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Zusammenfassung
Der Flugzeugvorentwurf ist sowohl eine der friihesten als auch eine der wichtigsten Phasen der Flugzeug-
entwicklung, da eine spatere Anderung wichtiger Entwurfsentscheidungen in einer der nachgelagerten
Entwurfsphasen erfahrungsgemaly besonders zeit- und kostenintensiv wird, weshalb man bereits einen
moglichst realistischen Vorentwurf anstrebt. Es besteht daher ein stédndiges Interesse an neuen, verbesser-
ten Auslegungsverfahren, um die aktuell verwendeten empirischen und statistischen Methoden weiter zu
verbessern, auszubauen und zu ergdnzen oder ggfs. auch durch deterministische Verfahren zu ersetzen.
Die Statistiken wurden teilweise vor Jahrzehnten aufgestellt und sind somit nicht mehr problemlos ohne
weitere Einschrankungen auf Flugzeugentwirfe heutigen Technologiestandes anwendbar bzw. Ubertragbar.

Demgegenlber werden bei der fallbasierten Prognose von Leitwerksflachen, ausgehend von den Rand-
bedingungen im relevanten Auslegungsfall zur Dimensionierung der jeweiligen Flache, zunachst in einem
ersten Schritt die Variablen der Relevanzliste bestimmt, um aus diesen dann die geltenden dimensionslosen
Kennzahlen herzuleiten. Es folgt daran anschlieend die fallbasierte Prognose der Fladche(n). Zudem wird
nachfolgend ein Vergleich mit den realen Flachendaten zur Ermittlung der Abweichung und zur quantitativen
Validierung des Verfahrens durchgefiihrt. Abgeschlossen wird die Darstellung der neuartigen
Vorgehensweise durch diverse Modifikationen zur Herausarbeitung der entsprechenden Sensitivitdten, die
die noch verbleibenden Abweichungen qualitativ erkl&ren und mindern helfen sollen.

cased-based reasoning, CBR). Das fallbasierte SchlieRen
bildet demnach ein weitverbreitetes Verhaltensmuster
nach, dass sich alle Menschen von der Kindheit an
zunutze machen: Der Mensch besinnt sich bei neuen Pro-
blemen auf seine Erfahrungen, vergleicht das aktuelle Pro-
blem mit schon gemeisterten und versucht die neue He-
rausforderung auf dhnliche Art und Weise zu bewaltigen.

1. GRUNDLAGEN

Eine neue Vorgehensweise zur Prognose von Leitwerks-
flachen im Flugzeugvorentwurf ist die Anwendung des fall-
basierten SchlieBens, dessen Schlussfolgerungsmecha-
nismus mittels des ahnlichkeitsmechanischen Ansatzes
des Pi-Theorems (Buckingham 1914) zusatzlich verschéarft
werden kann. In der Ahnlichkeitsmechanik steht die
erkenntnistheoretisch vorgegebene Dimensionshomoge-
nitéat physikalischer Zusammenhange und die daraus fol-
gende Existenz dimensionsloser Kennzahlen im Zentrum
der Betrachtungsweise. Zur Bestimmung der jeweiligen
dimensionslosen Kennzahlen nutzt man als mathema-
tisches Werkzeug die Dimensionsanalyse. Bei der Ab-
schatzung von Spoilerflachen sowie von Slat- und Flap-
flachen hat sich dieses Verfahren im Flugzeugvorentwurf
bereits bewahrt [5].

Der Prozess des fallbasierten SchlieRens lasst sich zum
besseren Verstandnis als Kreisprozess veranschaulichen.
Das zentrale Element des fallbasierten Schliel3ens ist die
Fallbasis (general knowledge), die man auch als Erfahr-
ungsschatz bezeichnen kann. In ihr werden die gel6sten
Probleme und die dazugehérigen Ldsungen abgespei-
chert. Ebenso ist in Bild 1 zu erkennen, dass sich der Ab-
lauf in insgesamt 4 Phasen unterteilen I&sst.

1) RETRIEVE: In der Fallbasis wird nach einem oder

Zur weiteren Uberprifung der Eignung dieses Verfahrens
fur den Flugzeugvorentwurf wird das fallbasierte SchlieRen
in dieser Arbeit auf die Prognose der Héhen- und Seiten-
leitwerksflache angewandt und soll damit die bekannten
klassischen Anséatze der Volumenkoeffizienten erweitern,
kritisch hinterfragen und ggfs. ersetzen.

1.1. Fallbasiertes SchlieRen

Versucht der Mensch Lésungsvorschlage fur ein Problem
zu erhalten, indem auf bereits gesammelte Erfahrungen
und schon gel6ste Probleme zurlickgegriffen wird, so
bezeichnet man dies als fallbasiertes SchlieRen (englisch:

mehreren Problemen gesucht, die schon geldst wor-
den sind, und dem neuen Problem méglichst nahe
kommen.

2) REUSE: Basierend auf den Lésungen erhélt man flr
das neue Problem einen ersten Lésungsvorschlag.

3) REVISE: Die so erhaltene Lésung wird in der Realitat
Uberprift. Ist das Ergebnis nicht zufriedenstellend,
muss man die Lésung Uberarbeiten. Dies kénnte zum
Beispiel der Fall sein, wenn aufgrund eines Technolo-
giefortschritts das aktuelle Problem nicht mehr genau-
so geldst werden kann wie die friiheren.
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4) RETAIN: Hat man eine L&ésung fur das Problem
gefunden, werden der Fall und seine Losung in der
Fallbasis abgespeichert. Somit stehen die neu
gewonnenen Erkenntnisse wiederum zur Bearbeitung
von neuen Problemen zur Verfligung.

Problem

RETAIN
3

General
Knowledge

Tested/
Repaired
Case i

\—‘ golved
R EV;‘SE- ase

Confirmed Suggested
Solution Solution
BILD 1. Kreislaufmodell des fallbasierten SchlieRens

nach [1]

Aus methodischer Sicht erscheint das Verfahren des fall-
basierten Schlieflens sehr gut fir den Flugzeugentwurfs-
prozess geeignet, da es nach [1] als vorteilhaft gilt, dass
das fallbasierte Schlieen auch bei schlecht strukturierten
und unvollstdndig beschriebenen Problemen angewendet
werden kann und fir erste Abschatzungen schon eine
geringere Anzahl von Referenzféllen in der Fallbasis
ausreichend ist.

Allerdings ist darauf zu achten, dass die in der Fallbasis
abgespeicherten Falle und der neue Fall zueinander pas-
send, d.h. ,dhnlich“ zueinander sind. Gerade dieser Begriff
der ,Ahnlichkeit* wird uns im Folgenden noch ausfiihrlicher
beschaftigen. Es kann jedoch fir eine Prognose im
Flugzeugvorentwurf sicher kein gutes Ergebnis erwartet
werden, wenn die Fallbasis lediglich militarische Hochleis-
tungsjets enthalt, man aber L&sungsvorschlage fir eine
Segelflugzeugentwicklung erhalten will.

1.2. Pi-Theorem und Dimensionsanalyse

Wie im vorherigen Absatz bereits angesprochen, ist der
zentrale Bestandteil des fallbasierten Schlieflens die Fall-
basis, in der die bereits behandelten Fragestellungen und
ihre Lésungen abgespeichert sind. Jedoch missen die
relevanten Gré3en bzw. Variablen so hinterlegt werden,
dass ein geschickter Zugriff auf &hnliche Falle und eine
einfache Verarbeitung machbar sind. Um dies in der
vorliegenden Arbeit zu gewahrleisten, bedient man sich
der Dimensionsanalyse und verwendet fir die Spei-
cherung und Indexierung der Daten dimensionslose
Kennzahlen.
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Grundlage fiur die Anwendung der Dimensionsanalyse ist
das Pi-Theorem, auch bekannt als Buckinghamsches Pi-
Theorem, nach Edgar Buckingham (1867 - 1940) [2]:

Aus der Existenz einer beliebigen vollstdndig dimen-
sionshomogenen Beziehung f von n dimensionsbehaf-
teten Grélen x; € R folgt auch die Existenz einer di-
mensionslosen Beziehung F von m dimensionslosen
Groen = € R mit

(1) f (X4, X2,.--, Xn) = 0

(2) F(/Z'1, V72 ﬂ'm) =0

wobei gilt: m = n —r. ,r* stellt dabei den Rang der durch
die n physikalischen Gré3en gebildete Dimensions-
matrix dar [4].

In [3] ist detailliert dargestellt, dass das Pi-Theorem als
eine Art ,allgemeines Ahnlichkeitsprinzip* verstanden wer-
den kann, wonach messbare physikalische Geschehnisse
in einem volldhnlich vergréRerten oder verkleinerten Sy-
stem unter der Wirkung gleicher physikalischer Ursachen
in einer dimensionslosen Darstellung identisch zusam-
menfallen, d.h. physikalisch volldhnlich ablaufen. Eine An-
wendung sind z.B. Untersuchungen an einem geometrisch
ahnlichen Modell, wodurch man sich so Ruckschliusse auf
die Lésung des Ursprungsproblems erhofft. In der Praxis
macht man sich dieses Vorgehen bei komplizierten
realitdtsnahen Problemen zunutze, da hier oft komplexe
Randbedingungen auftreten, die ein analytisches oder
numerisches L&sen der zugrunde liegenden mathe-
matischen Gleichungen verhindern [3] und man deshalb
auf in Falldatenbasen implizit enthaltenes Wissen zurtick-
greift.

Dabei erfolgt die Transformation der Fallbasis und des
neuen Falls aus dem realen Raum X in den dimensionslo-
sen Raum II durch eine Ahnlichkeitsabbildung m X = I1,
die wie folgt definiert ist:

r
@) m=x TT5™ mitj=1,..,m
i=1

Dabei bedeutet die Dimensionsreduktion, dass verschie-
dene Urbilder identische Bilder haben kénnen [4]. Die
konstanten Koeffizienten o; werden Uber das Verfahren
der Dimensionsmatrix [3] in der Dimensionsanalyse be-
stimmt.

Die Riicktransformation 7' aus IT in den dimensionsbehaf-
teten Raum X, also der eigentliche Schritt des fallbasierten
SchlieRens, erfolgt durch die inverse Ahnlichkeitsab-
bildung:

r
(4) Xj:TEJ"HXiQij
i=1

Aufgrund der Dimensionsexpansion kénnen identische Bil-
der auf verschiedene Urbilder zuriick abgebildet werden

[4].

Die genaue Vorgehensweise fir die Erstellung der Dimen-
sionsmatrix zur Gewinnung der dimensionslosen Kennzah-
len kann der entsprechenden Literatur entnommen werden
(z. B. [3], [4] und [5]).
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1.3. Datenbanken und Interpolationsverfahren

Bevor man nun mit der Berechnung der gesuchten Fla-
chen beginnen kann, missen die bendtigten Daten in der
erforderlichen Genauigkeit ermittelt werden, was sich
jedoch als relativ schwierig erweist. So kann zum Beispiel
die Bestimmung des maximalen Startgewichts (MTOW)
problematisch sein, da es auch von den verwendeten
Triebwerken  bzw.  Triebwerksherstellern  abhéngt.
Aullerdem existieren bei manchen Flugzeugtypen
zusatzlich sogenannte High Gross Weight Varianten
(Varianten mit einem héheren MTOW). Auch bei anderen
Gréen und Abmessungen tauchen solche Probleme auf,
sodass man fir eine gewisse Einheitlichkeit der Da-
tenbank Festlegungen treffen muss. Im Rahmen dieser
Arbeit wird:

* das héchste MTOW verwendet

*  bei der Spannweite der gro3te Wert angesetzt, auch
wenn Winglets vorhanden sind

* die maximale Lange des Flugzeugs Uber alles gewahlt

« der maximale AuRendurchmesser des Rumpfes
verwendet (z.B. wird bei der Boeing 747-400 der
maximale AuRendurchmesser vorne im zweistockigen
Bereich gemessen).

Neben solchen ,Vereinbarungen" sollten zur Absicherung
der Korrektheit der Daten mehrere Quellen herangezogen
werden. Im Rahmen dieser Arbeit fanden Verwendung:

»  Fachliteratur (z. B. [6])

* Internetdatenbanken (z. B. [7])

»  Dreiseitenansichten der Flugzeuge mit BemaRungen
Die nach dem oben beschriebenen Vorgehen aufgebauten
Datenbanken beinhalten im Rahmen dieser
Untersuchungen Verkehrsflugzeuge der Firmen Airbus
und Boeing. Dabei besteht die Fallbasis aus den
Airbusflugzeugen A300-600, A310-300, der kompletten
A320-Familie und der kompletten Longe-Range-Flotte
A330 und A340, sodass die Fallbasis insgesamt 12
Flugzeuge umfasst. Die Fallbasis wird im Rahmen dieser
Arbeit auch als ,Grundlagendatenbank® bezeichnet.
Allerdings ist das Ziel hier nicht die Abschatzung der
Flachen fur neu zu entwickelnde Flugzeuge, sondern fur
schon Existierende, da nur ein Vergleich mit den realen
Flachen zeigt, ob die Prognose mittels dimensionsloser
Kennzahlen realistische Ergebnisse erbringt und somit das
Verfahren an sich validiert werden kann.

Deshalb geschieht die Uberpriifung nicht nur anhand ei-
nes Flugzeugs, sondern mit mehreren, die in einer ,Vali-
dierungsdatenbank® abgelegt sind. Diese Validierungsda-
tenbank besteht aus dem Airbus 380-800 sowie Boeing
Flugzeugen (717-200, 737-300 bis -900, 757-200/300,
767-200/300/400, 777-300 und 747-400). Die Trennung
der Flugzeuge begriindet sich in dem von den Herstellern
praktizierten Familienkonzept. Beim Verfahren des fallba-
sierten SchlieRens wird in der Fallbasis nach dem ahnlich-
sten Flugzeug gesucht. Waren in der Fallbasis zum Bei-
spiel die Airbusse 318, 319 und 321 hinterlegt, und es soll
die Flache fur die A320 berechnet werden, wird das Er-
gebnis auf jeden Fall recht gut ausfallen. Nur wenn es
moglich ist, Uber die Airbus Flugzeuge
(Grundlagendatenbank) die Flachen der Boeing
Flugzeuge (Validierungsdatenbank) gut abzuschatzen,
weist dies, wie oben angesprochen, auf eine gelungene
Auswahl der Variablen und dimensionslosen Kennzahlen
sowie eine gewisse Robustheit des Verfahrens hin.
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Stehen wenige Falldaten zur Verfligung, kann zwischen
diesen Punkten interpoliert werden, um auch fir nicht voll-
ahnlichen Falle Prognosen zu treffen. Gesucht ist also ein
Verfahren zur Interpolation zwischen variabel gestreuten
Datenpunkten in einem multidimensionalen Raum. Ange-
wandt wird hier eine Erweiterung des Interpolationsverfah-
rens nach Shepard, welches auf einer Gewichtung der um-
liegenden Funktionswerte in Abhangigkeit von deren Ab-
standsquadrat zum Interpolationspunkt beruht [5].

2. BESTIMMUNG DER
SEITENLEITWERKSFLACHE

Das kommende Teilkapitel stellt die verschiedenen Vorge-
hensweisen bei der Bestimmung der Seitenleitwerksflache
dar.

2.1. Aufgaben des Seitenleitwerks und
Auslegungsfille

Das Seitenleitwerk dient zur Steuerung des Flugzeugs um
die Hochachse (gieren). Das notwendige Giermoment um
den Schwerpunkt erzeugt die am Leitwerk hervorgerufene
Luftkraft in Verbindung mit einem Hebelarm (Abstand
Seitenleitwerksneutralpunkt — Schwerpunkt).

Fir die Auslegung des Seitenleitwerks sind zwei Anforder-
ungen von Bedeutung: die Forderungen nach Stabilitat
und Steuerbarkeit. Als Stabilitédt bezeichnet man die Ei-
genschaft des Flugzeugs, nach einer Stérung von aul3en
oder einer kurzen Steuereingabe wieder in die urspringli-
che Fluglage zuruckzukehren [8]. Mit der Forderung nach
Steuerbarkeit wird den Vorschriften JAR 25.143 (Control-
ability and Manoeuvrability), JAR 25.147 (Directional and
lateral control) und JAR 25.149 (Minimum control speed)
[9] Rechnung getragen, die eine ausreichende Steuerbar-
keit in allen kritischen Fluglagen vorschreiben. Derartige
kritische Fluglagen fur die Auslegung des Seitenleitwerks
sind:

Triebwerksausfall im Reiseflug
Triebwerksausfall bei Start und Landung
Landung mit Seitenwind

Trudeln

2.2. Bestimmung der Seitenleitwerksflache
mittels Volumenkoeffizienten

Da das fallbasierte SchlieRen erstmalig fur die Bestim-
mung der Seitenleitwerksflaiche verwendet werden soll, ist
es sinnvoll, sich zuerst einen Uberblick (iber die gangigen
Auslegungsphilosophien zu verschaffen. Jedoch zeigt ein
Studium einiger Fachbiicher und Unterlagen [z. B. 8, 10],
dass fiur die Bestimmung der Leitwerksflachen im Flug-
zeugvorentwurf  das  Volumenkoeffizienten-Verfahren
[11, 12, 13] herangezogen wird. Der Leitwerksvolumen-

koeffizient fir das Seitenleitwerk Ts ist wie folgt definiert:

—_ Sqw T

6) V, =
S, b,

Dabei bezeichnet Sg \ die Seitenleitwerksflache, rs den
Abstand zwischen Fliigelneutral- und Seitenleitwerksneu-
tralpunkt und Sg die Flugelflache. Zusatzlich wird die



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2009

Spannweite b aufgegriffen, da die gréRten Stérmomente
um die Hochachse durch den Fligel hervorgerufen
werden. Um die Glte der Berechnung mit dem
fallbasierten SchlieRen besser bewerten zu kdénnen,
werden fur die folgenden Betrachtungen zum Vergleich die
Leitwerksvolumenbeiwerte nach Raymer [11]
herangezogen, weshalb im weiteren allgemein vom
Volumenkoeffizienten nach Raymer gesprochen wird. Fur
die Bestimmung der Seitenleitwerksflaiche betragt der
Volumenkoeffizient fiir Transportflugzeuge 0,09.

Da der Neutralpunktabstand rg flr existierende Flugzeuge
nicht zuverlassig zu bestimmen ist, wird stattdessen in
guter Néherung der Abstand der 25%-Punkte auf der
mittleren aerodynamischen Profilsehne verwendet [8].

Flugzeugtyp Berechnung der Abweichung Seitenleitwerks-
Seitenleitwerksfliche flichenberechnung
nach Raymer [m?] nach Raymer
A 300-600 44,37 1,83%
A 310-300 43,11 4,62%
A 318 28,54 -23,57%
A319 25,75 -19,75%
A 320 2247 -4,50%
A 321 19,37 9.89%
A 330-200 76,86 -45,40%
A 330-300 71,97 -59,10%
A 340-200 78,05 -72,52%
A 340-300 71,97 -59,10%
A 340-500 85,02 -65,47%
A 340-600 79,27 -54,28%
A 380-800 199,96 -63,50%
B 717-200 18,06 -0.35%
B 737-300 19,94 4,13%
B 737-400 17.31 16,77%
B 737-500 20,38 2,00%
B 737-600 3345 -25,74%
B 737-700 30,03 -12,88%
B 737-800 24,53 7,77%
B 737-900 2347 11,79%
B 757-200 32,51 5.50%
B 757-300 27.49 20,08%
B 767-200 61,16 -32,68%
B 767-300 52,32 -13,50%
B 767-400 50,43 -9.39%
B 777-300 74,20 -39,47%
B 747-400 102,27 -32,63%

TAB 1. Berechnung der Seitenleitwerksflache nach
Raymer

Obwohl der Volumenkoeffizient ,nur® ein statistischer Wert
ist, zeigen die Ergebnisse in Tabelle 1, dass die
Abweichung bei den Boeingflugzeugen ziemlich gering ist.
Bei den Airbusflugzeugen bildet Raymer jedoch nur die
A300-600, die A310-300 und die A320 gut ab, die anderen
Airbusflugzeuge weisen grofere Abweichungen auf.
Betrachtet man zusétzlich noch das Jahr des Erstflugs, so
faéllt auf, dass die jungeren Flugzeuge tendenziell die
gréReren Differenzen aufweisen.

Da im Rahmen dieser Untersuchungen die Abweichung
als Differenz aus der realen und der berechneten Flache
im Verhéltnis zur realen Flache festgelegt wurde,
bedeuten negative Werte eine zu gro3 berechnete Flache.
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2.3. Bestimmung der Seitenleitwerksflache mit
dem Verfahren des fallbasierten
SchlieRens

Im Folgenden wird nun die Bestimmung der Seitenleit-
werksfliche mit dem Verfahren des fallbasierten
SchlieRens unter Verscharfung der Aussagen durch eine
dimensionsanalytische Betrachtung dargestellt.

2.3.1. Variablenauswahl auf Basis des

Volumenkoeffizienten

Der Vergleichsfall nach Raymer bietet nicht nur den
Vorteil, die Ergebnisse spéter einander gegenuberstellen
und bewerten zu kénnen, sondern erméglicht auch eine
Untersuchung des Einflusses des fallbasierten Schlielens.
Dazu wird fir den ersten Berechnungsversuch auf
dieselben Variablen wie in Gleichung (5) zurtickgegriffen,
und es ergibt sich somit folgende Relevanzliste:

» die Spannweite, b [m]

» der Neutralpunktsabstand, rg [m]

- die Fliigelflache, S [m?]

» die Seitenleitwerksflache, Sg w [m2]

Aus dieser Relevanzliste erhalt man drei dimensionslose
Kennzahlen.

S
! =
: I b2
r's s
S - Hz — T
Sspw Il = SsLW

b2

Tabelle 2 zeigt die Ergebnisse der Berechnung mit diesen
dimensionslosen Kennzahlen, im weiteren als Pi Set 1
(SLW) bezeichnet. Um die Ergebnisse der Berechnungen
besser vergleichbar zu machen, wird die durchschnittliche
Abweichung betrachtet. Dabei werden die Betrdge der
prozentualen Einzelabweichungen aufsummiert und durch
die Anzahl der Flugzeuge dividiert, wobei nur die
Flugzeuge der Validierungsdatenbank berlcksichtigt
werden, um eine korrekte Vergleichbarkeit der Ergebnisse
zu gewahrleisten. In Tabelle 3 ist aufgefihrt, dass die
Berechnung mittels des fallbasierten SchlieBens bei
Verwendung der gleichen Variablen geringfiigig genauer
ist.

Flugzeugtyp | berechnete Seiten- tatsiichliche Seiten- | Abweichung
leitwerksfliche [m?] | leitwerksfliche [m?)
A 380-800 139.71 12230 -14.24%
B 717-200 14,53 18,00 19,28%
B 737-300 16,87 20,80 18,87%
B 737-400 14,65 20,80 29,59%
B 737-500 14,43 20,80 30,63%
B 737-600 22,07 26,60 17,04%
B 737-700 23,33 26,60 12,30%
B 737-800 17.48 26,60 34.28%
B 737-900 18,13 26,60 31,84%
B 757-200 26,86 34,40 21,91%
B 757-300 29,13 34,40 15,31%
B 767-200 4541 46,10 1,49%
B 767-300 36,97 46,10 19,80%
B 767-400 42,67 46,10 7.44%
B 777-300 65,49 53,20 -23,09%
B 747-400 85,51 77,11 -10,89%

TAB 2. Ergebnisse der Seitenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 1 (SLW)
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Verfahren Durchschnittliche
Abweichung

Raymer 18,64%

Pi Set 1 (SLW) 16,34%

TAB 3. Vergleich der durchschnittlichen Abweichung von
Pi Set 1 (SLW) mit der Berechnung nach Raymer

2.3.2. Vereinfachte Betrachtung

In Abschnitt 2.1 wurden die Anforderungen aufgefiihrt, die
das Seitenleitwerk dimensionieren. Die Stabilitdtsanforde-
rung wird fiir die weitere Berechnung nicht betrachtet, da
hierfir diverse Beiwerte nétig sind, die im Flugzeugvorent-
wurf normalerweise zunachst nicht zur Verfigung stehen.
Deshalb konzentrieren sich die folgenden Betrachtungen
auf die Forderung nach Steuerbarkeit und hier im speziel-
len auf den Triebwerksausfall.

Die Falle Landung mit Seitenwind und Trudeln werden
ebenfalls vernachldssigt, weil diese Falle Uber das fallba-
sierte Schlieflen nur schwer abzudecken sind.

In Abbildung 2 ist beispielhaft die Situation bei einem
Triebwerksausfall skizziert.

BILD 2. Skizze zur Ermittlung der relevanten Kréfte fiir

die Seitenleitwerksauslegung

Fallt ein Triebwerk aus, so ruft das noch intakte Triebwerk
ein Moment um die Hochachse hervor. Der dazugehdrige
Hebelarm ist dabei der Abstand des Triebwerks zur
Rumpfmitte y.. Dieses Moment ist durch das Seitenleit-
werk bzw. Seitenruder zu kompensieren. Nach JAR
25.149b ist es fur diesen Fall zulassig, dass ein geringer
Schiebewinkel von 5 Grad aufgebaut wird. Dadurch erhalt
das symmetrische Seitenleitwerksprofil einen Anstellwinkel
und erzeugt eine Kraft, die dem Moment entgegen wirkt.
Daher bietet sich dieser Auslegungsfall fir die Bestim-
mung der Seitenleitwerksflache an. Der ,Auftrieb®, den das
Seitenleitwerk im Schiebeflug erzeugt, I&sst sich mit der
géngigen Auftriebsformel berechnen. Zusammen mit dem
Moment durch den Ausfall des kritischen Triebwerks ergibt
sich folgende Relevanzliste:

« die Luftdichte, p [kg/m’]

» der Neutralpunktsabstand, rg [m]

» die Geschwindigkeit, v [m/s]

«  der Schub eines Triebwerks, F [N = m*kg/s?]

e der Abstand des kritischen Triebwerks zur
Rumpfmitte, y, [m]

- die Seitenleitwerksflache, Sgy [m?]

Auf die Aufnahme des Auftriebsbeiwerts in die Relevanz-
liste wird verzichtet, da das Seitenleitwerk ein symmetri-
sches Profil hat und folglich der Auftriebsbeiwert direkt mit
dem Anstellwinkel bzw. Schiebewinkel zusammenhangt.
Dieser ist nach Vorschrift fur alle Flugzeuge als konstant
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anzunehmen, und aufgrund dessen sind so keine zusatzli-

chen Erkenntnisse durch das Einbeziehen des Auftriebs-

beiwerts zu erwarten. Aus der Relevanzliste ergeben sich

folgende dimensionslosen Kennzahlen (Pi Set 2 (SLW)):
F _ Ye _ Sspw

II) = —a—— Iz = Il = —5
pri-v rs P2

Zunachst wird gemaR Abschnitt 2.1 der Auslegungsfall
»Triebwerksausfall im Reiseflug“ zugrunde gelegt und der
Wert fur die maximale Reisegeschwindigkeit sowie die
Luftdichte der dazugehérigen Flughdéhe verwendet. Fr
den Schub greift man auf den maximalen Schub des kriti-
schen Triebwerks in Meereshdhe zurlck. Dies ist zuldssig,
da die Abnahme des Schubes mit zunehmender Flughdhe
durch das Einbeziehen der Dichte in der Relevanzliste
bereits in 1 impliziert ist. Mit diesen Kennzahlen lassen
sich folgende Seitenleitwerksflachen berechnen (Tabelle
4). Leider ist festzustellen, dass das Ergebnis im Vergleich
zu den vorherigen Berechnungen meist schlechter
geworden ist. Es ist deutlich zu sehen, dass die
Abweichung keine einheitliche Tendenz aufweist und
demnach mdglicherweise die Relevanzliste nicht
vollstdndig sowie dieser Auslegungsfall nur selten
dimensionierend ist. Aus diesem Grund werden im
nachfolgenden Abschnitt weitere Uberlegungen zur
Relevanzliste  angestellt und der  Auslegungsfall
»riebwerksausfall bei Start/Landung” betrachtet.

Flugzeugtyp | berechnete Seiten- tatsiichliche Seiten- | Abweichung
leitwerksfliiche [m?] | leitwerksfiche [m?]
A 380-800 58,27 122,30 52,36%
B 717-200 220 18,00 -22,28%
B 737-300 13,20 20,80 36,55%
B 737-400 16,30 20,80 21.62%
B 737-500 11.83 20,80 43,11%
B 737-600 20,66 26,60 22,34%
B 737-700 24,45 26,60 8,09%
B 737-800 27,52 26,60 -3,46%
B 737-900 2642 26,60 0,69%
B 757-200 26,95 34,40 21,66%
B 757-300 33,21 34,40 3.47%
B 767-200 57,56 46,10 -24.85%
B 767-300 65,72 46,10 -42,55%
B 767-400 60,06 46,10 -30,28%
B 777-300 88,48 53,20 -66.31%
B 747-400 56,15 717,11 27,18%

TAB 4. Ergebnisse der Seitenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 2 (SLW)

2.3.3. Modifikation des Ansatzes

Zur Verbesserung der Ergebnisgenauigkeit wird die Rele-
vanzliste durch weitere Variablen erganzt. Zum einen er-
folgt die Aufnahme der Flugelflache in die Relevanzliste,
da, wie bereits erwdhnt, die gréfiten Stérmomente um die
Hochachse durch den Fliigel hervorgerufen werden. Wei-
terhin bietet es sich an, das Massentrdgheitsmoment des
Flugzeugs, im speziellen des Rumpfes, mitzubeachten.
Idealisiert man den Rumpf als Quader, so lasst sich das
Tragheitsmoment in Tabellen fir Standardkdrper nach-
schlagen.

Quader (a,b,c)

(Drehachse parallel
c-Kante)

%:’l-f(ug +8?)

BILD 3. Tragheitsmoment fur einen Quader nach [14]
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Somit wird die Relevanzliste um folgende GréRen erwei-
tert:

«  Flugelflache, S [m?]

» die maximale Rumpflange, | [m]
*  der Rumpfdurchmesser, d [m]

» die Flugzeugmasse, m [kg]

Fur den Rumpfdurchmesser ist, wie in Bild 2 ersichtlich,
der Durchmesser in der Draufsicht auf das Flugzeug zu
verwenden, fiir die Flugzeugmasse ist das maximale Start-
gewicht (MTOW) ausschlaggebend. Zusatzlich werden bei
dieser Berechnung anstatt der Reisegeschwindigkeit die
Landegeschwindigkeit und die Dichte auf Meereshéhe
verwendet, um, wie bereits erwdhnt, den Einfluss des
Auslegungsfalls ,Triebwerksausfall bei Start/ Landung“ zu
untersuchen. Mit dieser erweiterten Relevanzliste und den
nachfolgend aufgefihrten dimensionslosen Kennzahlen

(Pi Set 3 (SLW)) ergeben sich die in Tabelle 5
berechneten Flachen.
s (l _m”;'l'i: IT_, _p rf * Ye * Aoz gumpf s .5'_«;:”.'
FO.5 . p® lgumpf - m S
Flugzeugtyp | berechnete Seiten- tatsiichliche Seiten- | Abweichung
leitwerksfliiche [m?] | leitwerksfiiiche [m?]

A 380-800 104,20 122,30 14,80%
B 717-200 19,15 18,00 -6,39%
B 737-300 20,19 20,80 2,95%
B 737-400 19,22 20,80 7.62%
B 737-500 19,64 20,80 5,58%
B 737-600 25,52 26,60 4.07%
B 737-700 25,09 26,60 5,66%
B 737-800 2476 26,60 6,93%
B 737-900 2473 26,60 7.02%
B 757-200 35,17 34,40 -2,24%
B 757-300 34,17 34,40 0,65%
B 767-200 53,23 46,10 -15,46%
B 767-300 51,21 46,10 -11,08%
B 767-400 50,56 46,10 -9.67%
B 777-300 69,09 53,20 -29.88%
B 747-400 67,79 77.11 12,09%

TAB 5. Ergebnisse der Seitenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 3 (SLW)

Es ist zu erkennen, dass durch die zusétzliche Be-
ricksichtigung des Massentragheitsmoments und der
Landegeschwindigkeit eine deutliche Verbesserung der
Flachenberechnung erzielt werden kann; die
durchschnittliche Abweichung betragt 8,88%.

2.4. Uberlegungen zum Volumenkoeffizienten
(SLW)

Wie in Abschnitt 2.2 bereits dargestellt, ist die Berechnung
der Seitenleitwerksflachen mithilfe des tabellierten Vo-
lumenkoeffizienten nach Raymer vor allem fur die neueren
Flugzeuge ungenau. In Tabelle 6 sind die ,realen Sei-
tenleitwerksvolumenkoeffizienten der hier betrachteten
Flugzeuge aufgefuhrt. Aufgrund der starken
Abweichungen von dem tabellierten Wert (0,09) in Tabelle
6 wird nun versucht, durch einen ebenfalls dimen-
sionslosen Quotienten eine héhere Genauigkeit zu errei-
chen. Die Suche nach dieser dimensionslosen Variablen-
kombination geschieht nach der Methode ,trial and error,
unterliegt also keiner besonderen  methodischen
Vorgehensweise.
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Flugzeugtyp | Volumenkoeflizient | Flugzeugtyp | Volumenkoeflizient
mit realer Seiten- mit realer Seiten-
leitwerksfliiche leitwerksfliche

A 300-600 0.092 B 717-200 0.090
A 310-300 0.094 B 737-300 0,094
A 318 0,073 B 737-400 0.108

A 319 0,075 B 737-500 0,092

A 320 0,086 B 737-600 0.072

A 321 0.100 B 737-700 0.080

A 330-200 0,062 B 737-800 0.098
A 330-300 0.057 B 737-900 0.102
A 340-200 0.052 B 757-200 0.095
A 340-300 0,057 B 757-300 0,113
A 340-500 0.054 B 767-200 0.068
A 340-600 0.058 B 767-300 0.079
A 380-800 0.055 B 767-400 0.082
B 777-300 0.0635

B 747-400 0,068

TAB 6. Berechnung der realen Seitenleitwerksvolumen-
koeffizienten

Da bei den bisherigen Betrachtungen stets der einseitige
Triebwerksausfall zum Tragen gekommen ist, bietet sich
die Verwendung des Schub-Gewichtsverhéltnisses an.
Dieses ist jedoch durch einen Faktor, welcher die Trieb-
werksanzahl enthélt, zu korrigieren.

JD rw

mrow -9 4

Der Korrekturfaktor ist notwendig, da bei einem vierstrah-
ligen Flugzeug jedes Triebwerk nur ein Viertel des erfor-
derlichen Schubes bereitstellen muss. Besonders féllt dies
beim Vergleich der A330-200 mit der A340-200 auf. Ein
Triebwerk der A340-200 hat einen Schub von 151 kN,
eines der A330-200 hat 320 kN, also mehr als zweimal
soviel. Das maximale Startgewicht der beiden Maschinen
unterscheidet sich jedoch nur um 30 Tonnen (230 Tonnen
zu 260 Tonnen).

Flugzeugtyp MNeuer | Berechnung der Seiten- | Abweichung Seitenleitwerks-
Volumenkoeffizient leitwerksiliiche flichenberechnung
mit neuem Volumen- mit neuem Yolumen-
koeffizienten [m?] koeffizienten
A 300-600 0,0793 39,08 13,55%
A 310-300 0,0883 42,32 6,37%
A3l 0,0923 2926 -26,67%
A 319 0,0956 27,34 -27,10%
A 320 0,0833 20,79 3,30%
A 321 0,0842 18,12 15,72%
A 330-200 00709 60,56 -14,56%
A 330-300 00752 60,11 -32,86%
A 340-200 0.0592 51.34 -13.48%
A 340-300 0,0560 44,76 1.06%
A 340-500 006895 65,69 -27.86%
A 340-600 0,0740 65,14 -26,79%
A 380-800 0,0566 125,78 -2,84%
| B 717-200 0,0867 1741 3,29%
B 737-300 00789 17.47 16,00%
B 737-400 00783 15.06 271.61%
B 737-500 0,0735 16,65 19.93%
B 737-600 0,0785 29.19 -9,73%
B 737-700 00859 28.66 -1.76%
B 737-800 0,0791 21,56 18,96%
B 737-900 00783 20,42 23,25%
B 757-200 0,0851 30,74 10,65%
B 757-300 00812 24,80 27.90%
B 767-200 00786 53,40 -15,83%
B 767-300 0.0768 44.64 3,18%
B 767-400 0,0705 39,51 14,29%
B 777-300 00742 61,20 -15,03%
B 747-400 0,0723 82,18 -6,57%

TAB 7. Berechnung der Seitenleitwerksflache mit neuem
Volumenkoeffizienten

Tabelle 7 zeigt, dass mit diesem Quotienten der reale Sei-
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tenleitwerksvolumenkoeffizient recht gut abgebildet wer-
den kann. Besonders die Seitenleitwerksflachen der neue-
ren Airbusflugzeuge lassen sich im Vergleich zu den Be-
rechnungen mit den Werten des Volumenkoeffizienten
nach Raymer deutlich genauer bestimmen. So betragt die
durchschnittliche Abweichung hier nur 13,9% (Raymer
18,6%). Ein weiterer Vorteil dieses Quotienten ist neben
den genaueren Ergebnissen eine einfachere Anwendung;
im Vergleich zum fallbasierten Schlief3en ist keine Da-
tenbank im Hintergrund und auch keine aufwendigere Be-
rechnung notwendig. Weiterhin sind die GréRen, aus de-
nen der dimensionslose Ersatzkoeffizient zusammenge-
setzt ist, im frlhen Stadium des Flugzeugvorentwurfs
bekannt.

2.5. Zusammenfassung der Ergebnisse der
Seitenleitwerksflachenberechnung

Das Ziel, der in den vorangegangenen Abschnitten darge-
stellten Untersuchungen, war die Abschétzung der Eig-
nung des Verfahrens des fallbasierten SchlieRens fiir die
Bestimmung der Seitenleitwerksflachen im
Flugzeugvorentwurf. Aufgrund der Ergebnisse kann
festgehalten werden:

Das fallbasierte SchlieRen ist fir die Abschatzung der
Seitenleitwerksflachen im Flugzeugvorentwurf geeignet.
Positiv  anzumerken ist, dass das Verfahren bei
physikalisch sinnvollen und logischen Erweiterungen und
Betrachtungen (z. B. Berlcksichtigung des
Massentragheitsmoments)  mit  deutlich besseren
Ergebnissen reagiert. Ebenso ist zu beachten, dass fur die
Berechnung auf keinerlei Kenntnisse aus dem Bereich der
Aerodynamik, also der Umstromung des Seitenleitwerks,
zuriickgegriffen worden ist.

Weiterhin  wird eine Mdglichkeit aufgezeigt, den
dimensionslosen,  statistischen  Volumenkoeffizienten
durch einen ebenfalls dimensionslosen Quotienten zu
ersetzen, welcher das jeweilig betrachtete Flugzeug
besser reprasentiert. Dieser Quotient stellt eine
Méglichkeit dar, trotz einer einfachen und schnellen
Berechnung genauere Ergebnisse als nach Raymer zu
erhalten. Sind dartber hinaus noch exaktere Ergebnisse
gewlnscht, kann das Verfahren des fallbasierten
SchlieRens herangezogen werden.
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3. BESTIMMUNG DER
HOHENLEITWERKSFLACHE

Nach der Bestimmung der Seitenleitwerksflachen wird im
nachstehenden Teilkapitel die Abschatzung der Hohenleit-
werksfldche vorgenommen.

3.1. Aufgaben des Héhenleitwerks und
Auslegungsfélle

Das Ho6henleitwerk, respektive Hohenruder, ermdglicht
eine Steuerung des Flugzeugs um die Querachse (Nick-
en). Somit ist die Hohensteuerung die wichtigste Flugsteu-
erungsanlage eines Flugzeugs. Analog zu den Ausle-
gungsanforderungen beim Seitenleitwerk sind fiir die Di-
mensionierung des Hohenleitwerks ebenfalls die Forde-
rungen nach Stabilitdt und Steuerbarkeit zu erfillen. Auf
eine Betrachtung der Stabilitdtsanforderungen wird aus
bereits erwahnten Grinden verzichtet. Die Auslegung
nach den Steuerbarkeitsanforderungen basiert auf dem
Momentengleichgewicht um die Querachse. Es muss je-
derzeit moéglich sein, das Flugzeug in allen auftretenden
Situationen zu kontrollieren. So kénnen nach [8] folgende
Flugzustande fur die Steuerbarkeitsanforderungen kritisch
sein:

*  FUr Triebwerke unter dem Schwerpunkt der Landean-
flug bei maximaler Klappenstellung und vorderster
Schwerpunktlage

*  FUr Triebwerke tber dem Schwerpunkt das Durch-
starten bei maximaler Klappenstellung und vorderster
Schwerpunktlage

* Rotieren beim Start

*  Abfangen bei der Landung

»  Steuerbarkeit bei vertrimmter Héhenflosse

Das Hohenleitwerk muss so dimensioniert sein, dass die
am Leitwerk erzeugte Luftkraft in Verbindung mit dem
Hebelarm zum Schwerpunkt immer ein ausreichendes
Gegenmoment aufbauen kann, um die auftretenden
Stérungen auszugleichen.

3.2. Bestimmung der Hohenleitwerksflache
mittels Volumenkoeffizienten

Auch fur die Berechnung der Hohenleitwerksflache zieht
man im Flugzeugvorentwurf einen Volumenkoeffizienten

Vy heran, er lautet:

®) V, = Siw T

Sl
Dabei bezeichnet Sy die gesuchte Hohenleitwerksfla-
che, ry den Abstand Fligelneutralpunkt zu HOohenleit-
werksneutralpunkt und Sg die Fligelflache. Die mittlere
Flugeltiefe |, représentiert den Fligeleinfluss um die
Querachse, analog zur Spannweite beim Volumen-
koeffizienten fiir das Seitenleitwerk. Zur Abschéatzung der
Hohenleitwerksflachen wird ebenfalls der
Volumenkoeffizientenbeiwert nach Raymer herangezogen.
Er betragt beim Héhenleitwerk fiir Transportflugzeuge 1,0.
Die in Tabelle 8 aufgefiihrten Ergebnisse zeigen den
schon von der Seitenleitwerksflachenberechnung bekann-
ten ,Alterseinfluss®, d. h., die ,alteren“ Flugzeuge werden
recht gut abgebildet.
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Flugzeugtyp Berechnung der Abweichung Hohenleitwerks-
Hohenleitwerksfliiche flichenberechnung
nach Raymer [m?] nach Raymer
A 300-600 69,43 0,03%
A 310-300 59,76 6,62%
A 318 37,03 -19.46%
A 319 33.22 -1,17%
A 320 28,53 7.96%
A 321 25,35 18,23%
A 330-200 98.35 -37,65%
A 330-300 91,09 -27,49%
A 340-200 98,31 -37,60%
A 340-300 91,09 -27,49%
A 340-500 118,47 -20,74%
A 340-600 110,83 -12,95%
A 380-800 323,08 -57,60%
B 717-200 21,77 12,94%
B 737-300 28,27 10,25%
B 737-400 24,70 21,60%
B 737-500 28,60 9,20%
B 737-600 39,07 -18,03%
B 737-700 36,40 -9.98%
B 737-800 30,53 1.77%
B 737-900 28,79 13,04%
B 757-200 51,33 -2,06%
B 757-300 4374 13,04%
B 767-200 98,05 -27,17%
B 767-300 84,29 -9.33%
B 767-400 74,66 3,17%
B 777-300 116,34 -14,85%
B 747-400 151,91 -12.05%

TAB 8. Berechnung der Héhenleitwerksflache nach
Raymer

3.3. Bestimmung der Héhenleitwerksflache mit
dem Verfahren des fallbasierten
SchlieBens

Im Nachfolgenden wird nun das bereits dargestellte Ver-
fahren des fallbasierten SchlieRens auf die Bestimmung
der Hohenleitwerksflachen angewandt.

3.3.1. Variablenauswahl auf Basis des

Volumenkoeffizienten

Zur weiteren Beurteilung der Eignung des Verfahrens des
fallbasierten SchlieBens fur den Flugzeugvorentwurf wird
eine Abschatzung der Hohenleitwerksflache
vorgenommen, bei der die Relevanzliste aus denselben
Groen besteht, wie sie fur den Volumenkoeffizienten
verwendet werden. Es ergibt sich nachfolgende
Relevanzliste,

+ die Ersatzfligeltiefe, I r[m]

* der Neutralpunktsabstand, ry [m]

« die Fliigelflache, Sg[m?]

«  die Héhenleitwerksflache, Syuw [M?]

und daraus resultierend die dimensionslosen Kennzahlen
(Pi Set 1 (HLW)):

! Sg
. I, = =
H "y
lur —s I, — et
Sy ToorH
Surw I, = 2HLW

2
7]
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Wie die in Tabelle 9 dargestellten Ergebnisse zeigen, kann
bei der Verwendung der gleichen GréRen durch die An-
wendung des Verfahrens des fallbasierten SchlieRens eine
bessere Ergebnisglte erzielt werden.

Flugzeugtyp | berechnete Hohen- | tatsiichliche Hishen- | Abweichung
leitwerksfliiche [m?] | leitwerksflsiche [m?]
A 380-800 221,73 205,00 -8,16%
B 717-200 23,14 25,00 7.43%
B 737-300 25,62 31,50 18,68%
B 737-400 2291 31,50 27,27%
B 737-500 24,53 31,50 22,13%
B 737-600 31,95 33,10 3.48%
B 737-700 29,45 33,10 11,02%
B 737-800 26,93 33,10 18,64%
B 737-900 31,18 33,10 5,80%
B 757-200 47.41 50,30 5,74%
B 757-300 48,69 50,30 3,20%
B 767-200 76,79 77,10 0.40%
B 767-300 72,09 77,10 6,50%
B 767-400 69,04 77,10 10,46%
B 777-300 111,98 101,30 -10,55%
B 747-400 121,13 135,58 10,66%

TAB 9. Ergebnisse der Hohenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 1 (HLW)

Zur schnelleren Vergleichbarkeit sei abermals die durch-
schnittliche Abweichung aufgefihrt (siehe Abschnitt 2.3.1):

Verfahren Durchschnittliche
Abweichung

Raymer 15,13%

Pi Set 1 (HLW) 10,63%

TAB 10. Vergleich der durchschnittlichen Abweichung von
Pi Set 1 (HLW) mit der Berechnung nach Raymer

3.3.2. Vereinfachte Betrachtung

Grundlage fur die Variablenauswahl zur Bestimmung der
Hohenleitwerksflaiche sind die bereits genannten Ausle-
gungsfalle. Anhand Abbildung 4 kénnen die zu beriicksich-
tigenden Krafte und Momente abgeleitet werden.

Zunachst werden jedoch das Moment am Hoéhenleitwerk
und das Moment durch den Triebwerksschub nicht beach-
tet. Zum einen ist der Hebelarm zg des Triebwerkschubes
im Verhéltnis zu den anderen Abmessungen klein, zum
anderen ist es im Flugzeugvorentwurf schwierig, das Mo-
ment des Hohenleitwerks zu bestimmen, wenn die Leit-
werksflache erst berechnet werden soll.

X3 15 positiv, wenn CG hinter AC beim Canard ist /, negativ

' o
" Iy 'f‘n

topa i,

z; wird nach oben
positiv
Das hier gezeigte
Triebwerk hat ein
negatives z,

Ly, hatals Aufineb

AC: Neutralpunkt (aerodynamic center) in der Reg‘el Abtrieb
am Hohenleitwerk
L, ist dann (wie hier
gezeigl) negativ.

CG: Schwerpunkt (center of gravity)

BILD 4.  Skizze zur Ermittlung der relevanten Krafte fur

die Héhenleitwerksauslegung nach [8]
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Basierend auf der Annahme
(1) Gewicht = Auftrieb,:|uge| + AUftriebe)hemenwerk

und des Einbeziehens des Fligelmoments l&asst sich fol-
gende Relevanzliste aufstellen:

* die maximale Startmasse, mrow [kg]
» die Erdbeschleunigung, g [m/s“]

* der Neutralpunktsabstand, ry [m]

« die Luftdichte, p [kg/m’]

» die Fluggeschwindigkeit, v [m/s]

+ die Ersatzflugeltiefe, I g [m]

« die Fligelflache, Sg [m?]

¢ die Hohenleitwerksflache, Sy w [m2]

Aus diesen Betrachtungen und relevanten Parametern

ergeben  sich  folgende dimensionslose  Gréflen
(Pi Set 2 (HLW)).
2 y
. )-rglyp + g-r - SuLw
IF = Py bk Ty = g-TH = HLW

mrow v2 Sp

Bei den Auslegungsfallen in Abschnitt 3.1 spielen sowohl
der Reiseflug als auch die Landung eine Rolle. Da [15]
aussagt, dass im Notfall eine Steuerung Uber die Trimm-
anlage sicherzustellen ist, scheint die Landung mit dem
Jrimmable horizontal stabilizer* der dimensionierende
Auslegungsfall zu sein. Deshalb und aufgrund der in Ab-
schnitt 2.3.3. gemachten Erfahrungen erfolgt diese Rech-
nung mit der Landegeschwindigkeit und der Luftdichte auf
Meereshdéhe. In Tabelle 11 sind die Ergebnisse dieser Ab-
schatzung aufgefiihrt. Die durschnittliche Abweichung
betrégt akzeptable 8,60 %.

Flugzeugtyp | berechnete Hohen- | tatsiichliche Hohen- | Abweichung
leitwerksfliche [m?] | leitwerksfliche [m?]
A 380-800 176,27 205,00 14,02%
B 717-200 24,16 25,00 3,35%
B 737-300 26.31 31,50 16,47%
B 737-400 25,31 31,50 19.64%
B 737-500 25,27 31,50 19,79%
B 737-600 32,36 33,10 2,22%
B 737-700 32,12 33,10 2,95%
B 737-800 32,43 33,10 2,03%
B 737-900 3291 33,10 0,59%
B 757-200 47,23 50,30 6.11%
B 757-300 44,93 50,30 10,68%
B 767-200 76,52 77,10 0.75%
B 767-300 72,13 77,10 6,44%
B 767-400 70,33 77.10 8.79%
B 777-300 82,88 101,30 18,18%
B 747-400 127,98 135,58 5.61%

TAB 11. Ergebnisse der Héhenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 2 (HLW)

3.3.3. Modifikation des Ansatzes

Um eine weitere Verbesserung der Ergebnisgute zu erzie-
len, wird die in Abschnitt 3.3.2 aufgestellte Relevanzliste
erweitert um:

* den Rumpfdurchmesser (Seitenansicht), d [m]
e den Gesamtschub, Fges [kg*m/sz]

Dies geschieht zum einen zur vollstdndigen Betrachtung
des Massentragheitsmoments, wie bereits dargestellt, zum
anderen zur Berucksichtigung des bis hierher vernach-
lassigten Momenteneinflusses der Triebwerke. Mit den
zusétzlichen Variablen lassen sich die folgenden dimen-
sionslosen Kennzahlen des Pi Set 3 (HLW) bestimmen.
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Wie der Ergebniszusammenstellung in Tabelle 12 zu ent-
nehmen ist, kann durch diese MalRnahme erneut eine Ver-
besserung der Ergebnisgiite erreicht werden. Die durch-
schnittliche Abweichung betrégt nun nur noch 4,25%.

Flugzeugtyp | berechnete Hohen- | tatsiichliche Hohen- | Abweichung
leitwerksfliiche [m?] | leitwerksfisiche [m?]
A 380-800 204,12 205,00 0.43%
B 717-200 24,51 25,00 1,95%
B 737-300 27,93 31,50 11,34%
B 737-400 27,99 31,50 11,16%
B 737-500 29,38 31,50 6,74%
B 737-600 32,23 33,10 2,63%
B 737-700 32.32 33,10 2,.37%
B 737-800 32,29 33,10 2,44%
B 737-900 33,19 33,10 -0,26%
B 757-200 47,87 50,30 4.83%
B 757-300 48,79 50,30 3.01%
B 767-200 73,17 77,10 5,09%
B 767-300 74,94 77,10 2,81%
B 767-400 75,62 77,10 1,92%
B 777-300 95,10 101,30 6,12%
B 747-400 142,12 135,58 -4.82%

TAB 12. Ergebnisse der Héhenleitwerksflachen-
berechnung mit Pi Set 3 (HLW)

Die sukzessiven Verbesserungen im Laufe der Modellbil-
dung der Tabellen 9, 11 und 12 sind einerseits der Metho-
dik des Pi-Theorems an sich sowie der erweiterten Modell-
bildung der Kennzahlensets Pi 2 und Pi 3 gegenuber Pi 1
geschuldet.

Die relativ auffallige Abweichung bei der Abschatzung der
Hoéhenleitwerksflache fir die Boeing 737-300 und 737-400
kann vermutlich auf das praktizierte Familienkonzept zu-
rickgefuhrt werden. Dabei ist das Flugzeug mit dem kur-
zesten Hebelarm dimensionierend fiir die Flache (hier die
737-500) und diese Flache wird mit einer deutlich geringe-
ren Abweichung wiedergegeben. Da die 737-300 und 737-
400 Uber einen ldngeren Hebelarm verfiigen, fallt die be-
rechnete Flache kleiner aus. Dies spricht auch fur das Ver-
fahren des fallbasierten Schlief3ens, welches in der Lage
ist, diesen physikalischen Zusammenhang abzubilden.

3.4. Uberlegungen zum Volumenkoeffizienten

(HLW)

Wie schon bei den Betrachtungen zum Seitenleitwerk soll
nun versucht werden, durch einen neuen dimensionslosen
Quotienten genauere Berechnungsergebnisse im Ver-
gleich zu Raymer zu erhalten, ohne auf eine Datenbank
oder aufwendigere Berechnungen zurlickgreifen zu mus-
sen. Aufgrund der bereits erlangten Kenntnisse wird aber-
mals von einem Schub-Gewichtsverhaltnis ausgegangen
und ein Korrekturfaktor eingefiihrt.
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Tabelle 13 ist zu entnehmen, dass dieser Quotient besse-
re Ergebnisse liefert als der ,originale Raymer-Volumen-
koeffizient". Besonders anzumerken ist die
Unabhéangigkeit vom ,Alter* der Flugzeuge. Die
durchschnittliche Abweichung betrdgt mit dem neuen
Quotienten 12,27% (Raymer 15,13%).
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Flugzeugtyp Neuer Berechnung der Hohen- Abweichung Hihen-
leitwerksfliichenberechnung
mit neuem Volumen-

L A

leitwerksfiiche
mit neuem Volumen-
oy B

Volumenkoeffizient

3 i ]

66,03
63,35
41,00
3810
28.51
25.61
R3.60
82,16
69,54
61,18
98,86
98,36
219,48
22.65
26,75
23,20
25,24
36,82
37,53
28,97
27,05
5242
42,62
92,45
77.60
63,17
103,63
131,83

A 300-600
A310-300
A3I8

A 319

A 320

A 321

A 330-200
A 330-300
A 340-200
A 340-300
A 340-500
A 340-600
A 3B0-800
B 717-200
B 737-300
B 737-400
B 737-500
B 737-600
B 737-700
B 737-800
B 737900
B 757-200
B 757-300
B 767-200
B 767-300
B 767-400
B 777-300
B 747-400

09511

1.0601

1.1071

1.1468
09994
1,0102
08510
09019
0.7104
0.6717
08345
0.8875
0,6793
10408
0,9463
0,9394
0,8824
0.9425
1.0310
0,9490
0.9397
1.0211
0,9743
0.9429
09213
10,8462
00,8908
(.8678

-22.90%
8,029
17,40%

17.13%

-14,98%
2,25%
14,37%
-0,76%
0,25%
7,065
9.38%
15,08%

26,35%
19,87%

-11,24%

-13,39%
12,47%
18,28%
421%
15,27%

-19.91%
-0,72%
18,06%
2,306
2,77%

TAB 13.Berechnung der Héhenleitwerksflache mit neuem
Volumenkoeffizienten

3.5. Zusammenfassung der Ergebnisse der

Hohenleitwerksflachenberechnung

Mit der Abschatzung der Héhenleitwerksflache mittels des
Verfahrens des fallbasierten Schlieens sind die ersten
grundlegenden Betrachtungen zum Einsatz des neuen
Verfahrens zur Abschdtzung der Leitwerksflachen im
Flugzeugvorentwurf abgeschlossen.

Dabei bestatigt sich die Tauglichkeit des Verfahrens des
fallbasierten Schlief3ens, da auch bei der Bestimmung der
Hohenleitwerksflache gute Ergebnisse erzielt werden koén-
nen. Bezogen auf die prozentuale Abweichung gelingt die
Berechnung der Héhenleitwerksflache noch ein wenig bes-
ser die der Seitenleitwerksflache. Zuzuschreiben ist dies
vermutlich der Tatsache, dass mit dem Aufgreifen des
Momentengleichgewichts beim Hoéhenleitwerk alle in Ab-
schnitt 3.1 genannten Auslegungsfélle abgedeckt sind, wo-
hingegen man sich beim Seitenleitwerk auf bestimmte
Félle beschrankt.

Weiterhin zeigt sich ebenfalls, dass fur die Abschatzung
der Hohenleitwerksflache ein dimensionsloser Quotient
definiert werden kann, welcher die Flachen, vor allem die
der neueren Flugzeuge, genauer abbildet als der Volu-
menkoeffizient nach Raymer.

4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Die bei gleicher Datenbasis durchweg guten Ergebnisse
der Untersuchungen zeigen deutlich das Potenzial auf,
welches in der Anwendung der dimensionsanalytischen
Verscharfung des fallbasierten SchlieRens im Flugzeug-
vorentwurf steckt. Das Verfahren lasst sich ohne Weiteres
auf einem normalen PC implementieren, erfordert also kei-
ne Hochleistungsrechner. Zudem lassen sich die dimen-
sionslosen GréRen mit etwas Ubung duRerst sinnhaft in-
terpretieren. Da die Berechnungen nicht viel Zeit in An-
spruch nehmen, ist man in der Lage, flexibel und schnell
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auf Anderungen zu reagieren. Gerade im Flugzeugvorent-
wurf, wo die GroRen sich relativ haufig &ndern, ist dies ein
wertvoller Vorteil. In der weiteren Entwicklung des Verfah-
rens ist es durchaus vorstellbar, die Berechnung auf die
Leitwerksmassen zu erweitern. Die Voraussetzung dafir
ist jedoch, dass eine ausreichend groRe Anzahl an Leit-
werksgewichten als Referenz vorhanden ist.

Einer der interessantesten weiteren Vorteile des fallbasier-
ten SchlieRens ist die Tatsache, dass die Erfahrung und
das Know-how der Mitarbeiter, das als das wichtigste
Kapital einer Firma bzw. einer Entwicklungsabteilung gilt,
in das Programm eingebunden werden kann und somit
dauerhaft fur kiinftige Entwicklungen zur Verfiigung steht.

Insgesamt gesehen, handelt es sich bei dem fallbasierten
Schlieen in Kombination mit der mathematischen Umset-
zung des Pi-Theorems um einen vielversprechenden An-
satz, die typischen Berechnungen im Flugzeugvorentwurf
zu verbessern.

5.
(]
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