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1. UBERSICHT

Die Ausriistungssysteme moderner Verkehrsflugzeuge beein-
flussen entscheidend die Wirtschaftlichkeit von Verkehrsflug-
zeugen, da Parameter der Systeme eng mit den Entwurfs-
kennwerten wie Masse, Leistungsentnahme vom Triebwerk,
Wartungs- und Herstellkosten des Gesamtflugzeuges verkoppelt
sind. Um diese Abhéngigkeiten bereits im frithen Entwurfs-
stadium beriicksichtigen zu koénnen, sind Modelle erforderlich,
die diese Kopplungen auf der Basis technischer und
physikalischer Zusammenhénge abbilden.

Dazu wurde ein Konzept entwickelt [13], das aus den drei
Schritten “Identifikation der Importanzen”, “Bildung der
Funktionale” und “Adaption anhand gebauter Flugzeuge”
besteht und in BILD 1 grafisch dargestellt ist.
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BILD 1: methodische Vorgehensweise zur Erfassung der

Einfliisse der Flugzeugsysteme [13]

Beziiglich des Parameters Masse triagt neben anderen Systemen
die sekundire Flugsteuerung nicht unerheblich zur Leermasse
bei. In diesem Bericht werden auf der Basis des obigen
Konzepts beispielhaft die Entwicklungsschritte eines ent-
sprechenden Modells zur Abschétzung der Masse des Hochauf-
triebssystems erldutert und die resultierenden Funktionale
dargestellt. Dabei wird zwischen den Vorfliigeln und den
Hinterkantenklappen unterschieden, da diese in der Regel iiber
unterschiedliche Antriebskonzepte verfiigen. Die Aktuatoren
werden sowohl fiir Vorder- als auch Hinterkantenklappen bei
heutigen Flugzeugen iiber einen Wellenstrang von einer
zentralen, hydraulischen Antriebseinheit betétigt, unterscheiden
sich jedoch in der Art der Anlenkung an die Steuerfliche.

Um den Einfluss der Masse des Flugsteuerungssystems auf das
Gesamtflugzeug und dessen Einfluss auf die Systeme beurteilen
zu konnen, wurden die entwickelten Funktionale in das
Flugzeugentwurfsprogramm PrADO [11] der TU Braunschweig
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integriert, welches in [9] und [10] detailliert beschrieben wird.
Damit kdnnen durch gezielte Variation der Eingangskennwerte
Sensitivitdten bestimmt werden, die dann Aussagen dariiber
erlauben, welche Anderungen in den Anforderungen zu groBen
oder kleinen Verdnderungen beim Gesamtflugzeug fiihren.

Auf diese Weise konnen dann Flugzeugentwiirfe unterschied-
licher Dimensionierung oder Auslegung der Flugzeugsysteme
mit einander verglichen und bewertet werden.

2. STAND DER TECHNIK

In der Luftfahrtindustrie und —forschung werden verschiedene
Verfahren eingesetzt, um in einem frilhen Projektstadium
Parameter des zu entwickelnden Flugzeuges abschitzen zu
konnen. Fiir die Betrachtung der Flugzeugsysteme werden
heutzutage meist rein statistische Verfahren verwendet, die in
[13] beschrieben werden und auf die daher im nachfolgenden
Abschnitt nur kurz eingegangen wird. Beim computergestiitzten
Entwurf von Flugzeugen werden bereits umfangreiche Modelle
eingesetzt, die zumeist in entsprechenden Flugzeugentwurfs-
programmen umgesetzt sind. Diese Systeme werden nach-
folgend ebenfalls kurz dargestellt.

2.1  Rein statistische Prognoseverfahren

Zur Prognose von Flugzeugsystemparametern im Stadium des
Vorentwurfs entstanden im Laufe der Luftfahrtentwicklung
verschiedene auf statistischen Analysen beruhende Verfahren,
die zum Teil heute noch angewandt werden. Unter anderem
entwickelten die NASA [6], Torenbeek [19], Roskam [15] und
die Verfasser des Luftfahrttechnischen Handbuchs (LTH) [4] in
den 1970er und 1980er Jahren Funktionen, mit denen vor allem
die Massen von Flugzeugsystemen abgeschétzt werden kdnnen.
Eine Weiterentwicklung aus den obigen Funktionen stellt das
Modell ,Fast and Advanced Mass Estimation — Systems®
(FAME-S) dar ([14], [18]), das von Airbus entwickelt wurde.
Mittels einer Regressionsanalyse wurden fiir gebaute Flugzeuge
Koeffizienten (a, b und c) ermittelt, so dass die Systemmasse
Mgygem gemiB Gleichung (1) aus einer dominanten Auslegungs-
eingangsgrofie x abgeschétzt werden kann.

(1 mSystem:a'Xc+b

Technologische Verdnderungen koénnen daher mit diesen
Modellen nicht abgebildet werden.

Dadurch dass in die Funktionen dieser Modelle typischerweise
lediglich eine einzige Grofe des Flugzeugentwurfs eingeht,
werden die physikalischen Zusammenhénge nur undifferenziert
und unzureichend wiedergegeben. Ein weiteres Merkmal dieser
Prognoseverfahren ist die gewihlte Detaillierungsebene. Bei den
oben erwihnten Modellen werden mit einzelnen Ausnahmen die
Flugzeugsysteme wie hydraulische und elektrische Energie-
versorgung, Flugsteuerung oder Fahrwerk als ganzes betrachtet,
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ohne innerhalb eines Systems weiter zu differenzieren.
Lediglich das  FAME-S — Modell diskretisiert ~ auf
Hauptkomponentenebene.

Dieses fiihrt dazu, dass die bekannten Modelle auf Basis
statistischer ~Auswertungen eine Differenzierung unter-
schiedlicher Architekturen und Technologien in der Flugzeug-
entwurfsphase nur unzureichend oder gar nicht ermdglichen.
Daher wurde die in [13] vorgestellte Methodik entwickelt, die
einen Vergleich verschiedener Flugzeugentwiirfe anhand der

physikalisch / technischen =~ Ausprdgungen der  Systeme
ermdglicht.

2.2 Flugzeugentwurfsprogramme

In der Vergangenheit wurden von der Industrie und

insbesondere auch von verschiedenen Hochschulen Flugzeug-
entwurfsprogramme entwickelt, mit deren Hilfe Entwurf und
Bewertung von Flugzeugen und Flugzeugkonfigurationen
computergestiitzt moglich ist. Beispielhaft soll an dieser Stelle
auf das Programmpaket PrADO (Preliminary Aircraft Design
and Optimization) des Institutes fiir Flugzeugbau und Leichtbau
der Technischen Universitit Braunschweig eingegangen
werden, da die Analysen der entwickelten Funktionale unter
anderem mit diesem Programm erfolgen.

Das grundsitzliche Konzept dieses Programmpakets (BILD 2)
wird in [9] und [10] beschrieben und beruht auf einem
Iterationsprozess, der in jedem Durchlauf eine vollstindige
Berechnung eines Flugzeugentwurfs durchfiihrt. Dabei wird die
aktuelle Konfiguration in jedem Schritt durch ihre charakte-
ristischen Parameter definiert, die mit Fortschreiten des Pro-
zesses variiert werden und nach Méglichkeit zu einem Endwert
konvergieren sollten. Dazu kénnen verschiedene Strategien wie
Einzelanalyse, Parametervariation oder Optimierung gewahlt
werden [11]. Das eigentliche Programm, welches bei jedem
Iterationsschritt durchlaufen wird, ist in einzelne Module
aufgeteilt [11], die jeweils eine abgegrenzte Teilaufgabe
bearbeiten.

( Anforderungen )—P( Geometrie

Aerodynamik
Flugzeugsysteme

Initiali- -
Pro-
aram| . omender
rung
grafische Flugsimulation
Ausgabe
Struktur / Masse
Flugcharakteristik
(Randbedingungen Betriebskosten
BILD 2: prinzipieller Ablaufplan des Flugzeugentwurfspro-

gramms PrADO nach [9] und [10]

Um eine durchgiingige Konsistenz der Daten zu gewéhrleisten,
werden alle Daten zu einem Entwurf in einer eigenen
Datenbank abgelegt [9], in die zur Initialisierung zu Beginn der
Berechnung die Vorgaben des Anwenders und allgemeine
Randbedingungen eingetragen werden. Beim Aufruf der
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einzelnen Module greifen diese dann auf die Datenbank zuriick
und entnehmen dieser alle flir die jeweilige Berechnung
erforderlichen Daten (BILD 2). Nach Abschluss der Berechnung
werden die neu errechneten Werte in der Datenbank abgelegt, so
dass diese den nachfolgenden Modulen zur Verfiigung stehen
[11].

Nach Abschluss der Berechnungen kénnen die Ergebnisse in
Form von Tabellen, Grafiken sowie 2D- und 3D-Ansichten
dargestellt werden [10].

Die Beriicksichtigung der Flugzeugsysteme erfolgt in dem
bisherigen Programm durch einen pauschalen Ansatz, der auf
den in [4] und [19] angegebenen Funktionen beruht. Eine Aus-
nahme bildet hier das Fahrwerk, welches als einziges Flugzeug-
system durch detailliertere Ansdtze nach [4] berechnet wird.
Dariiber hinaus kann die von den Systemen bendtigte Leistung,
die vor allem als parasitire Wellenleistung vom Triebwerk
abgegriffen wird, nur mit einem vorzugebenden Faktor
beriicksichtigt werden, nicht jedoch durch den jeweils fiir die
aktuelle Konfiguration der Systeme benétigten Bedarf.

Um den Einfluss der Flugzeugsysteme und insbesondere unter-
schiedlicher Technologien und Architekturen auf den Flugzeug-
entwurf erfassen zu konnen, reicht dieses bisherige Modul
»Flugzeugsysteme™ im Programm PrADO nicht aus. Daher
wurden die mit der in [13] dargestellten Methode entwickelten
Funktionen zu einem neuen und komplexeren Modul ,,Systeme*
zusammengefiigt und in das bestehende Programm integriert.

3. PHYSIKALISCH / TECHNISCHES MODELL
FUR DAS HOCHAUFTRIEBSSYSTEM

Im Gegensatz zu den im Kapitel 2 vorgestellten Modellen war
eines der zentralen Ziele der neuen und in [13] vorgestellten
Methode, Funktionale zur Prognose von Systemparametern zu
entwickeln, die soweit moglich auf der Basis zugrundeliegender
physikalisch / technischer Zusammenhénge beruhen. Diese
Arbeiten sind Teil verschiedener Forschungsprojekte, die in
Zusammenarbeit mit der Airbus Deutschland GmbH in
Hamburg durchgefiihrt werden und die unter anderem in [7] und
[8] beschrieben werden.

In diesem Abschnitt wird das entwickelte Model fiir heutige
Hochauftriebssysteme dargestellt und die Randbedingungen
erldutert. Zu beachten ist dabei, dass die hier angegeben
Funktionen beziiglich der Vorderkantenklappen nur fiir
ausfahrbare Slats und im Fall der Hinterkantenklappen nur fiir
Ein-Spalt-Fowlerklappen gelten. Diese Konfiguration entspricht
der heute verbreiteten Losung und derjenigen der Airbus Single
Aisle und Long Range Typen.

3.1  Prinzipieller Aufbau der Hochauftriebssysteme

Um wiéhrend des Starts und der Landung den Auftrieb bei
geringen Geschwindigkeiten vergrofern zu kénnen, werden an
der Vorder- und Hinterkante des Fliigels Klappen ausgefahren,
die die Aerodynamik des Fliigels so verdndern, dass der
Auftriebsbeiwert ansteigt. Zur Bewegung dieser Elemente
werden unterschiedliche Mechanismen und Antriebskonzepte
eingesetzt, die als Hochauftriebssystem bezeichnet werden.
Nachfolgend wird das von Airbus Industrie bei den Typen der
A320-Familie und dem A330/340 Programm eingesetzte
Hochauftriebssystem erldutert, da sich alle in diesem Bericht
préasentierten Analysen und Bewertungen auf diesen Systemtyp
beziehen.

In BILD 3 ist der schematische Aufbau des Hochauftriebs-
systems von A320 bezichungsweise A340 dargestellt. Zu
erkennen ist auf der linken Seite die Power Control Unit (PCU),
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die jeweils das Hochauftriebssystem an der Vorder- oder
Hinterkante antreibt und iiblicherweise im Fahrwerksschacht
angeordnet ist [1], [2]. Dazu verfiigt die PCU iiber zwei
Hydraulikmotoren, die von unterschiedlichen hydraulischen
Netzen versorgt werden. Uber ein Drehzahlsummiergetriebe
wird das Drehmoment auf den PCU — Ausgang iibertragen und
durch ein T-Getriebe auf beide Fliigelhdlften verteilt (in BILD 3
ist nur eine Fliigelhdlfte dargestellt). In einzelnen Fillen kann

Bei Flaps in PCU nur
integriert

A330/340

Umlenkgetriebe

T-Getriebe

Drehzahlsum- Akt. Akt. || Akt.
miergetriebe 1 2 1 3

System-

Vielzahl moglicher Aktuatorkonzepte werden bei heutigen
Airbusflugzeugen zwei verschiedene Typen ecingesetzt. Beide
verfligen nach dem Abzweiggetriebe iiber einen Lastbegrenzer,
Untersetzungsgetriebe sowie einige weitere Funktionsgruppen.
Der Hauptunterschied besteht in der Anlenkung an das
Klappenelement, die bei dem einen Typ iiber einen rotierenden
Hebelarm mit anschlieBender Kinematik erfolgt (BILD 4). Bei
dem anderen Typ wird eine Zahnstange angetrieben, liber die
eine translatorische
Bewegung erzeugt wird
(BILD 5).
Zum Antrieb der Flaps
wird  {blicherweise der
rotatorische ~ Aktuatortyp
eingesetzt [1],[2], wobei
bei unterschiedlichen
Flugzeugtypen
verschiedene Ausfiihrungen
7 Akt. || Akt. Akt.| verwendet werden.

) n2 1 n-1 n Fiir den Antrieb der Slats
werden zumeist Aktuatoren
des zweiten Typs

Torque-
Limiter High- Lift -

Flache (HLF) 1

HLF 2

eingesetzt [1],[2], wobei
die Zahnstange fest mit
dem Slat-Element
verbunden ist und auf einer

HLF HLF m
m-1

ARA

das T-Getriebe auch in die PCU integriert sein [1], [2].

BILD 3: prinzipielle Darstellung des Hochauftriebssystems

von Airbus A320 und A330/340 nach [1] und [2]

An das T-Getriebe schlieit sich ein Wellenstrang an, der das
PCU — Drehmoment {iber Umlenkgetriebe zu den Aktuatoren
iibertrdgt. Diese treiben dann iiber eine geeignete Kinematik die
Klappensegmente des Hochauftriebssystems an [1], [2]. In
einigen Féllen wie zum Beispiel beim Airbus A330/340 wird
unmittelbar nach dem T-Getriebe noch ein Systemlastbegrenzer
(System-Torque-Limiter: STL) eingefiigt, um die bei einem
Klemmfall auf die verschiedenen Wellenstrang- und Struktur-
elemente wirkenden Fehlerlasten zu reduzieren und dadurch das
gesamte System leichter auslegen zu konnen [2].

Flugel-
hinterkante

Aktuator

Hebelarm

Kinematik

BILD 4: prinzipielle Darstellung eines Flap-Antriebs mit

rotatorischem Aktuator nach [1]

Der in BILD 3 gezeigte Aufbau gilt sowohl fiir das System an
der Vorderkante (Slats) als auch fiir das an der Hinterkante des
Fliigels (Flaps). Unterschiede zwischen beiden Systemen liegen
vor allem in der Art der eingesetzten Aktuatoren. Aus der
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gekriimmten Bahn ausféhrt,
wie in BILDS gezeigt
wird. In einzelnen Féllen
werden  jedoch auch
rotatorische Aktuatoren
zum Antrieb von Slat-
Elementen eingesetzt.

Dariiber hinaus verfiigen Hochauftriebsysteme noch iiber einige
weitere Komponenten wie Bremsen, Lagerstellen des
Wellenstranges, Sensoren und dhnliches, die hier nicht im Detail
beschrieben werden, aber in den entwickelten Modellen
entsprechend beriicksichtigt werden.

Fiihrungsrollen

Antriebsritzel

Zahnstange
Fligelvorderkante

BILD 5:

prinzipielle Darstellung eines Slat-Antriebs mit
Zahnstange nach [1] und [2]

3.2  Ermittlung der dimensionierenden Lastfille

Masse und Leistungsbedarf eines solchen Systems werden
neben dem Funktionsprinzip und den Geometrien im wesent-
lichen durch Lasten dimensioniert. Um diese dimensionierenden
Lastfille bestimmen zu konnen, wird das Hochauftriebssystem
zundchst auf adédquater Detaillierungsebene in seine
funktionalen Baugruppen aufgeteilt.

Fir die funktionale Aufteilung konnen die drei wesentlichen
Baugruppen Aktuator, Wellenstrang und Antriebseinheit (PCU)
identifiziert werden.
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Als Grenze zwischen Aktuator und der Struktur der Steuerfliche
wird beim rotatorischen Aktuator der Hebel und beim
translatorischen Aktuator das Ritzel am Ausgang betrachtet, so
dass fiir beide Aktuatortypen als Eingangsgrofle das zu liefernde
Ausgangsdrehmoment verwendet wird. Der Ubergang zwischen
Aktuator und Wellenstrang wird in das Abzweiggetriebe gelegt.
Alle Elemente, die zur Entnahme eines Drehmoments vom
Wellenstrang erforderlich sind, werden noch dem Aktuator
zugerechnet.

Die Grenze zischen PCU und Wellenstrang wird entweder am
Ausgang des T-Getriebes oder am Ausgang des Differential-
getricbes festgelegt, je nachdem ob das T-Getriebe in das
Gehiuse der PCU integriert ist oder nicht.

Alle tibrigen Elemente, wie Umlenkgetriebe, Bremsen, Sensoren
und Lagerungen werden dem Wellenstrang zugeschlagen und
gleichmiBig iiber diesen gemittelt.

Fiir die Bestimmung des dimensionierenden Lastfalles wird die
Wirkkette ausgehend von den Luftlasten bis hin zur Antriebs-
einheit betrachtet (BILD 6).

Die Luftlasten wirken entsprechend der Kinematik zwischen
Steuerfliche und Aktuator direkt auf den Ausgang des
Aktuators. Da die Aufgabe des Aktuators darin besteht, die
Steuerflache gegen die Luftlasten in eine definierte Position zu
bringen bzw. dort zu halten, wird der Aktuator durch das am
Ausgang aufzubringende Drehmoment dimensioniert, welches
durch die ungiinstigste Wirkrichtung der Luftkrifte bestimmt
wird.

Dieses erforderliche Moment kann dann auf den Eingang des
Aktuators umgerechnet werden und ergibt somit das vom
Wellenstrang zu liefernde Drehmoment. Werden diese Dreh-
momente flir alle Aktuatoren einer Fliigelhdlfte aufsummiert, so
ergibt sich das maximale Be triecbsdrehmoment, welches jeder
Wellenstrang mindestens iibertragen konnen muss.

System-Torque-
Limiter

T-Getriebe

Umlenkgetriebe

25

Aktuatoren

dimensioniert durch:
I erford. Drehmoment am Aktuator

max. PCU - Drehmoment

I Sperrmoment des System-Torque-Limiters

BILD 6: dimensionierende Groflen der Elemente des Hoch-

auftriebssystems

Unter Beriicksichtigung der zweiten Fliigelhdlfte und der im
Wellenstrang auftretenden Verlustmomente kann daraus das
Drehmoment bestimmt werden, welches die Antriebseinheit
unter den ungiinstigsten Umgebungsbedingungen und unter ein-
geschrinkter Leistungsfahigkeit des Versorgungsnetzes zu
liefern hat. Fiir die PCU ist dies der Fall tiefer Umgebungs-
temperaturen und minimalen Hydraulikdrucks.

Im Normalfall steht jedoch der volle Hydraulikdruck zur Ver-
fligung und die Verlustmomente im Wellenstrang sind deutlich
geringer, da hohere Temperaturen vorherrschen und damit die
Lagerreibung geringer ist. Da die PCU fiir den ungiinstigsten
Fall ausgelegt ist, ist sie unter normalen Bedingungen in der
Lage ein wesentlich hoheres Drehmoment zu liefern.
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Dieses bedeutet vor allem fiir den Wellenstrang eine mogliche
Fehlerfall-Lasterhohung (z.B. beim Klemmen), da in diesem
Fall das hohe PCU-Drehmoment iiber den Wellenstrang auf die
blockierte Stelle {ibertragen wird. Daraus ergibt sich, dass der
Wellenstrang durch das unter idealen Bedingungen maximal
von der PCU aufbringbare Drehmoment dimensioniert wird.

Um dieses Fehlerfall-Lastmoment zu begrenzen, besteht die
Moglichkeit durch Einfiigen eines Systemlastbegrenzers (Sys-
tem-Torque-Limiter: STL) unmittelbar nach dem T-Getriebe,
das maximal auf den Wellenstrang einwirkende Moment zu
reduzieren. In diesem Fall muss der Wellenstrang nur noch nach
dem Sperrmoment des STL ausgelegt werden.

Die Aktuatoren sind davon weniger betroffen, da jeder iber
einen eigenen Lastbegrenzer verfiigt und somit das mindestens
erforderliche und das maximal moégliche Drehmoment dicht
beieinander liegen.

Das aus BILD 3 abgeleitete BILD 6 stellt nochmals diese
dimensionierenden Lastfélle fiir die verschiedenen Elemente des
Hochauftriebssystems dar.

3.3  Entwicklung der Funktionale

In diesem Kapitel wird die Entwicklung der einzelnen
Funktionale fiir das Hochauftriebssystem entsprechend der
Dreiteilung in Aktuatoren, Antriebseinheit und Wellenstrang
jeweils spezifisch erldutert, wobei von den in Kapitel 3.2
ermittelten dimensionierenden Lastfdllen ausgegangen wird.
Dieses ermoglicht einen Austausch der Funktionen, wenn
einzelne Funktionsgruppen durch Elemente anderer Technologie
ersetzt werden sollten.

3.3.1 Funktionale fiir die Aktuatoren

Fir die Betrachtung der Aktuatorlasten miissen zunéchst
rotatorische und translatorische Aktuatoren unterschieden
werden (Kapitel 3.1) und weiterhin Flap- und Slat-System, da
die acrodynamischen Verhéltnisse unterschiedlich sind [3].
Grundsitzlich muss auch die eingesetzte Kinematik beriick-
sichtigt werden. Da diese zum Zeitpunkt des Vorentwurfs im
allgemeinen noch nicht definiert ist, wurden die Funktionale so
aufgebaut, dass nur ein Minimum an Kenntnis iiber diese
erforderlich ist.

MAkt
MAkt,max P I
MAkt,mitteI
Wfahren
¢
0 SFowler 0 Pama

BILD 7: Verlauf von Luftkraft und Aktuatordrehmoment

iiber Ausfahrweg beziehungsweise Drehwinkel

Eine Analyse des Ausfahrvorganges einer Flap-Steuerfliche
zeigt, dass die Luftkrifte sowohl in GroBe als auch der Richtung
deutlich variieren [3]. Als Ersatz fiir eine nicht definierte
Kinematik und im Entwurfsstadium kaum durchfiihrbare
kinetostatische Analysen wird als charakteristische Grofle die
zum Ausfahren benétigte Energie Wiy, gewahlt, die sich als
Integral iiber die Luftkraft Fi; entlang des Ausfahrweges s
ergibt (BILD 7).
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Unter Vernachldssigung von Reibverlusten ist diese der vom
Aktuator geleisteten Arbeit gleich (BILD 7) und lésst sich als
Integral aus dem Verlauf des Drehmomentes am Aktuator My,
iiber dem Drehwinkel @y, ermitteln. Da durch die Berechnung
des Aktuatordrehmomentes aus der Energie der tatsdchliche
Verlauf des Drehmomentes nicht exakt erfasst wird, wird ein
Ungleichformigkeitsfaktor k eingefiihrt. Dieser gibt das Ver-
héltnis von maximalem zu mittlerem Drehmoment an und
charakterisiert die typische Fowlerklappenbahnfiihrung unab-
héngig von der Kinematik.

Fir das Flap-System kann dann dementsprechend fiir einen
bestimmten Klappentyp ein charakteristischer Wert kgpp er-
mittelt werden, der mit dem Staudruck q und der Fléche der
Klappe App,, multipliziert die zum Ausfahren bendtigte
Energie W, ergibt.

F, £t \S
(2) Wfahren = AFlap q- .[ALU—I() ds = AFlap q- kSFF
Flap *

Im Rahmen dieser Arbeit wurden verschiedene Klappensysteme
mit Ein-Spalt-Fowler-Klappen und rotatorischem Antrieb
analysiert, so dass die ermittelten Faktoren fiir diesen Typen
reprasentativ sind. Wird die Ausfahrenergie mit dem Ungleich-
formigkeitsfaktor k multipliziert und durch den Schwenkwinkel
des Aktuators @uy, dividiert, so ergibt sich das erforderliche
Antriebsmoment My

Afpap Q- Kgpp ¥
B) Mpy=—t—
P Akt

Beim Slat-System wird dagegen ein anderer Ansatz gewahlt.
Fiir die hier betrachteten Slat-Elemente sind die Luftlasten fiir
sehr kleine Ausfahrwinkel am groBten, sobald sich der Spalt
zwischen Slat und Fliigel geodffnet hat, und sinken danach
wieder deutlich ab [3]. Wird nun nach [16, Kapitel 5.2] und
[17, Kapitel 7.1] angenommen, dass der spannweitige, lokale
Auftriebsbeiwert des Fliigels cpgge; proportional zum lokalen
Auftriebsbeiwert des Slats cgp,, an der entsprechenden relativen
spannweitigen Stelle Mg mine 1St, folgt fiir das resultierende
Antriebsmoment M, folgender Ansatz

CFliigel (nSlal,Milte )
(4) My =kpzs-q-Agjy -
Cslat \NSlat,Mitte

Darin ist q der Staudruck, Agp,, die Fliche des Slat-Elementes
und krzg ein Faktor, der entsprechend den oben beschriebenen
Werten kgpr und « die Geometrie der Anordnung charakterisiert.
Die Verwendung dieses Faktors bietet die Mdoglichkeit, das
Funktional unabhingig von der Geometrie zu machen, die im
Vorentwurf nicht bekannt ist, hat aber den Nachteil, dass eine
Ahnlichkeit der Anlenkungen unterstellt wird.

Die Funktionale nach Gleichung (3) und (4) liefern jeweils das
Antriebsmoment fiir die gesamte Steuerfliche unabhéngig von
der Zahl der verwendeten Aktuatoren. Zur Abschitzung der
Masse der Aktuatoren wurden daraus fiir beide Typen
ausgehend vom aufzubringenden Abtriebsmoment My ays auf
der Basis einer Regressionsanalyse an gebauten Aktuatoren [3]
Funktionale mit den Koeffizienten ko, k; und k. ermittelt.

(5)  Ma =K; Mugaus ™ +ko

Hierbei ist zu beachten, dass das zuvor aus den Luftlasten
ermittelte Drehmoment fiir die gesamte Steuerfliche gilt und
zunidchst geeignet auf die Aktuatoren verteilt werden muss. Bei
heutigen Hochauftriebssystemen werden die einzelnen Elemente
in der Regel von zwei identischen Aktuatoren angetrieben. Da
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beide immer parallel arbeiten, kann das berechnete Moment
anteilig auf beide Aktuatoren aufgeteilt werden. Gegebenenfalls
ist die geometrische Anordnung zu beriicksichtigen.

3.3.2 Funktionale fiir die Power Control Unit

Um die Parameter der Antriebseinheit ermitteln zu kénnen, wird
zundchst das erforderliche Losbrechmoment unter den
ungiinstigsten zuldssigen Versorgungsbedingungen ermittelt.
Dazu werden die Abtriecbsmomente der einzelnen Aktuatoren
mit den jeweiligen Ubersetzungsverhiltnissen {iy; auf den
Aktuatoreingang zuriickgerechnet aufsummiert und fithren unter
Beriicksichtigung der Ubersetzungen des Wellenstranges tipas
und des T-Geriebes iitg auf das zum Antrieb der Aktuatoren
notwendige PCU — Ausgangsdrehmoment.

ko Mag

5. = Ak MAke

Ughaft * NShaft

(6) M PCU,aus,min —
urg

Verluste in den Aktuatoren, Lagerstellen und Getrieben des
Wellenstranges werden in Form der Wirkungsgrade nay; und
TNshast 10 die Berechung einbezogen.

Diese Werte wurden auf der Basis der zur Verfiigung stehenden
Realdaten von Airbus A320 und A340 ermittelt [3], in dem fiir
Lagerstellen und Getriebeverzahnungen jeweils mittlere Ver-
lustmomente bestimmt wurden. Fiir die Lagerstellen des
Wellenstranges list sich neben dem Verlustmoment je Lager
noch die Anzahl der Lagerstellen je Léangeneinheit als
charakteristische GroBe eingeben, so dass auch die
Abhiéngigkeit von der Spannweite abgebildet wird.

Fir die Bestimmung der Wirkungsgrade muss dabei zur
Abschitzung des Losbrechmomentes der jeweils ungiinstigste
Fall angenommen werden, also zum Beispiel bei der Lager-
reibung die tiefste Betriebstemperatur und damit der zih-
flissigste Zustand der Schmiermittel.

Die Umrechnung des Losbrechmomentes in das maximal
abgebbare Drehmoment der Antriebseinheit beschrankt sich in
den durchgefiihrten Analysen auf hydraulisch angetriebene
PCU — Typen gemiB Kapitel 3.1.

Der Unterschied zwischen Losbrechmoment und maximalen
Moment ist im wesentlichen dadurch gekennzeichnet, dass das
Losbrechmoment fiir minimal zuldssigen Hydraulikdruck pgyg min
gefordert wird und flir das maximale Drehmoment der volle
Hydraulikdruck pgysmax, der fiir heutige Flugzeuge bei 206,7 bar
(=3000 PSI) liegt, zur Verfiigung steht. Dabei miissen noch der
maximale beziehungsweise minimale Wirkungsgrad Mpcy max
und Mpcuy min der PCU mit einbezogen werden.

p sys,max n PCU,max
@) MPCU,auS,maX = :

‘M PCU ,aus,min

Psys,min  PCU,min

Dieses Drehmoment geht nach Kapitel 3.3.3 in die Auslegung
des Wellenstranges ein.

Der hydraulische Volumenstrom Q4 , der von jedem der
beiden Motoren der PCU gefordert wird, wenn von der PCU die
maximale Antriebsleistung abgenommen wird, kann mit dem
nachfolgenden Funktional berechnet werden.

MPCU,aus,min
—— _"Dpcu,Mot

(8) thdr =

psys,min ) T]Mot,min

Dabei ist wieder der Fall des Losbrechens bei minimalem
verfiigbaren Hydraulikdruck pgysmin entscheidend, da in allen
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anderen Fillen mehr Leistung zur Verfiigung steht als bendtigt
wird. Die Berechnung erfolgt unter Beriicksichtigung des
Hydraulikdrucks sowie der gewiinschten Drehzahl der PCU-
Motoren npcymot Und des minimalen Wirkungsgrades Mmotmin
der Motoren. Dieser Volumenstrom ergibt dann multipliziert mit
dem Systemdruck die Leistung, die die sekundére Flugsteuerung
dem hydraulischen System entnimmt.

Fiir die Abschitzung der Masse der PCU mpcy wurde aufgrund
der geringen Zahl an Vergleichskomponenten ein linearer
Regressionsansatz mit den Koeffizienten k, und k; gewahlt, der
von dem ermittelten hydraulischen Volumenstrom Qg ausgeht.

(9)  mpcy =k; - Qpyar +ko

Wie bereits erwéhnt gelten die hier genannten Funktionen nur
fiir den in Kapitel 3.1 definierten PCU-Typ. Sollen andere An-
triebseinheiten verwendet werden, kann lediglich die Funktion
fiir das Losbrechmoment beibehalten werden, aber die {ibrigen
Funktionen miissen durch entsprechende neue ersetzt werden.

3.3.3 Funktionale fiir den Wellenstrang

Die Betrachtung des Wellenstranges wurde teilweise schon in
Kapitel 3.3.2 vorgenommen, da vor allem die vom Wellenstrang
verursachten Verlustmomente bei der Auslegung der PCU
beriicksichtigt werden miissen und fiir die Massenprognose des
Wellenstranges mgp,; von dem maximal iiber das jeweilige
Teilstiick zu {ibertragenden Drehmoment Mgy,,; ausgegangen
wird. Unter Beriicksichtigung der zuldssigen Torsionsschub-
spannung T.g, der effektiven Lange by sowie der Wandstarke d
und Materialdichte pgy. Wird die Masse nach [5, Kapitel C2.5]
abgeschitzt.

1
16 - Mghant

3
(10) mShaﬁ=“'[ ] “dDefr * Pshatt

T Teff

Zu beachten ist dabei, dass sich die effektive Lénge des
Wellenstrangs fiir typische Hochauftriebssysteme an der
Wellenspannweite und einem Zuschlagfaktor orientiert [3].

Das zu ilibertragende Drehmoment Mgy,,q ergibt sich dann fiir ein
System, wie in BILD 3 dargestellt, ohne System-Lastbegrenzer
(System-Torque-Limiter: STL) aus dem maximalen Ausgangs-
drehmoment der PCU (Kapitel 3.3.2) zu

(11)  Mgpan = Mpcy aus,max

Ein entsprechender Wert ergibt sich bei gleichem Systemautbau
mit System-Lastbegrenzer fiir Wellenstrangelemente hinter dem
Lastbegrenzer aus dessen Sperrmoment Mgty gperr -

(12)  Mgpan =MgrL sperr

34 Verifikation des Gesamtmodels

Aus der Massenabschidtzung aller einzelnen Komponenten
ergibt sich die prognostizierte Gesamtmasse des Hochauftriebs-
systems.

n
(13)  Mgekprugstr = Mpey + Mgt + ZlmAkt,i
-

Der Leistungsbedarf des
Leistungsbedarf der PCU.
Nach der Ermittlung der Funktionale wurden diese entsprechend
dem in [13] beschrieben Konzept anhand von Daten gebauter
Flugzeuge (Airbus A320 und A340-300) adaptiert.

Systems entspricht direkt dem
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Eine Uberpriifung dieser adaptierten Funktionale scheitert an
der Verfiigbarkeit weiterer Flugzeugtypen gleichen Techno-
logiestandes und der erforderlichen Daten dieser Typen. Daher
kann die Auswertung nur an den jeweiligen Slat- und Flap-
Systemen von Airbus A320 und A340-300 erfolgen. Der
Aussagewert dieser Auswertung ist damit nicht so hoch, wie er
fiir unabhingige Vergleichstypen wire, ermdglicht jedoch durch
den physikalisch technischen Ansatz eine Angabe zur Vorher-
sagegenauigkeit fiir solche Systeme vergleichbarer Technologie.

L 0,30 —

§ 0,25 - M berechnet

o} i Ili

£ 0,20 Oinstalliert

£

98 0,15

2

a 0,10

[}

£ 0,05

2

E 0,00 -

g A320- A320- A340- A340- A340-
Flap Slat Flap Flap- Slat

Korr.
BILD 8:  Vergleich von abgeschitzter und installierter Masse

fiir verschiedene Hochauftriebssysteme

In BILD 8 werden die mit den Funktionalen ermittelten
Systemmassen der Hochauftriebssysteme mit den tatséchlichen
Massen verglichen, wobei alle Werte wie auch in den folgenden
Darstellungen normiert angegeben sind. Dabei ist zu erkennen,
dass das Flap-System des Airbus A340-300 eine deutlich hohere
tatsdchliche Masse aufweist, als prognostiziert wurde. Dieses
hat seine Ursache darin, dass in diesem System rotatorische
Aktuatoren mit zusitzlichen Wellenstang- und Umlenkelemente
eingesetzt werden, die einen entsprechend hoheren Massenbei-
trag liefern als die sonst eingesetzten rotatorischen Aktuatoren.
Da dieses das einzige System mit einer derartigen Anordnung
ist, wurden diese zusétzlichen Massen herausgerechnet, so dass
sich der korrigierte Wert ergibt.

Insgesamt ergibt sich mit diesem Masseprognoseverfahren dann
eine maximale Abweichung von weniger als 10 % fiir alle
betrachteten Systeme.

4. ANALYSE VON SENSITIVITATEN

Um die gegenseitige Beeinflussung von Gesamtflugzeug und
Systemen bewerten zu konnen, sind Sensitivitidtsanalysen der
Kopplungen zwischen Flugzeug- und Systemeigenschaften
erforderlich. Hierbei werden diejenigen Parameterdnderungen
des Gesamtflugzeuges oder der Systeme ermittelt, die durch
Anderungen in den Eingangskennwerten des Flugzeuges oder
der Systeme hervorgerufen werden. Die wesentliche Aussage
liegt dabei in der Stirke und Richtung der Anderung in Bezug
zu einer Basiskonfiguration.

Hierzu werden Sensitivititen ermittelt, die fiir eine Eingangs-
kennwert - Ausgangsparameterkombination die Anderungen des
betrachteten Ausgangsparameters bei Variation des Eingangs-
kennwertes darstellen.

Zu Beginn wird in diesem Kapitel die Einbindung der
Funktionale in das Flugzeugentwurfsprogramm PrADO erldutert
und anschliefend die Ermittlung solcher Sensitivititen anhand
von Beispielen dargestellt.
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4.1  Integration in PrADO

Wie bereits in Kapitel 2.2 dargestellt ist das Flugzeugentwurfs-
programm PrADO (Preliminary Aircraft Design and Optimi-
zation) [11] modular aufgebaut, so dass weitere Funktionalitdten
in Form neuer Module hinzugefiigt werden konnen.

Die im Rahmen der hier beschriebenen Arbeiten entwickelten
Funktionale wurden als Modul ,,Systeme* realisiert, welches im
wesentlichen auf die von den anderen Modulen berechneten
Geometrien und aerodynamischen Daten zugreift. Dariiber
hinaus wurde eine Datenbank mit systemspezifischen Kenn-
groBBen angelegt, iiber die der Anwender zum einen grund-
legende Angaben zu den Systemen wie zum Beispiel den
vorgesehenen hydraulischen Nenndruck oder Spannungsebenen
eines elektrischen Bordnetzes vorgeben kann. Zum anderen
wird hier aber auch die Systemarchitektur aufgebaut, in dem in
verschiedenen Variablen die Charakteristika und Kennwerte von
Systemkomponenten abgelegt werden. Dabei konnen lokal
begrenzte Elemente wie etwa Aktuatoren, Antriebseinheiten
oder Zusatzkomponenten vorgegeben werden, aber auch ausge-
dehnte Netze, die dann diese Elemente verbinden.

Auf diese Weise lédsst sich eine vorgesehene Systemarchitektur
im Modell darstellen und bei der Berechnung beriicksichtigen.
Zum Beispiel ist ein Vergleich verschiedener Systemarchi-
tekturen mit einer unterschiedlichen Anzahl paralleler Teil-
systeme (Redundanzen) oder einer Verdnderung der Zuordnung
von Verbrauchern zu Leistungsversorgungsnetzen moglich.

Der Aufbau dieser Netze und die sich ergebenen Architekturen
sind vom Anwender entsprechend den Anforderungen nach
Zulassungsrichtlinien [12], Funktionalitdt und Zuverlédssigkeit
zu gestalten.

Das Modul ,,Systeme® in seiner aktuellen Version erméglicht
die Berechnung der Masse des Flugsteuerungssystems und des
hydraulischen Leistungsversorgungssystems, sowie die von
diesen Systemen bendtigte Leistung unter Beriicksichtigung der
Anforderungen, die sich aus dem Gesamtentwurf ergeben. Eine
Erweiterung auf andere Systeme wie die elektrische Leistungs-
versorgung, Klimaanlage und Fahrwerk befindet sich in Arbeit,
ebenso wie die programmtechnische Realisierung zur Aus-
wertung und Weiterverarbeitung der mit dem Modul ,,Systeme*
berechneten Parameter in dem iterativen Entwurfsprozess.

Zur Ermittlung von Sensitivititen fiir Systemparameter wurde
die in PrADO [11] implementierte Funktion zur Parameter-
variation eingesetzt. Diese ermdglicht ausgehend von einer
Basiskonfiguration ein wiederholtes Berechnen eines Flugzeug-
entwurfs mit jeweils verdnderten Parametern, die durch den
Anwender vorgegeben werden konnen. Die sich verdndernden
Parameter konnen iiber eine Monitorfunktion aufgezeichnet und
anschlieBend ausgewertet werden.

Bei diesen Parametervariationen kdnnen zudem die einzelnen
Module durch den Anwender aus- beziehungsweise einge-
schaltet werden, was bedeutet, dass festgelegt werden kann,
welche Teile des Flugzeuges fiir jede Variation neu berechnet
werden sollen. Dieses hat einen entscheidenden Einfluss auf den
unterlagerten Iterationsprozess, der dazu dient, nach der
Verdnderung eines Wertes die ibrigen Eigenschaften des
Flugzeugentwurfs auf Konsistenz und die Einhaltung von
Randbedingungen zu priifen. Dabei wird gegebenenfalls iterativ
eine Anpassung verschiedener Variablen vorgenommen, um alle
Forderungen zu erfiillen. Sind einzelne Module ausgeschaltet,
werden die darin berechneten Variablen jedoch nicht in diesen
Iterationsprozess eingebunden und bleiben unveridndert auf dem
Ausgangswert.

Die nachfolgend dargestellten Ergebnisse beruhen auf ersten
Analysen und Parametervariationen, die mit dem Modul
»Systeme™ in seiner aktuellen Version durchgefiihrt wurden.
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Wie oben bereits angedeutet ermoglicht dieses Modul zur Zeit
eine Berechnung der Massen und Leistungsanforderungen der
gesamten Flugsteuerung und hydraulischen Leistungsver-
sorgung und somit kann die Parametervariation den Einfluss
von Flugzeugentwurfsparametern auf diese Systeme aufzeigen.
Da die Integration des Moduls in das PrADO — Programm-
system noch Gegenstand aktueller Arbeiten ist, wirken sich
zwar Anderungen der iibrigen Module auf das Modul ,,Systeme*
aus, jedoch erfolgt noch keine Riickgabe der Anderungen der
Systemparameter in die andern Module. Eine entsprechende
Erweiterung, mit der dann auch die sogenannten Schneeball-
effekte untersucht werden konnen, ist in Bearbeitung.

4.2  Sensitivititen ausgewihlter Parameter

Die nachfolgend prisentierten Analysen stellen aufgrund des im
vorigen Abschnitt 4.1 dargestellten Standes der Programm-
entwicklung einen Zwischenschritt dar und sollen daher vor
allem das prinzipielle Vorgehen und einzelne grundlegende
Eigenschaften aufzeigen. Aus den selben Griinden beschrinken
sich die gezeigten Ergebnisse auf Abhidngigkeiten der Masse der
Flugsteuerung und hydraulischen Leistungsversorgung von
ausgewdhlten Flugzeugparametern fiir den Airbus A320. Wie
auch in den vorangegangen Kapiteln werden auch hier die
Systemparameter aus Griinden der Vertraulichkeit in normierter
Form dargestellt.

4.2.1  Abhiingigkeit von der Flugzeuglinge

Die Liange eines Flugzeuges ist ein wichtiger Designparameter,
der einen groBen Einfluss auf die Systeme hat, da einerseits die
Lénge als geometrische Abmessung die Masse von Leistungs-
verteilungssystemen mitbestimmt und andererseits indirekt zum
Beispiel tiber den Leitwerkshebelarm in Kréifte und Momente
eingeht, die Komponenten von Systemen mitdimensionieren
[13, Kapitel 4.1].
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BILD 9 : Einfluss der Variation der Flugzeugrumpflinge auf
die Masse der Flugsteuerung und hydraulischen

Leistungsversorgung

BILD 9 zeigt die Massen des Flugsteuerung- und Hydraulik-
systems in Abhéngigkeit von der Flugzeuglinge zum einen fiir
eine Berechnung mit allen verfiigbaren Modulen in der lediglich
die Aerodynamik des Fliigels als unverdndert angenommen
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wurde und zum anderen fiir eine Berechnung nur mit den
Modulen ,,Systeme* und ,,Rumpf*.

Die letztgenannte Berechnung entspricht dabei der Streckung
oder Verkiirzung eines Flugzeugtyps unter Beibehaltung der
iibrigen GroBen, wie Fliigel, Leitwerke und dort installierter
Systemteile.

Der Unterschied zu den Berechnungen mit allen Modulen gibt
dann Aufschluss dariiber, wie sich das System verédndern wiirde,
wenn ein komplett neuer Entwurf der jeweiligen Rumpfliange
aber unverdnderter Transportleistungen, Passagierzahlen sowie
maximaler Abflugmasse durchgefiihrt wiirde.

Zu erkennen ist dabei, dass die berechneten Werte nur maximal
15 % von den realen Werten der Flugzeuge der Airbus A320
Familie abweichen. Dieser Fehler kann neben den Modellun-
sicherheiten im Modul ,,Systeme”“ auch durch ungenaue
Eingangsparameter und Modellunsicherheiten in den iibrigen
Modulen hervorgerufen werden.

Dariiber hinaus zeigt BILD 9, dass die Masse der Flugsteuerung
mit zunehmender Rumpfldnge leicht abnimmt, wéhrend die
Masse des Hydrauliksystems etwas zunimmt. Die Abnahme
Masse der Flugsteuerung kann dadurch erkldrt werden, dass die
Dimensionierung (Lasten und damit Massen) der Stellsysteme
bei einem ldngeren Flugzeug etwas geringer sein kann, da durch
die grofleren Hebelarme vor allem Hohen- und Seitenruder eine
groBere Wirksamkeit besitzen.

Daraus wiirde sich ein Reduktion der Masse des Hydraulik-
systems ergeben, die jedoch durch eine Zunahme in Folge der
geometrischen VergroBerung mehr als ausgeglichen wird. Im
Bereich sehr kurzer Riimpfe wird ein sprungformiger Anstieg
der Masse prognostiziert, der durch einen Wechsel zwischen
diskret definierten Standardrohrnennweiten infolge erhéhten
Leistungsbedarfs der Leistwerkssysteme verursacht sein diirfte.

4.2.2  Abhingigkeit von Fliigelfliiche und -
streckung

Grundlegende Flugzeugdesignparameter sind die Fliigelfliche
und die Fliigelstreckung. Auch diese haben grolen Einfluss auf
die Systeme, da die geometrischen Abmessungen des Fliigels
unter anderem die Léngen von Systemen wie der sekundéren
Flugsteuerung und Hydraulik bestimmen. Weiterhin &ndern sich
durch eine Variation der Aerodynamik die Stellleistungen an
den Steuerflachen, so dass auch hier die Systemparameter
beeinflusst werden.
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BILD 10 : Einfluss der Variation der Fliigelflaiche und Fliigel-
streckung auf die Masse der hydraulischen
Leistungsversorgung
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Nach Berechnung der Parametervariation von Fliigelflaiche und
Fligelstreckung unter Verwendung aller in PrADO [11] verfiig-
baren Module ergibt sich fiir die Masse des hydraulischen
Leistungsversorgungsnetzes das in BILD 10 dargestellte
Ergebnis.

Interessant ist dabei insbesondere der fast sprungférmige
Anstieg im Bereich der normierten Masse von 0,4 bis 0,5, der je
nach gewihlter Fliigelfliche bei einer anderen Streckung statt-
findet. Die Ursache dafiir konnte wiederum am Massenbeitrag
des Rohrleitungsnetzes liegen. Wird durch eine bestimmte
Kombination von Fldche und Streckung eine hohere Leistung
von der Flugsteuerung und damit ein gréBerer Volumenstrom
benotigt, so kann diese beim Ubergang zwischen im Model
hinterlegten Standardrohrnennweiten einen sprungférmigen
Anstieg der Masse des Hydrauliksystems verursachen.

4.2.3  Abhiingigkeit vom Systemdruck

Neben der Beeinflussung der Systeme durch Flugzeugdesign-
parameter ist auch der Einfluss der Vorgaben fiir die Systeme zu
untersuchen. Die Festlegung des Nenndruckes, bei dem alle
Systeme ohne Einschrinkung in der Funktionalitdt oder
Leistungsfahigkeit betrieben werden kénnen sollen, stellt eine
der grundlegenden Entscheidungen bei der Entwicklung des
hydraulischen Leistungsversorgungssystems dar.
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(Hydrauliksystem) / -
o
w

0,1 b 1 1
3000 PSI 5000 PSI

0 ‘

0 100 200 300 400
Nenndruck (volle Funktion) /10° N/m?

BILD 11 : Einfluss der Variation des Nenndrucks bei voller
Funktionalitit auf die Masse der hydraulischen
Leistungsversorgung

Die Abhéngigkeit der Masse des hydraulischen Leistungsver-
sorgungssystems vom festgelegten Druckniveau zeigt BILD 11.
Ein Ergebnis dieser Analyse ist das deutliche Absinken der
Masse des Hydrauliksystems mit zunechmendem Systemnenn-
druck, wobei die Schwankungen mit der Diskretisierung der
Hydraulikrohre in Rohre mit Standarddurchmessern begriindet
werden konnen. Zu beachten ist, dass fiir diese Berechnungen
nur Standardrohre und spezifische Massen je Lénge beriick-
sichtigt wurden, die fiir 206,7 bar ausgelegt sind. Entsprechend
kann sich die reale Masse bei hoheren oder niedrigeren System-
driicken noch etwas vergroBern bzw. verringern.

4.3  Einordnung der Ergebnisse

Die hier vorgestellten Ergebnisse stellen noch nicht die volle
interaktive Flugzeugentwurfskopplung an die Systeme und
umgekehrt dar. Sie zeigen aber exemplarisch das Prinzip und
die Moglichkeiten auf. Das verwendete Programmmodul
»Systeme™ in PrADO enthilt nur fiir einen Teil der relevanten
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Systeme entsprechende Modelle und auch die Auswertung und
Riickkopplung von Systemparametern in den Flugzeugentwurf
ist noch nicht aktiviert.

Dennoch zeigen die hier dargestellten Ergebnisse, dass die Ein-
fliisse auf die Systeme anhand von Sensitivitdtsanalysen erkannt
und bewertet werden konnen.

Durch die in Zukunft geplanten Arbeiten sollen diese Mdglich-
keiten weiter ausgebaut und verfeinert werden.

5. ZUSAMMENFASSUNG

In diesem Bericht wurde die Anwendung einer Methodik
vorgestellt, die auf Basis physikalisch / technischer Ansitze die
Prognose von Flugzeugsystemparametern wie Masse, Leistungs-
bedarf sowie kiinftig auch Herstellungs- oder Wartungskosten
fiir einen neuen Flugzeugentwurf bereits in der Vorentwurfs-
phase erlaubt und diese Systemcharakteristika in den Flugzeug-
entwurf und seine Bewertung riickkoppelt. Hierdurch lassen
sich auch neue Flugzeugkonfigurationen und
Systemarchitekturen bewerten.

Dazu wurde beispielhaft die Entwicklung der Modelle zur
Abschitzung der Masse und des benétigten hydraulischen
Leistungsbedarfs fiir Hochauftriebssysteme von Verkehrsflug-
zeugen dargestellt. Hierbei wurde zundchst auf die
Identifikation der dimensionierenden Lastfélle eingegangen und
anschliefend die Entwicklung der einzelnen Funktionale fiir die
verschiedenen Systemkomponenten erldutert. Danach wurden
die entwickelten Funktionale noch hinsichtlich ihrer Aussage-
qualitét iiberpriift.

Aufbauend auf einer Integration der zuvor beschriebenen
Funktionale in ein Flugzeugentwurfsprogramm wurde dann die
Ermittlung der Einfliisse von Anderungen in den Flugzeug- oder
Systemanforderungen auf die Systemparameter aufgezeigt. Fiir
ausgewdhlte Beispiele wurden dazu die Sensitivititen hinsicht-
lich verschiedener Kombinationen von Eingangskennwerten und
Ausgangsparametern dargestellt.
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