Stengel 2004 

 
0,00686 
 
0,00359 
 
0,01825 
 
0,00004 
 
0,04702 

 
0,00120 
 
0,00063 
 
0,00319 
 
0,000007 
 
0,00821 

 

 

 

3.3 Vergleich der Ergebnisse 
 

Vergleicht man die errechneten Giermomentenbeiwerte, so wird deutlich, dass große Unter-

schiede bestehen. Der Giermomentenbeiwert der nach Stengel 2004 bestimmt wurde ist bei-

spielsweise um den Faktor 1000 größer als der nach Perkins/Hage 1960 bestimmte Wert. 

Denkt man an die Forderung für ausreichende Richtungsstabilität nach Gleichung 2.11, so ist 

der nach Perkins/Hage 1960 berechnete Wert tatsächlich zu vernachlässigen. Da die Berech-
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nungsmethode von Stengel 2004, die V-Stellung nicht als destabilisierend berücksichtigt, ist 

der ausgerechnete Wert am größten.  

 

Deutlich bemerkbar macht sich auch der Unterschied zwischen den nach DATCOM 1978 

und Pamadi 1998 errechneten Ergebnissen. DATCOM 1978 bestimmt einen Giermomenten-

beiwert der doppelt so groß ist. Bei den vorliegenden Eingabedaten schlägt der destabilisie-

rende Effekt des V-Winkels also stark zu Buche.  

 

Bild 3.2 zeigt den Giermomentenbeiwert des gepfeilten Flügels in Abhängigkeit des Pfeilwin-

kels. Der Schiebewinkel von 10° wurde beibehalten. Auf eine Variation des Schiebewinkels 

wurde an dieser Stelle verzichtet, da das Pfeilflügelgiermoment linear mit dem Schiebewinkel 

zusammenhängt. Unabhängig vom Schiebewinkel würde sich qualitativ immer dasselbe Dia-

gramm ergeben. 
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Bild 3.2  Giermomentenbeiwert des gepfeilten Flügels in Abhängigkeit des Pfeilwinkels 
 

Da Stengel 2004 für die Abhängigkeit des Giermomentenbeiwerts vom Pfeilwinkel eine Kon-

stante vorgesehen hat, besteht nur eine Abhängigkeit vom Auftriebsbeiwert. Der auf diese Art 

berechnete Giermomentenbeiwert weist dem Flügel mit Pfeilung einen stark stabilisierenden 

Charakter zu. Schön zu sehen ist, wie die nach DATCOM 1978 und Pamadi 1998 bestimm-

ten Geraden parallel laufen. Das macht Sinn, da Pamadi 1998, abzüglich des destabilisieren-

den Einflusses des V-Winkels, die Berechnungsmethode nach DATCOM 1978 verwendet. 

Bei einem konstanten V-Winkel hat die nach Pamadi 1998 bestimmte Gerade daher einen 

konstanten Abstand in vertikaler Richtung, gegenüber der nach DATCOM 1978 bestimmten 

Gerade. 
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4 Berechnung der Seitenleitwerksfläche 
 

In diesem Abschnitt werden Seitenleitwerke mit den Daten ausgewählter Flugzeuge nach Sta-

bilitätsforderung ausgelegt. Ziel soll sein, eine Aussage darüber zu treffen, wie groß und be-

deutsam der Beitrag des Pfeilflügelgiermoments für die Seitenleitwerksauslegung ist. Hierfür 

werden die Seitenleitwerke einmal mit und einmal ohne Berücksichtigung des Giermomen-

tenbeiwerts des gepfeilten Flügels ausgelegt. Anschließend werden die errechneten Seiten-

leitwerksgrößen mit den tatsächlichen Seitenleitwerksgrößen der ausgewählten Flugzeuge 

verglichen. 

 

 

 

4.1 Eingabedaten ausgewählter Flugzeuge 
 

In den Bildern 4.1 bis 4.3 sind die für die Seitenleitwerksauslegung ausgewählten Flugzeuge 

dargestellt. Die Tabellen 4.1a bis 4.1d führen die Daten auf, die Datenbank 1999 entnommen 

wurden und für die nachfolgenden Berechnungen verwendet werden. 

 

 
Bild 4.1  Airbus A319-100 (Nach Lufthansa 2010 ) 
 

 
Bild 4.2  Airbus A340-300 (Nach Lufthansa 2010 ) 
 

 
Bild 4.3  Boeing B747-400 (Nach Lufthansa 2010 ) 
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Tabelle 4.1a  Eingabedaten ausgewählter Flugzeuge, Allgemein 
Allgemein 

Flugzeug Machzahl Geschwindig- 
Keit 
[m/s] 

Dienstgipfel- 
höhe 
[m] 

Schwerpunkt 
 
[m] 

Auftriebs- 
beiwert 

Airbus 
A319-100 
A340-300 
 
Boeing 
B747-400 

 
0,89 
0,82 
 
 
0,85 

 
196 
180 
 
 
188 

 
12500 
12500 
 
 
13715 

 
13,69 
27,12 
 
 
28,20 

 
0,492 
0,515 
 
 
0,429 

 
Tabelle 4.1b  Eingabedaten ausgewählter Flugzeuge, Flügel 

Flügel 
Flugzeug Spannweite 

[m] 
Fläche 
[m²] 

Streckung Pfeilwinkel ϕ25 
[°] 

V-Winkel 
[°] 

Airbus 
A319-100 
A340-300 
 
Boeing 
B747-400 

 
33,91 
60,30 
 
 
64,44 

 
123,66 
363,00 
 
 
587,60 

 
9,30 
10,02 
 
 
7,07 

 
24,967 
29,800 
 
 
37,500 

 
5,11 
4,97 
 
 
7,00 

 
Tabelle 4.1c  Eingabedaten ausgewählter Flugzeuge, Seitenleitwerk 

Seitenleitwerk 
Flugzeug Fläche 

[m²] 
Streckung Hebelarm 

[m] 
Pfeilwinkel ϕ50 
[°] 

Airbus 
A319-100 
A340-300 
 
Boeing 
B747-400 

 
21,50 
45,20 
 
 
77,10 

 
6,35 
5,90 
 
 
5,16 

 
10,67 
25,50 
 
 
32,50 

 
30,79 
37,41 
 
 
42,13 

 
Tabelle 4.1d  Eingabedaten ausgewählter Flugzeuge, Rumpf 

Rumpf 
Flugzeug Länge 

[m] 
Durchmesser 
[m] 

Reynoldszahl 

Airbus 
A319-100 
A340-300 
 
Boeing 
B747-400 

 
27,38 
54,23 
 
 
56,39 

 
4,14 
5,64 
 
 
6,80 

 
8,84⋅10^7 
1,68⋅10^8 
 
 
1,54⋅10^8 
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4.2 Berechnung der Seitenleitwerksfläche 
 

Mit den Formeln aus Abschnitt 2 und 3 und den Eingabedaten der ausgewählten Flugzeuge, 

soll nun die Seitenleitwerksfläche nach Stabilitätsforderung berechnet werden.  

 

In Tabelle 4.2 sind die Ergebnisse der Rechnung ohne Berücksichtigung des Giermomenten-

beiwerts des gepfeilten Flügels aufgeführt. Es sind zwei Seitenleitwerksflächen dargestellt, da 

die Rechnung einmal mit dem Giermomentenbeiwert nach Roskam II 1997 und einmal mit 

dem Giermomentenbeiwert nach Nelson 1998 durchgeführt wurde.  

 
Tabelle 4.2  Ergebnisse, Seitenleitwerksauslegung ohne Giermomentenbeiwert des gepfeilten Flü-

gels 
Berechnungsparameter Airbus A319-100 Airbus A340-300 Boeing B747-400 
 
CN,β,1 
CN,β,2 
 
CN,β,F 

CY,β,V 

 
SV1 
SV2 

 
0,0571 
0,0710 
 
-0,14759 
-2,56344 
 
31,4 
33,5 

 
0,0571 
0,0710 
 
-0,10608 
-2,45877 
 
57,0 
61,8 

 
0,0571 
0,0710 
 
-0,09488 
-2,37554 
 
74,6 
81,4 

 

Tabelle 4.3 zeigt die Ergebnisse der berechneten Seitenleitwerksauslegung unter Berücksich-

tigung des Giermomentenbeiwerts des gepfeilten Flügels. Es wird erneut mit beiden Richtwer-

ten für den Giermomentenbeiwert gerechnet und daher jeweils auf zwei Leitwerksflächen ver-

wiesen. 

 
Tabelle 4.3  Ergebnisse, Seitenleitwerksauslegung mit Giermomentenbeiwert des gepfeilten Flü-

gels 
 Airbus A319-100 Airbus A340-300 Boeing B747-400 

Berechnungsme-
thod
e 

CN,β,W 
 
[1/rad] 

SV1 
 
[m²] 

SV2 
 
[m²] 

CN,β,W 
 
[1/rad] 

SV1 
 
[m²] 

SV2 
 
[m²] 

CN,β,W 
 
[1/rad] 

SV1 
 
[m²] 

SV2 
 
[m²] 

 
DATCOM 1978 
 
Pamadi 1998 
 
Just 1965 
 
Perkins/Hage 1960 
 
Stengel 2004 

 
0,00674 
 
0,00345 
 
0,01831 
 
0,00004 
 
0,04557 

 
30,3 
 
30,5 
 
28,6 
 
31,4 
 
24,4 

 
32,5 
 
33,0 
 
30,7 
 
33,5 
 
26,5 

 
0,00873 
 
0,00538 
 
0,02174 
 
0,00004 
 
0,04973 

 
53,9 
 
55,1 
 
49,4 
 
57,0 
 
39,6 

 
58,8 
 
59,9 
 
54,2 
 
61,8 
 
44,5 

 
0,00865 
 
0,00472 
 
0,02011 
 
0,00005 
 
0,03607 

 
70,4 
 
72,3 
 
64,7 
 
74,6 
 
56,9 

 
77,2 
 
79,1 
 
71,5 
 
81,4 
 
64,0 

 

Um eine bessere Übersicht und einen Vergleich der Ergebnisse zu ermöglichen, werden in 

Tabelle 4.4 die Abweichungen der errechneten Seitenleitwerksflächen von den Originalwerten 

in Prozent angegeben. In jeder Spalte ist die kleinste Abweichung fett gedruckt. 
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Tabelle 4.4  Abweichung der errechneten Seitenleitwerksflächen vom Original 

Airbus A319-100  Airbus A340-300  Boeing B747-400  
Berechnungsparameter Abweichung 

[%] 
Abweichung 
[%] 

Abweichung 
[%] 

1. ohne C N,ββββ,W 

SV1 

SV2 

 
46,0  
55,9 

 
26,0 
36,8 

 
3,3 
5,6 

2. mit C N,ββββ,W 
DATCOM 1978 
SV1 

SV2 
Pamadi 1998 
SV1 

SV2 
Just 1965 
SV1 

SV2 
Perkins/Hage 1960 
SV1 

SV2 
Stengel 2004 
SV1 

SV2 

 
 
41,2 
51,1 
 
43,5 
53,4 
 
32,9 
42,8 
 
46,0 
55,9 
 
13,5 
23,4 

 
 
19,3 
30,0 
 
21,9 
32,6 
 
9,3 
20,0 
 
26,0 
36,7 
 
12,4 
1,7 

 
 
8,8 
1,0 
 
6,3 
2,6 
 
16,1 
7,2 
 
3,3 
5,6 
 
26,2 
17,0 
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4.3 Diskussion der Ergebnisse 
 

Die Ergebnisse in den Tabellen 4.2 bis 4.4 liefern einige Erkenntnisse. Zum einen wird deut-

lich, dass der nach Perkins/Hage 1960 berechnete Giermomentenbeiwert des Flügels tatsäch-

lich zu vernachlässigen ist. Die Giermomentenbeiwerte des Flügels, die mit Hilfe der anderen 

Berechnungsmethoden bestimmt wurden, lassen hingegen erkennen, dass der stabilisierende 

Effekt des Flügels berücksichtigt werden sollte. Nach Gleichung 2.9 müsste eine Seitenleit-

werksauslegung, die den Giermometenbeiwert des Flügels nicht berücksichtigt, zu groß wer-

den. Genau das ist in Tabelle 4.4 klar zu sehen. Mit den nach Stengel 2004 bestimmten Gier-

momentenbeiwerten des Flügels, ist im Falle der Beispiele der Airbusse A319-100 und A340-

300 die Abweichung von den Original Seitenleitwerksflächen mit Abstand am geringsten. Im 

Falle des Beispiels der Boeing 747-400 jedoch, zeigen die über Stengel 2004 berechneten Sei-

tenleitwerksflächen die größten Abweichungen. Auch die über Just 1965 bestimmten Seiten-

leitwerksflächen, die in den anderen beiden Fällen kleinere Abweichungen besaßen, sind in 

diesem Fall deutlich größer. Es scheint, als ob bei den Berechnungsmethoden, die die Pfeilung 

stark berücksichtigen, der Flügelbeitrag, bei großer Pfeilung, für die Gierstabilität zu groß und 

für die Seitenleitwerksfläche zu klein berechnet wird. Dies würde auch erklären, warum im 

Falle der Boeing B747-400, die einen großen Pfeilwinkel besitzt, die Berechnung der Seiten-

leitwerksfläche ohne Berücksichtgung des Giermomentenbeiwerts des gepfeilten Flügels gute 

Ergebnisse liefert. Trotz der positiven Erkenntnis, dass der Giermomentenbeiwert des gepfeil-

ten Flügels nicht vernachlässigt werden sollte treten teilweise recht hohe Abweichungen von 

bis zu 55% auf. Gründe hierfür könnten mit den vereinfachten Methodiken zur Berechnung 

des Rumpf- und Seitenleitwerksgiermoments zusammenhängen. Eine Untersuchung der ver-

schiedenen, in der Literatur dargebotenen Berechnungsmethoden dieser Giermomentenbei-

werte, sowie ihrer Berücksichtigung in der Seitenleitwerksauslegung, würde sicher interessan-

te Ergebnisse liefern. Vielleicht lassen die Abweichungen auch vermuten, dass ein Seitenleit-

werk eher nach Steuerbarkeitsforderung ausgelegt werden sollte. 
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4.4 Seitenleitwerksauslegung mittels einer allgemeinen Vorge-
hensweise 

 

An Hand der gewonnenen Erkenntnisse wird hier eine allgemeine Vorgehensweise zur Seiten-

leitwerksauslegung nach Stabilitätsforderung formuliert.  

 

Die Wahl des Giermomentenbeiwerts, sowie des Giermomentenbeiwerts des Pfeilflügels soll-

te in Abhängigkeit des Pfeilwinkels erfolgen. 

 

Bei Pfeilwinkeln bis 25°, sollte 

 

• für den Giermomentenbeiwert, der Richtwert nach RoskamII 1997 ausgewählt werden. 

• der Giermomentenbeiwert des Pfeilflügels mit der Methode nach Stengel 2004 berech-

net werden 

 

Bei Pfeilwinkeln ab 25° bis 30°, sollte 

 

• für den Giermomentenbeiwert, der Richtwert nach Nelson 1998 ausgewählt werden. 

• der Giermomentenbeiwert des Pfeilflügels mit der Methode nach Stengel 2004 berech-

net werden 

 

Bei Pfeilwinkeln ab 30° und größer 

 

• für den Giermomentenbeiwert, der Richtwert nach Nelson 1998 ausgewählt werden. 

• der Giermomentenbeiwert des Pfeilflügels mit der Methode nach DATCOM 1978 be-

rechnet werden 

 

Sind die entsprechenden Parameter ausgewählt, kann die Seitenleitwerksfläche wie in Ab-

schnitt 2 erläutert nach Stabilitätsforderung ausgelegt werden. Es empfiehlt sich dennoch, die 

errechnete Seitenleitwerksfläche mit den Seitenleitwerksflächen erfolgreich gebauter Flug-

zeuge, ähnlicher Größe und Flügelpfeilung zu vergleichen. 
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5 Preliminary Sizing Tool (PreSTo) 
 

5.1 Funktionsweise 
 

Das Tool PreSTo wurde in Anlehnung an die Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr. 

Scholz im Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau der Hochschule für Angewandte 

Wissenschaften Hamburg (HAW) entwickelt. Es handelt sich um ein Tool, das in Microsoft 

Excel erstellt wurde und zur Dimensionierung von konventionellen Strahlverkehrsflugzeugen 

im Unterschallbereich dient. Es wurden die Luftfahrtvorschriften der CS-25 von der EASA 

und die FAR 25 der FAA berücksichtigt. 

 

Der Benutzer beginnt einen Entwurf mit PreSTo, indem er die Parameter eingibt, die je nach 

Anforderung gegeben sind. Anschließend kann sich der Benutzer durch mehrere Arbeitsblätter 

durcharbeiten, um das Flugzeug vollständig zu entwerfen. Fehlen dem Benutzer Eingabewer-

te, so kann er auf Werte aus der Statistik zurückgreifen, die ihm angeboten werden. Zu beach-

ten ist, dass nur weiß hinterlegte Felder Eingabefelder für den Benutzer sind. Grau hinterlegte 

Felder enthalten Vorgaben, oder dienen der Anzeige von Zwischenschritten. Damit die ein-

zelnen Schritte gut nachvollzogen werden können, sind viele Felder mit Kommentaren verse-

hen, die nützliche Informationen angeben. Die einzelnen Arbeitsblätter innerhalb der Excel-

mappe sind nach Flugzeugkomponenten sortiert, wie in dem groben Ablauf in Bild 5.1 zu se-

hen ist.   

 

Preliminary sizing

Fuselage

High-lift

Wing

Tailplane

Landing gear  
Bild 5.1  Aufbau von PreSTo 
 

Zur Veranschaulichung der Entwurfsergebnisse, werden dem Benutzer viele Bilder und Dia-

gramme dargeboten. 
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5.2  Einarbeitung der Berechnungsmethoden 
 

Im Weiteren wird die Einarbeitung der Ergebnisse dieser Projektarbeit in das Berechnungstool 

PreSTo dargestellt. Bisher wurde die Seitenleitwerksfläche innerhalb von PreSTo nur über 

den Volumenbeiwert abgeschätzt. Jetzt liefert PreSTo auch eine Angabe der Seitenleitwerks-

fläche, die nach Stabilitätsforderung ermittelt wurde. In das Arbeitsblatt “tailplane“ wurden 

die Ergebnisse integriert. Bild 5.2 zeigt die Ansicht der Berechnungsergebnisse in PreSTo.  

 

 
Bild 5.2  Seitenleitwerksauslegung nach Stabilitätsforderung innerhalb von PreSTo 
 

Da für die Berechnung der Giermomentenbeiwerte von Rumpf und Flügel nicht mehrere Be-

rechnungsmethoden zur Verfügung stehen, sind diese Felder grau hinterlegt. Die verwendeten 

Formeln sind mit den Eingabedaten von PreSTo verknüpft und daher ändern sich die Parame-

ter automatisch, wenn ein neuer Entwurf gestartet wird. Nachdem die Seitenleitwerksfläche 

mit der jeweiligen Berechnungsmethode bestimmt wurde, werden dem Benutzer nun diese 

und die über den Volumenbeiwert berechnete Seitenleitwerksfläche vorgeschlagen. Der Be-

nutzer gibt in das weißhinterlegte Feld den Wert ein, mit dem er weiterrechen möchte. 

 

Durch Klicken auf das oberste weißhinterlegte Feld, kann der Benutzer für den Gesamtgier-

momentenbeiwert eine Konstante auswählen. Wie Bild 5.3 verdeutlicht, hat der Benutzer hier-

bei die Wahl zwischen dem Richtwert nach Nelson 1998 oder Roskam II 1997. 
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Bild 5.3  Auswahl eines Giermomentenbeiwerts in PreSTo 
 

Wie in Bild 5.4 ersichtlich wird kann der Benutzer durch klicken auf das nächste weißhinter-

legte Auswahlfeld, eine Berechnungsmethode für den Giermomentenbeiwert des Flügels aus-

wählen. 

 

 
Bild 5.4  Auswahl einer Berechnungsmethode für den Giermomentenbeiwert des  
 gepfeilten Flügels in PreSTo 
 

Damit die Seitenleitwerksauslegung gut nachvollzogen werden kann sind, wie in Bild 5.5 dar-

gestellt, auch die Hilfsparameter für die Bestimmung des Rumpfgiermomentenbeiwerts aufge-

führt.  

 

 
Bild 5.5  Anzeige der Werte der Hilfsparameter des Rumpfgiermomentenbeiwerts in PreSTo 
 

Zum besseren Verständnis sind des weiteren alle Parameter mit einer hilfreichen Information, 

oder der zu ihrer Berechnung erforderlichen Formel hinterlegt, wie die Bilder 5.6a und 5.6b 

verdeutlichen. 
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Bild 5.6a  Wertanzeige in PreSTo, mit der zur Berechnung erforderlichen Formel hinterlegt 
 

 
Bild 5.6b  Wertanzeige in PreSTo, mit Bildinformation hinterlegt 
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6 Zusammenfassung 
 

Es konnte gezeigt werden, dass der gepfeilte Flügel einen nicht zu vernachlässigenden Beitrag 

zur Flugzeugstabilität um die Hochachse leistet. In dieser Funktion unterstützt der gepfeilte 

Flügel das Seitenleitwerk, dass hauptsächlich für die Gierstabilität verantwortlich ist. 

 

Mit den in der Literatur gefundenen Berechnungsmethoden lässt sich das Giermoment des 

gepfeilten Flügels bereits in der Projektphase der Flugzeugentwicklung abschätzen. Es wurde 

gezeigt, dass bei Vernachlässigung des Flügelgiermoments bei der Seitenleitwerksauslegung 

deutlich schlechtere Ergebnisse erzielt werden, als es mit Berücksichtigung desselben der Fall 

ist. Der Flugzeugentwerfer kann also mit Hilfe der Berechnungsmethoden ein Seitenleitwerk 

nach Stabilitätsforderung deutlich genauer auslegen und kann so die spätere Realität im Vor-

hinein ein wenig besser abbilden. 

 

Dennoch legt diese Projektarbeit dar, dass die mit den verschiedenen Berechnungsmethoden 

errechneten Pfeilflügelgiermomente in ihrem Betrag stark unterschiedlich ausfallen. Je nach 

dem, ob der V-Winkel des Flügels berücksichtigt wurde und ob er formelmäßig als stabilisie-

rend oder destabilisierend angesehen wurde, sind sehr unterschiedliche Ergebnisse erzielt 

worden.  

 

Auch um eine Antwort auf die Frage zu geben, welche Berechnungsmethode verwendet wer-

den sollte, wurde eine allgemeine Vorgehensweise zur Seitenleitwerksauslegung vorgeschla-

gen. Es werden für drei Pfeilwinkelbereiche zwei Richtwerte für das Gesamtgiermoment, so-

wie zwei Berechnungsmethoden für das Giermoment des gepfeilten Flügels angegeben. Zu-

sätzlich besteht die Möglichkeit die Berechnungen übersichtlich nachzuvollziehen, da die Er-

kenntnisse und Ergebnisse in das Berechnungstool PreSTo integriert wurden.  

 

Eine gute Ergänzung dieses Dokuments wäre die Untersuchung, der in der Literatur zu finde-

nenden Berechnungsmethoden für die Giermomentenbeiwerte von Rumpf und Seitenleitwerk 

an Hand einer Seitenleitwerksauslegung. Darüber hinaus könnte der Leitwerksentwurf in 

PreSTo gut über eine Seitenleitwerksauslegung nach Steuerbarkeitsforderung erweitert wer-

den. 
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Anhang A 
 

Im Anhang A werden die Diagramme zur Bestimmung der Parameter Nk  und lRk ,  des 

Rumpfgiermomentenbeiwerts dargeboten. 

 

 
Bild A1  Bestimmung des empirischen Faktors Nk  
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Bild A2  Bestimmung des empirischen Faktors lRk ,  
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