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Betriebsleermasse, Fllugelflache und Startschub) findet bei der Flugzeugentwicklung bzw.
Flugzeugentwurf statt. Damit in dieser Phase nicht zu lange dauert und gleichzeitig die passenden
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Abstract

The calculation of the important aircraft parameters such as take-off mass, fuel mass,
operating empty mass, wing area and take-off thrust takes place during aircraft development or
aircraft design. Since the calculation of the above parameters can contribute to a long design
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1. Einleitung

1.1 Motivation

Der Flugzeugentwurf ist einer von vielen wichtigen Phasen in der Flugzeugentwicklung, der drei
Jahre vor dem Entwicklungsbeginn stattfindet. Diese Phase wird als Projektphase bezeichnet und
die Dimensionierung gehort im ersten Teil dieser Phase. In diesem Teil mussen die
Entwicklungsingenieure die Flugzeugkonfiguration festlegen. Diese kann man durch die
Einsetzung eines Auslegungsparameters in den Formeln von den unterschiedlichen Phasen
ausléschen. AuRerdem kann die Dimensionierung, ohne eine genaue Flugzeuggeometrie,
durchgefihrt werden. Die Anforderungen werden damit flr den Erfolg des Prozesses gebraucht,
wie zum Beispiel der Triebwerkstyp, die Anzahl der Triebwerke, die maximale Nutzlast, die
Reichweite, das Nebenstromverhaltnis, die Sicherheitsstartstrecke, die Sicherheitslandestrecke,
der Auftriebsbeiwert, die Machzahl sowie die Streckung. Nach der Methode von Loftin 1980
(Abbildung 1) wird die Dimensionierung in funf verschiedenen Phasen unterteilen: Landestrecke,
Startstrecke, Steigrate bei 2. Segment, Steigrate beim Durchstartmandver und Reiseflug.

Abbildung 1:Diagramm zur Dimensionierung (preliminary sizing) von Flugzeugen [Loftin 80]

Andere weitere Bedingungen, wie die Hohe des Flughafens und die Flugmission, spielen bei der
Dimensionierung eine wichtige Rolle, welche fir die Festlegung der Flugzeugkonfiguration
einwirken. Die HOhe des Flughafens beeinflusst die Luftdichte, die bei der Berechnung von
Lande- und Startbedingung verwendet wird. DarUber hinaus ist der Betrag von mission fuel
fraction von der Flugmission abhangig.



Die oben genannten Anforderungen, benutzen wir als Eingabedaten, die danach in einem
Prozess, beziehungsweise Dimensionierungsablauf, bearbeitet werden. Aus diesem Prozess
wird die endgultige Ausgabe des Entwurfsdiagramm, von denen die Werten der
Flachenbelastung und Schub-Gewichtverhaltnis, nach einer entscheidenden Prioritat abgelesen
werden kann. Dazu folgen die Entwurfsparametern als Endergebnisse, wie Startmasse (take-off
mass), Kraftstoffmasse (fuel mass), Betriebleermasse (operating empty mass), Fliigelflache
(wing area) und Startschub (take-off thrust), die in der nachsten Phase wiederverwendet werden.

1.2 Ziel der Arbeit

In dieser Arbeit wird die Berechnung des Dimensionierungsablaufs nach [Loftin 1980] (Abbildung
1) in einem Matlab-Programm umgesetzt. Das Ziel ist, mit diesem Programm, beziehungsweise
App, die Eingabe der Parameter und mit einem Knopfdruck die Endergebnisse anzuzeigen. Der
Dimensionierungsablauf nach Loftin 1980 ist eine Methode, um ein entwerfendes Flugzeug mit
relativ wenigen Eingangsgrof3en zu berechnen.

Damit die grafische Darstellung eines Entwurfsdiagramm, sowie alle Entwurfsparametern in
Echtzeitanzeige auf einem Matlab-Programm angezeigt werden kann, mussen die Benutzern
zuallererst nur die Eingabedaten Uber eine entwickelnde Eingabemaske eingeben. Mit Hilfe der
Steuerung uber einen Knopfdruck, kann diese automatisch bearbeitet werden. Dieses Programm
ermaoglicht den Benutzern, das gewunschte Ergebnis der viel Phasen (Landung, Start, 2.Segment
und Durchstartmandver) vorzugeben.

1.3 Begriffsdefinition

Flugzeugentwurf

Der Begriff des Flugzeugentwurfs erklart sich als eine Phase in einer Flugzeugentwicklung, in
dem man die erste Vorstellung von der geometrischen Beschreibung eines neuen Flugzeuges
erlautern kann, beziehungsweise den konzeptionellen Vorentwurf von Flugzeugen liefert.

Nach Scholz 1999 wird der Flugzeugentwurf beschrieben:

“Die Aufgabe des Flugzeugentwurfs (aircraft design) im praktischen Sinn ist die "geometrische
Beschreibung eines neuen Fluggerétes zu liefern". Dazu wird das neue Flugzeug durch eine
Dreiseitenansicht (three-view drawing) einen Rumpfquerschnitt (fuselage crosssection) eine
Kabinenauslegung (cabin layout) sowie durch eine Liste der Flugzeugparameter
beschrieben.



Dimensionierungsablauf

Der Vorgang zur Festlegung der konkreten Abmessungen eines technischen Gebildes, anhand
der Prinzipldsung fur eine Aufgabenstellung. Der Begriff Dimensionierung kann auch nach dem
Duden 2021 definiert werden:

“Bemessung besonders Querschnittsfestlegung bei tragenden Teilen.*

Sie umfasst die Suche nach funktionserfullenden geometrischen Abmessungen und anderen
quantifizierbaren Systemeigenschaften. Sie umfasst den Nachweis der Funktionserfillung und
die Optimierung der funktionserflillenden Parameter im Zusammenhang mit weiteren, meist
Okonomisch relevanten Parametern.

Nutzlast

Wikipedia definiert den Begriff Nutzl/ast:

“Nutzlast ist die Last die ein Transportmittel (Fahrzeug Flugzeug Rakete Aufzuge eftc.)
aufnehmen kann bis die maximal zuldssige Gesamtmasse erreicht ist. Sie entspricht der
Masse der Zuladung die transportiert werden kann. In der technischen Fachsprache wird
aulBerdem ,das zu transportierende Gewicht” als Nutzlast bezeichnet.”

Der Begriff Nutzlast wird auch nach dem Worterbuch Cambridge 2021 (cambridge dictionary) in
englischem Wort ,,Payload” definiert als:

“The total number of passengers and weight of goods that an aircraft or a ship carries or can
carry for which payment is received.”

Die Nutzlast im Flugzeugbereich sind alle bezahlten Zuladungen, die transportiert werden
konnen. Bei dem Passagierflugzeug ist die Nutzlast abhangig von der Masse der Fracht, die
Anzahl der Passagiere, die durchschnittliche Masse eines Passagiers und die durchschnittliche
Masse des Gepacks eines Passagiers. Das heildt die Passagiere und ihr Gepack gelten als
Nutzlast, wobei dem Frachtflugzeug die alle zugeladene Fracht (cargo) auch als Nutzlast definiert
werden kann.

Betriebsleermasse

Nach Air Transport Association: ATA 100 wird die Betriebsleermasse (in englischem Wort:
operational empty weight (OEW)) beschrieben:

Basic empty weight or fleet empty weight plus operational items.



Die Betriebsleermasse in Flugzeugbau ist die Summe aller Komponenten ohne Kraftstoffmasse
und Nutzlast. Aus dem originalen Katalog von Boeing 717-200 wird den Begriff
Betriebsleermasse definiert:

“Weight of structure powerplant furnishing systems unusable fuel and other unusable
propulsion agents and other items of equipment that are considered an integral part of a
particular airplane configuration. Also included are certain standard items personnel
equipment and supplies necessary for full operations excluding usable fuel and payload.”

2. Grundlangen der Dimensionierung

2.1 Landestrecke

Damit ein Flugzeug sicher gelandet werden kann, soll die verfigbare Landestrecke (landing
distance available) langer betragen als die Sicherheitslandestrecke s,z (landing field length).
Nach JAR/FAR kann die Sicherheitslandestrecke aus der Multiplikation von Landestrecke s;
(landing distance) und Sicherheitsfaktor berechnet werden.

Die bestimmte Grol3e der Sicherheitsfaktor wird nach JAR—-OPS 1.515 Landing — Dry Runways
bereit gegeben. Fur Jets verbraucht das Flugzeug mindestens 60% von der verfigbaren
Landestrecke, d.h. Sicherheitsfaktor betragt 1/0,6 = 1,667 und flr Turboprops 70%
beziehungsweise 1/0,7 = 1,429.

SirL = S * Sicherheitsfaktor (2.1)



Der nach [Loftin 80] gegebenen Dimensionierungsablauf liefert die Landestrecke bzw. bei Block
1 einen konstanten Maximalwert der Flachenbelastung myro /Sy -

Die Flachenbelastung bei der maximalen Landemasse lautet:

2
my,  pVsyt

2.2
S, - 2.4 (2.2)

UL max,L

Nach einer Statistik [Loftin 80] kann die Anfluggeschwindigkeit V,pp mit der Abhangigkeit von
Sicherheitslandestrecke s;; und Geschwindigkeitsfaktor k,pp bestimmen werden.

Vapp = Kapp " \/SLFL (2.3)

Mit kAPP = 1,70\[ 7'77./5'2

Eine Zulassung nach JAR 25.125 beschreibt, dass der Anfluggeschwindigkeit V,pp nicht kleiner
als 1,3 - Vs (Stallgeschwindigkeit bei der Landung) betragt. In andere Formulierung ist:

_ Varp 1,70y m/s? - \[Sppy 24
Vs=—3 Vs = 3 (2.4)

Aulerdem spielt bei der Landung die Flughafenhohe eine sehr wichtige Rolle. Es liegt daran,
dass die Luftdichte p abhangig von der Hohe ist. Trotz einer Abhangigkeit mit der Hohe, kann sie
unter Bedingung von Standartatmosphare bestimmen.

p=0"po (2.5)

Um die Berechnung der Luftdichte p zu vereinfachen, wird sehr oft die Flughafenhohe in
Meereshohe abgeschatzt. Mit p, gleich 1,225kg/m? ist, fihrt dann die Gleichung unter
Bedingung o gleich 1 betragt.

Die Gleichung (2.4) und Gleichung (2.5) werden in Gleichung (2.2) eingesetzt, daraus folgt:

2
My Po" 0 Vapp™ * Sirp
Sy~ 2.g-137  Cumax (2.6)



Alle bekannten Parameter in Gleichung (2.6) einsetzen, wird dann mit einem neuen Parameter
ersetzt. Es ergibt sich:

122559 .1 7021
— m S

= 0" SLFL . CL, L (27)
Sw 2- 9,81?2- 1,32 e

My,

Folgt:

My
Sw

kg
= 0:107ﬁ 0 SrL " Comax L (2.8)

Das Ergebnis von allen berechneten Parametern in Gleichung (2.7) werden als ein Faktor k;
zusammengefasst, daraus folgt die Gleichung (2.9) fur die Ermittlung der Flachenbelastung bei
maximaler Landemasse:

Myp
S =k 0" StrL " ComaxL (2.9)
w

. kg
Mit:k, = 0,107 —
m

Der maximalen Auftriebsbeiwert bei der Landung Cj .4, Wird nach verschiedenen Quellen

[Abbildung (2) und (3)] mithilfe den vorhandenen bzw. auslegenden Hochauftriebssystemen
sowie Flugelpfeilung abgeschatzt.

Abbildung 2: Der maximale Auftriebsbeiwert fir Flugzeuge mit verschiedenen Hochauftriebssystemen als
Funktion der Fliigelpfeilung. Beim Start wird der Auftriebsbeiwert etwa 80% der angegebenen Werte
betragen [Raymer 89]



Abbildung 3: Maximale Auftriebsbeiwerte von Profilen mit Vorflligeln (slats) und Landeklappen (flap)
[Dubs 87]

Das Verhaltnis aus maximaler Landemasse und maximaler Startmasse my, /myro Wird nach
[Loftin 80] als statistische Mittelwert in Tabelle 1 gegeben. Der Betrag ist von der Reichweite
beziehungsweise Reichweitenklassifikation abhangig.

Tabelle 1: Verhaltnis aus maximaler Landemasse und maximaler Startmasse m,,, /myr,. Statistische
Mittelwert fir Jets nach [Loftin 80]

Mit den gegebenen Werten des Massenverhaltnisses my, /myro (Tabelle 1) und die bekannte
Flachenbelastung bei der maximale Landemasse my,; /Sy, kann die Flachenbelastung bei der
Landung, unter Bedingung der maximalen Startmasse, bestimmen.



Mpyy

Myro Sy
S, T (2.7)
Myro

Der Betrag der ausgerechnete Flachenbelastung darf nicht Gberschritten, d.h. dieser Wert ist ein
maximaler Wert, damit das Flugzeug die Anforderungen erfillen kann.

2.2 Startstrecke

Die Grundgesetze einer Startstrecke sind nach JAR-25 angegeben, in dem die Einzelheiten von
den Regeln im Detail beschrieben werden.

JAR - 25 wird beschrieben, dass die Startstrecke ohne Triebwerksausfall (take-off distance AEQO)
15% langer betragen sollen als die Strecke, die vom Beginn des Starts bis zu dem Punkt, an dem
das Flugzeug 35ft Gber der Startstrecke befindet. (Abbildung 4).



Abbildung 4: Einsicht der Startstrecke nach CS(JAR)25 [Scheiderer, J: Angewandte Flugleistung]

Nach einer statistischen Auswertung [Loftin 80] wird fur Flugzeuge mit Strahltriebwerken das
Verhaltnis aus Schub-Gewichtsverhaltnis und Flachenbelastung beim Start definiert:

Tro/(Muyro * 9) _ kro (2.8)

Muyro/Sw StorL " 0 * CLmaxTo

3

Mit: k —234m
WKt = 4, kg

Dieser Betrag darf nicht Gberschritten werden, um das Flugzeug die Anforderungen zu erflllen.

2.3 Steigrate im 2. Segment

Eine klare Einsicht Uber die Startflugbahn kann in Abbildung (2.4) gesehen werden. In dieser
Abbildung [Brining 93] wird das Fahrwerk bei 2.Segment schon eingefahren (retracted). Diese
Bedingung wird auch in den Zulassungsvorschriften nach CS(JAR) 25.121 definiert.



Abb dung 5: Startf ugbahn (take-off path), Def n t onen und Beze chnungen [Briin ng 93]

Abbildung 6: Kraftrichtung des Flugzeugs beim Steigflug [Scheiderer 08]

In der Zeit, wenn das Flugzeug beschleunigt, folgen die vier wichtigen Krafte, von denen das
Schub-Gewichtverhéltnis bei 2.Segment bestimmen konnen. Diese Krafte bestehen aus den
vertikalen und horizontalen Kraften. Um die Gleichung flr das Schub-Gewichtverhaltnis zu
ermitteln, wird allererst die Summe aller Krafte in Flugrichtung sowie bei senkrechter Flugrichtung
definiert.

Die Krafte in Flugrichtung: Der Schub T soll im Steigflug groRRer sein als die Summe des
Widerstands D und Flugzeuggewichts m - g bzw. G mit Steigwinkel y.

T=D+m-g-siny (2.9)
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Die Krafte bei senkrechter Flugrichtung: Mit der Vereinfachung fur einen kleinen Steigwinkel kann
siny vernachlassigen.

L=m-g-sinym-g (2.10)

Gleichung (2.9) wird durch Flugzeuggewicht m - g geteilt:

r_2>? + si 2.11
mg mag siny (2.11)

Gleichung (2.10) in Gleichung (2.11) zusammengefasst, folgt:

r._1 + si 2.12
m-g_L/D siny (2.12)

Es kann auch passieren, dass ein Triebwerk beim Startflug ausgefallen. Mit dieser Situation soll
das Steigflug trotz technischem Fehler auch mdglich erfolgen. Deswegen muss das Schub-
Gewichtverhaltnis groer angenommen werden. Es wird dann bei der Uberlegung ein Triebwerk
abgezogen.

o  _ (N L. 2.13
mMTOg_<N—1> (L/D Slny) ( ' )
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Zur Ermittlung des Schub-Gewichtsverhaltnisses mit Gleichung (2.13) wird der Steigwinkel y
verbraucht. Der Wert ist schon nach CS (JAR) 25.121 bekannt gegeben, der mit
Triebwerksanzahl abhangig ist. In der Zulassungsvorschriften ist der Steiggradient in Prozent
gegeben.

Steiggradient

214
100 ( )

siny =

Als einfacher Weg umzurechnen, kann der Steiggradient aufgrund kleiner Winkel direkt in
Gleichung (2.14) einsetzen. Somit kann man die ganze Umrechnung sparen.

In Gleichung (2.13) ist die Gleitzahl L/D unbekannt. Diese Zahl kann theoretisch durch eine
Verteilung der Auftriebsbeiwert C; und des Widerstandsbeiwert C,, ermitteln.

Cy
L/D =— (2.15)
Cp
Zur Berechnung des Auftriebsbeiwerts C; gilt im 2. Segment eine Bedingung, dass die
Geschwindigkeit I, 20% groRer ist als die Stallgeschwindigkeit beim Start Vs o (take-off) und die
Geschwindigkeit beim Durchstartmandver V4 (missing approach) betragt 30% groRer als die
Stallgeschwindigkeit bei der Landung Vs ;, (landing).
V2 = 1,2 ) VS,TO (216)
Vma=13"Vs, (2.17)

Die Zusammensetzung zwischen des maximalen Auftriebsbeiwerts C; ., und des
Auftriebsbeiwerts C;, folgt die Gleichung (2.18) raus:

V. 2
. = Comar () (2.18)

Wird die Gleichung (2.16) in Gleichung (2.18) eingesetzt, so kann der Auftriebsbeiwert
bestimmen. Es kann mit dem max. Auftriebsbeiwert beim Start C; .4, 70 als Parameter erfolgen.
Es ist:

CLmaxTO
C, =———7"— 2.19
L 144 (2.19)
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Der Widerstand besteht aus der Summe von Profilwiderstand Cp » und induziertem Widerstand
Cp;. Der Auftriebsbeiwert €, (Gleichung 2.19) wird fur die Berechnung des induzierten
Widerstands Cp, ; verbraucht.

2

Cy
= 2.20
Co = Cpp+——z (2.20)

Es fehlt noch die Flugelstreckung A als Eingangsgrol3e, die einfach vom originalen Flugzeug oder
nach einer Abschatzung angenommen werden kann. Nach [Loftin 80] ist der Oswald-Faktor e
aufgrund ausgefahrener Klappen und Fligel 0,7 angenommen.

Die Gleichung (2.20) in Gleichung (2.15) eingesetzt, folgt:
Cy

2 2.21
Cop + C (2.21)

L/D =

m-A-e

Der Profilwiderstand Cpp setzt sich zusammen aus Nullauftriebswiderstand Cp g,
Hochauftriebssysteme ACy fiqp, Und AC) g14; SOWIE Zusatzwiderstanden aus Fahrwerk ACp geqr-

CD,P = CD,O + ACD,flap + ACD,slat + ACD,gear (222)

Ein Naherungsverfahren auf Passagierflugzeug nach [Loftin 80] ermdglicht, dass die
verbrauchten Parameter bei der Abschatzung der Gleitzahl direkt angenommen werden konnen.

Wenn der Auftriebsbeiwert C;, groRer als 1,1 betragt, muss dann ACp, f,4,, Neue berechnet werden.
In dieser Bedingung lasst sich der Wert nach [Loftin 80] mit Gleichung (2.23) ermitteln.
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ACp, f1ap = 0,05 C, — 0,0055 (2.23)

Aufgrund eingefahrenen Fahrwerks im 2.Segment ist der Betrag des Fahrwerkwiderstands
ACp gear gleich Null. Mit diesem Parameter kann der Profilwiderstand Cp, » bestimmen werden und
in Gleichung (2.21) zur Abschatzung der Gleitzahl einsetzen.

Wenn alle EingangsgrolRe bereit verfugbar sind, kann das Schub-Gewichtverhaltnis durch eine
Gleichung (2.13) bestimmen. Das Ergebnis ist ein Mindestwert, der beim Startflug mit einem
ausgefallenen Triebwerk erfillen soll.

2.4 Steigrate beim Durchstartmanodver

Durchstartmandver ist auch in englischem Wort ,,missing approach* genannt. Es bedeutet, dass
in diesem Fall das Flugzeug gelandet werden soll aber auf irgendeinem Grund wird die Landung
abgebrochen. So, das Flugzeug steigt und fliegt wieder mit einer bestimmten Prozedur. Unter der
Bedingung der Landeklappe in der Landestellung befindet und das Fahrwerk noch ausgefahren
ist, soll das Flugzeug trotzdem steigen. In dieser Bedingung soll das Triebwerk einen genug Kraft
bzw. Schub erzeugt, damit das Flugzeug sicher mandvriert werden kann.

Nach CS (JAR) 25 werden die Zulassungsvorschriften zu den Anforderungen beim
Durchstartmandver angegeben. Obwohl der Rechengang beim Durchstartmandéver ahnlich ist wie
im 2.Segment, muss bei der Berechnung der Gleitzahl wegen unterschiedlichen Bedingungen
beachtet werden.

14



Der Fahrwerkwiderstand ACp geqr beim Durchstartmandver wird in der Zulassungsvorschriften
nach FAR Part 25 bzw. CS (JAR) 25 definiert. Der Unterschied zwischen den beiden Zulassungen
ist, dass nach CS (JAR) 25 das Fahrwerk noch ausgefahren ist und nach FAR Part 25
eingefahren ist. In dem Fall, wenn das Fahrwerk ausgefahren ist, kann der Fahrwerkwiderstand
ACp,gear Nach Naherungsverfahren nach [Loftin 80] bzw. ACp geqr = 0,015 in Gleichung (2.22)
einsetzen.

Nach einer Einsetzung der Gleichung (2.17) in Gleichung (2.18) folgt dann Gleichung (2.24) raus:

CL max,L
= —Lmaxt 2.24
G 1,69 (2.24)

Befindet das Flugzeug beim Durchstartmandver mit Landekonfiguration, deswegen wird der
maximalen Auftriebsbeiwert bei der Landung Cj 4.1 in Gleichung (2.24) verwendet, um der
Auftriebsbeiwert beim Durchstartmandver C; zu bestimmen.

AuBerdem ist der Steiggradient y nach CS (JAR) 25 — Durchstartmandver im Vergleich zum
2.Segment ganz unterschiedlicher Wer. Von allen Bedingungen kommt das erforderliche Schub-
Gewichtsverhaltnis:

fro _(_N L. 2.25
mML-g_<N—1> (L/D Sm”) (2.25)

Die Gleichung (2.25) bezieht sich auf die maximale Landemasse. Damit das Schub-
Gewichtsverhaltnis sich auf die maximale Startmasse bezieht, muss die Gleichung (2.25) noch
mit dem Massenverhaltnis my,; /myro multipliziert werden.

Tro  Tro My (2.26)

Myro*9d MpmL"9d Mymro

Die Zusammensetzung der Gleichung (2.25) und (2.26) folgt dann eine neue Gleichung, mit der
ein Minimalwert des Schub-Gewichtsverhaltnisses beim Durchstartmandver bestimmen kann. Es
ist:

Tro ( N ) ( 1 . ) myL
= . +siny | ——— 2.27
Myro * 9 N-1 L/D 4 Myro ( )

Das Massenverhaltnis my; /myro wird von Tabelle 1 beziehungsweise vom Kapitel
,,Landestrecke* angenommen.
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2.5 Reiseflug

Im Reiseflug wird das Flugzeug als ein stationaren Geradenausflug betrachten, der wie in
Abbildung (2.6) dargestellt wird.

Abbildung 7:Kraftrichtung des Flugzeugs im Reiseflug [Wagner 2021]

Von Abbildung (7) kénnen als allererst zwei Gleichungen getroffen:

- Auftrieb L ist gleich Gewicht W
- Schub T ist gleich Widerstand D

Mit diesen Bedingungen konnen die Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhaltnis durch
eine Umwandlung ermitteln, die sich aus zwei unterschiedlichen Gleichungen ergeben.

Obwohl sind die beiden Gleichungen von der Flughdéhe abhangig, wird die Flachenbelastung
separat vom Schub-Gewichtsverhaltnis berechnet. In dieser Arbeit wird die Flughéhe h bis zu
15km mit dem Inkrement jede 1km definiert.

2.5.1 Schub-Gewichtsverhaltnis

Im Reiseflug gilt es dann die Bedingung, dass der Schub gleich Widerstand ist.

_Myr0 " 9

Tcr = Dcr = L/D (2.28)
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Es ist selbstverstandlich, dass die tatsdchliche Masse im Reiseflug geringer ist als Startmasse.
Bei der Berechnung wird die Startmasse angenommen als eine Sicherheitsreserve. Durch den
Startschub T, wird die Gleichung (2.28) geteilt und dann umformuliert. Es ergibt sich:

Tro 1

Myro ° g (;‘f_R) -L/D (2.29)
TO

Tcr/Tro ist abhangig von Nebenstromverhaltnis u (by-pass-ratio, BPR) und Reiseflughdéhe hp.
Die Berechnung kann mit Gleichung (2.30) und (2.31) erfolgen.

Reiseflughdéhe in km:

T 1
—R — (0,0013u — 0,0397) — - hor — 0,0248u + 0,7125 (2.30)
Tro km
Reiseflughdhe in ft:
Ter . 1
7 =(3962-107"1~ 1,210+ 10 )f—t - her — 0,0248u + 0,7125 (2.31)
TO

Abbildung 8: Abschatzung der Gleitzahl aus Fliigelstreckung, benetzter Oberflache und Fligelflache.
[Raymer 89]
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Die Gleitzahl L/D (oder auch oft als E bezeichnet) kann nach einer Methode von Raymer 89
bestimmen. Von Abbildung (8) wird eine Funktion y = +/x ermittelt. Nach einer Herleitung ergibt

sich:
(L/D)max = Emax = k 4 (2.32)
max — “max — "E Swet/SW -
Mit:
I = 1 |m-e 5
57 & (2.33)

Scholz definiert ¢, = 0,003 und nach Loftin 80 betragt der Parameter kj gleich 14,9. Es besteht
darin, dass Loftin bei der Auswahl von Oswald-Faktor e = 0,85 im Reiseflug genommen hat.

Abbildung 9: Flugzeugformen und ihre relative benetzte Oberflache S,,,.. /S, [Raymer 89]

AuRerdem kann dann die relative benetzte Oberflache S,,.:/Sy nach einer Statistik von
verschiedenen Flugzeugformen (Abbildung 9) zwischen 6,0....6,2 abgeschatzt werden.

¢, 1
Coma ( % )2 (2.34)
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Das Verhaltnis des Auftriebsbeiwerts C,/C; .4 im Reiseflug mit geringstem Widerstand wird
durch Einsetzung des Verhaltnisses V/V,,; in Gleichung (2.34) ermittelt. Der Betrag des
Verhaltnisses V /V,,4 fur viele Flugzeuge kann zwischen 1,0....1,316 abgeschatzt werden.

Somit ist die tatsachliche Gleitzahl (Gleichung 2.35):

2 Enax

<i> + (Cf;d) (2.35)

CL,md

L/D=E =

Nun kann die Gleichung (2.29) bzw. Schub-Gewichtsverhaltnis T;o/myro-g mit allen
vorhandenen Parametern (L/D und T¢cr/Tro) problemlos berechnet werden.

2.5.2 Flachenbelastung

Mit der Bedingung, dass im Reiseflug der Auftrieb L gleich Fluggewicht W ist, kann die
Flachenbelastung beim Flug bestimmen.

e R (2.36)

Gleichung (2.36) besteht aus Staudruck g, der im Prinzip aus q = 1/2-p-V? berechnet. M
bezeichnet die Machzahl (mach number) und kann durch eine Aufteilung von Geschwindigkeit V
und Schallgeschwindigkeit a bestimmen. Es gilt:

q 1/2-p-V* 1

Mz~ V2/qz 2

pa? (2.37)

Mit Zusammenhang der Schallgeschwindigkeit a aus Thermodynamik:

(2.38)

Q

I

<
I
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Der Isentropenexponent y wird oft in der deutschen Literatur als k bezeichnet. Fir die Luft betragt
y = k = 1,4. Gleichung (2.38) in Gleichung (2.37) einsetzen, ergibt:

1
% =7 p() (2.39)

Gleichung (2.39) eingesetzt in Gleichung (2.36), gilt dann fir die Flachenbelastung:

mMTO CL " 1‘42 y
_ Y 2.40
S0 =T Fep) (2.40)

Der Druck p in Gleichung (2.40) ist abhangig mit Flughohe h. In Aerodynamik wird der Druck p
aus der Standardatmosphare berechnet. Bei der Druckberechnung soll beachtet werden, dass
fur die Hohe h bis 11km die polytrope Gleichung gilt und zwischen 11km bis 20km wird die
isotherme Gleichung verwendet.

Polytrope Atmosphére: 0om < H < 11000m

p(h) =po-[1—";1-§o]ﬁ (2.41)

Mit: n = 1,235(Polytropenexponent)
Hy = 8434m
po = 1,01325- 10°Pa

Einsetzen alle Parameter in Gleichung (2.41), ergibt sich:

5,25532
— .105Pa - |1 — . 2.42
p(h) = 1,01325 - 10°Pa [1 0,19028 8434m] (2.42)
Isotherme Atmosphére: 11000m < H < 20000m
H-11000m
ph)=py-eC A ) (2.43)

Mit:  H, = 6342m
py = 2,2632 - 10*Pa

Einsetzen alle Parameter in Gleichung (2.43), ergibt sich:
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H—11000m)

p(h) = 2,2632 - 10*Pa - ¢~ c3izm (2.44)

Die Gleichung (2.42) und Gleichung (2.44) wird dann in Gleichung (2.40) je nach Flughthe
einsetzen, somit kann die Flachenbelastung im Flug berechnet.

Die einzelnen Ergebnisse aus dieser separaten Berechnung von Flachenbelastung myro /Sy

und Schub-Gewichtverhaltnis Tro/myro-g werden in einer Tabelle hinzugefligt und in
Entwurfsdiagramm als eine Kurve dargestellt.

2.6 Entwurfsdiagramm

Die Ergebnisse aller funf Flugphasen werden zusammen in der Entwurfsdiagramm dargestellit.
Dieses Diagramm ist eine zweidimensionale Darstellung, von diesem die Flachenbelastung sowie
Schub-Gewichtverhaltnis je nach Auswahl der Optimierung abgelesen wird.

Abbildung 10: Ein Beispiel von Entwurfsdiagramm mit Entwurfspunkt nach 1. Prioritat [Scholz 99]

Far die Auswahl der Optimierung, gibt es zwei Mdglichkeiten:

- 1. Prioritdt: méglichst geringes Schub-Gewichtverhéltnis
- 2. Prioritat: méglichst hohe Fldchenbelastung

Die Auswahlbereich soll hoher als Mindestwert aller Phase.
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2.7 Maximale Startmasse

Nach der Auswahl der Optimierung kann die Flachenbelastung myro/Sy sowie Schub-
Gewichtverhaltnis Tro /myro - g durch einen Entwurfspunkt direkt abgelesen werden. Diese zwei
Parameter sind zur Berechnung der maximalen Startmasse verbraucht.

Die maximale Startmasse besteht aus max. Nutzlast myp;, Kraftstoffmasse m; sowie
Betriebsleermasse myg. Nach einer Formulierung ist es:

m _ MypL
MTO =T My Mop (2.45)

Myro  Myro

Loftin hat die relative Zuladung durch eine statistische Auswertung von verschiedenen
Transportflugzeugen betrachtet. Mit diesen Daten wird die Gleichung (2.46) erstellt und die
Betriebsleermassenanteil myrz/myro kann durch eine Einsetzung ausgewahltes Schub-
Gewichtverhaltnisses Ty /myro - g in dieser Gleichung berechnet.

Mog 0

Ty
=023+1,04-———
Myro Myro ° g

(2.46)

Der Kraftstoffanteil mp/myro ist abhangig mit der Flugmission (Abbildung 11). Es liegt bei der
Berechnung von mission fuel fraction Mgr. Der einzelne Wert der Flugmission kann direkt in
Tabelle 2 [Roskam I] gelesen.

Abbildung 11: Typische Flugphasen einer zivilen Transportmission [Roskam ]
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Tabelle 2: Mission segment mass fraction [Roskam 1]

Nach der Umformung der Gleichung von gesamtem verbrauchtem Kraftstoff gilt dann eine
Gleichung mit mission fuel fraction Mg :

mF = mMTO " (1 - Mff) (247)
bzw.
mg
=(1-M
o — = (1= Myy) (2.48)

In Tabelle 2 fehlt noch mission fuel fraction beim Reiseflug My cr (cruise), Warteschleife M o,
(loiter) sowie Reserveflug Msf res (reserve). Diese drei Massenverhaltnisse werden mithilfe der
Reichweitenfaktor Bs (Breguet range factor) bzw. Zeitfaktor B; berechnet.

SCR

Mff,CR = e_B_S (249)

Das Massenverhaltnis fur den Reiseflug wird mit Gleichung (2.49) nach [Scholz 99] berechnet.
Wobei ist s¢r eine Auslegungsreichweite (zurickgelegte Flugstrecke), wo das Flugzeug mit max.
Passagiere befindet.

Aulerdem kann das Massenverhaltnis fur Reserveflug My rps (reserve) sowie Warteschleife
Mg 1,01 (loiter) mit Gleichung (2.50) und (2.51) berechnen.
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_Sreserve

Mpfpgs =e B (2.50)
_tloiter
Mfior=e B (2.51)

Dabei ist:

- Erforderliche zusatzliche Reserveflugstrecke s, 501y Nach FAR Part 121
- Loiterszeit t;,;:e; Nach FAR Part 121

Diese Werte (Tabelle 3) hangen von Art des Flugs, der als Inlandsflug (domestic flight) oder
internationaler Flug (international flight) kategorisiert.

Art des Flugs
Domestic International
Lioiter 2700s 1800s
Sreserve 370400m 0,10-R+370400m

Tabelle 3: erforderliche zusatzliche Flugstrecke und Flugzeit im Warteflug nach [FAR Part 121]

Die Berechnung der Reichweitenfaktor B; (Breguet range factor) wird unter zwei Bedingungen
beachtet. Es ist nach Triebwerkstyp zu entschieden.

Far Jets Flugzeug:

L
g - DV (2.52)
ST SFCr-g
Far Propellerflugzeug:
L,
B, =D N (2.53)
SFCp-g

In obigen Gleichungen bezeichnet SFC; als schubspezifische Kraftstoffverbrauch und SFC, als
leistungsspezifische Kraftstoffverbrauch. Diese Werte koénnen von Tabelle (4) und (5)
angenommen werden oder auch in dieser Arbeit mit beliebigem Wert eingeben.
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Tabelle 4: spezifischer Kraftstoffverbrauch SFC; fiir Jets nach [Raymer 89]

Tabelle 5: spezifischer Kraftstoffverbrauch SFC, und Propellerwirkungsgrad n fiir Propellerflugzeuge
nach [Raymer 89]

Der Zeitfaktor B, ist im Prinzip der Reichweitenfaktor B; geteilt durch Fluggeschwindigkeit V. Es
ist:

Bs
== 2.54
By = (2.54)

Die Fluggeschwindigkeit V in Gleichung (2.54) kann nach einer Auslegungsgrof3e direkt in der
Gleichung einsetzen oder manuell berechnet.

Fir die Ermittlung der Fluggeschwindigkeit V muss allererst das Schubverhaltnis T¢g/Tro durch
eine Umformung der Gleichung (2.29) bestimmen. Es ergibt sich:

Ter __ T

Tro —TTO £ (2.55)
Myro g D

Ter

== —0,7125 40,0248 -

Tro H (2.56)

hon =
cR 0,0013 - p — 0,0397
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Das Ergebnis der Gleichung (2.55) in Gleichung (2.56) einsetzen, so erhalten wir die tatsachliche
Reiseflughdhe h p.

Ist die Reiseflughdhe h.r schon bekannt gegeben, wird dann direkt in Gleichung (2.57) einsetzen,
damit die Temperatur bei der Reiseflugh6he ermitteln kann.

T = 288,15K — 0,0065 - heg (2.57)

Der Schallgeschwindigkeit a in Flughdhe h.y ist mit der Temperatur abhangig, so kann diese
Temperatur als Eingangsgrof3e in Gleichung (2.58) verwenden.

a=+VT k'R (2.58)

Als Parameter fir Gleichung (2.58) sind k und R. Dabei ist R eine spezifische Gaskonstante, die
fir trockene Luft 287,1]/kg - K betragt. Nun kann die Reisefluggeschwindigkeit V mit der
Schallgeschwindigkeit a und Reiseflugmachzahl M als die Eingangsgrof3e ermittelt werden.

V=a-M (2.59)

Mit Gleichung (2.59) ist die Fluggeschwindigkeit IV bekannt, so kénnen die Reichweitenfaktor B;
und Zeitfaktor B; bearbeiten.

2.8 Startschub

Das Startschub kann durch eine Multiplikation des ausgelesenen Schub-Gewichtsverhaltnisses
Tro/Mmuyro - g von Entwurfsdiagramm mit der bekannten maximalen Startmasse myro und
Erdbeschleunigung g erfolgen.

Tro )
Myro * 9

(2.60)

TT0=mMT0'9'<
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2.9 Flugelflache

Genauso wie bei der Ermittlung des Startschub, ist die max. Startmasse my,;, fur die Berechnung
der Flagelflache S, verbraucht. Es ist aber in diesem Fall, dass die bekannte maximale
Startmasse myro mit der ausgelesenen Flachenbelastung geteilt wird.

Sw = %;Z (2.61)
( Sy ) '

2.10 Betriebsleermasse

Die Gleichung (2.46) bzw. Betriebsleermassenanteil mgg/myro wird mit der bekannten
maximalen Startmasse myro multipliziert, so kommt das Ergebnis als die Betriebsleermasse:

"MymTo (2.62)

2.11 Kraftstoffmasse

Die Kraftstoffmasse kann durch eine Multiplikation von Kraftstoffanteil mg/my5o mit der
bekannten maximalen Startmasse myro bestimmen. Es ist:

*Mpyro (2.63)

3. Losungsprinzipien und Algorithmen

3.1 Bearbeitungsmethode

Wie bereits im Kapitel Grundlagen der Dimensionierung beschreibt, besteht der Flug aus finf
verschiedenen Phasen, von diesen die Gleichungen zur Massenberechnung, Schub und
Flugelflache bearbeiten koénnen. In dieser Arbeit wird die Berechnung des
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Dimensionierungsablaufs mit Matlab App Designer durchgefiihrt. Der Aufbau der
Programmierung wird in der Reihenfolge bearbeitet. Es folgt:

- Landung

- Start

- 2.Segment

- Durchstartmandver
- Reiseflug

- Entwurfsdiagramm
- Startmasse

- Startschub

- Flugelflache

- Betriebsleermasse
- Kraftstoffmasse

Damit bei der Erstellung des Programms einfacher ist, wird die Programmierung per Phase
bearbeitet. Diese Methode ist sehr effektiv bei der Anwendung. Es liegt daran, dass vorhandene
Fehlermeldung sehr schnell gefunden und sofort geléscht wird, ohne die Programmierung
anderer Phase zu beschadigen.

Um der App Designer in Matlab zu starten und programmieren, sollen die folgenden Vorgangen
durchflhren.

1. Aktiviere Matlab beim Klicken Matlab-Applikation.

!

A4
MATLAB_R2019b

2. Klicke APPS > Design App auf linke Seite.
‘®0 @

S\ 8 8 W

Design |Get More Install Package @ Curve Fitting
App Apps App App

FILE

3. Blank App auswahlen. Mit dieser Auswahl kann man mit der leeren Leinwand (canvas)
arbeiten.
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Aop Desigrac

o
MATLAB

Wart to embod your own HTML content? Use the KTML Ul component. ([ EEIES

4. Nun kann mit der App Designer in Designansicht (design view) bzw. Codeansicht (code view)
bearbeitet werden.

O 4cp Denigrar - 0l riove

3.2 Eingabe

Die Eingabe der Eingangsgroflen bzw. Parameter kann mit unterschiedlichen Arten von
Eingabemaske erfolgen. In dieser Arbeit werden drei verschiedene Typen von
Komponentenbibliothek zu der Eingabe verwendet.

- Drop Down

- Enter Numeric Data
- Check Box

Zuallererst werden alle verbrauchten Parameter der funf Phasen aufgelistet, damit bei dem
Einfugen des Eingabefeld schneller geht.
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Axes
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)

Date Picker

|abe
Edit Field
(Text)

Abbildung 12:Komponentenbibliothek von Matlab App Designer

|Push|

7]

Button Check Box
B 123
Drop Down Edit Field

(Numeric)
w o
HTML
HTML Image

In Abbildung 12 werden die drei verbrauchte Eingabekomponenten mit roter Linie markiert. Zur
Erstellung des Apps kénnen gewahlte Komponenten durch einen Klick und direkt auf Leinwand

(canvas) ziehen. lhre Position kann spater problemlos gesteuert werden.

Wenn alle Eingabefelder auf Leinwand (canvas) schon fertig hinzufiigt werden, sollen sie dann
auf Codeansicht programmiert werden. Somit kdnnen die eingegebene Werte in Eingabebox fur
als Eingangsgrol’e bzw. Parameter

die kommende programmierte Gleichungsformel

angenommen und verwendet werden.

Im Codeansicht ,,code view“ mussen die drei Eingabekomponenten mit folgender Syntax

programmiert werden.

- Enter Numeric Data
Variable = app.Name.Value;
- Check Box
if app.Name.Value
statements (Anweisung);
else
statements (Anweisung);
end
- Drop Down
if (strcmp(app.Name.Value,
statements (Anweisung);
else
statements (Anweisung);
end

"Label'))

Das Variable bei ,,Enter Numeric Data* kann entweder mit Alphabet oder einem Wort definieren
und Name steht auf die Beschriftung der Eingabebox. Die if-Anweisung bei ,,Drop Down* wird
mit der Funktion strcmp kombiniert. Diese Funktion vergleicht im normalen Fall zwei
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unterschiedliche Bedingungen und entscheidet eine Bedingung als Ergebnis. Dabei ist ‘Label’
der Eingabetext der Eingabemaske. Die obigen Funktionen werden fur die Eingabedaten generell
in allen Phasen angewendet.

3.2.1 Landung

Zur Ermittlung der Flachenbelastung bei der Landung kann mit Gleichung (2.7) und (2.9) erfolgen.
Die folgende Eingangsgrofen und die Programmierung werden verbraucht:

- Hoéhe des Flughafens
H = app.HohedesFlughafens.Value;
- Sicherheitslandestrecke
sLFL = app.Sicherheitslandestrecke.Value;
bzw.
Landestrecke
sL = app.Landestrecke.Value;
- Max. Auftriebsbeiwert bei der Landung
C_LmaxL = app.AuftriebsbeiwertbeiderLandung.Value;
- Reichweite
Reichweite = app.Reichweite.Value;
- Triebwerkstyp
if (strcmp(app.Triebwerkstyp.Value, 'Jet'))
Sicherheitsfaktor =1.667;
else
Sicherheitsfaktor =1.429;
end

3.2.2 Startstrecke

Beim Startflug wird das Verhaltnis von Schub-Gewicht und Flachenbelastung berechnet, das mit
Gleichung (2.8) bearbeiten kann. Die fehlenden Parameter bzw. Programmierung sind:

- Sicherheitsstartstrecke
sTOFL = app.Sicherheitslstartstrecke.Value;
- Max. Auftriebsbeiwert beim Start
C_LmaxTO = app.AuftriebsbeiwertbeimStart.Value;
- Hoéhe des Flughafens
Dieser Parameter ist schon bereit bei der Landung gegeben.

31



3.2.3 2.Segment und Durchstartmanover

Die Gleichung (2.13) berechnet das Schub-Gewichtsverhaltnis beim 2.Segment. Die
verbrauchten Parameter sind Anzahl der Triebwerke N, Flugelstreckung A und Steigwinkel y. In
diesem Fall ist die Programmierung viel effektiver, wenn bei der Eingabe von Steigwinkel y und
Triebwerke N ein ,,Drop Down® angewandt wird und in Codeansicht mit der if-Verzweigung
programmiert.

- Anzahl des Triebwerks und Steigwinkel
if (strcmp(app.AnzahlderTriebwerke.Value, '2'))
N = 2;
Steigwinkel_2Segment = 0.024;
Steigwinkel_start = 0.021;
elseif (strcmp(app.AnzahlderTriebwerke.Value, '3'))
N = 3;
Steigwinkel 2Segment = 0.027;
Steigwinkel_start = 0.024;
else
N = 4;
Steigwinkel 2Segment = 0.030;
Steigwinkel_start = 0.027;
end
- Flagelstreckung
A = app.Streckung.Value;

AuBerdem soll auch der max. Auftriebsbeiwert beim Start zur Ermittlung des Auftriebsbeiwerts
beim 2.Segment belegen. Der Wert ist schon bekannt gegeben und kann direkt in der Gleichung
programmiert.

CL_2Segment = C_LmaxTO / 1.44;
if CL_2Segment >= 1.1
C_Dflap_2Segment
else
C_Dflap_2Segment
end

(0.05 * CL_2Segment) - 0.055;

9;

Die obigen Funktionen werden auch fur die Berechnung des Schub-Gewichtsverhaltnisses beim
Durchstartmanéver bzw. Gleichung (2.26) verwendet. Es fehlt nur die Reichweite R zur
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Entscheidung des Massenverhaltnisses my;, /myro und die Zulassungsbasis zur Entscheidung
des Fahrwerkwiderstands.

Weil bei der Landung die Reichweite R schon bekannt gegeben ist, braucht dann in diesem Schritt
keine Eingabe der Reichweite mehr. Das Massenverhaltnis my;/myro definiert in
Programmierung:

if Reichweite <= 3700
Massenverhaeltniss = 0.91;

elseif (Reichweite > 3700) &8& (Reichweite <= 5600)
Massenverhaeltniss = 0.82;

else
Massenverhaeltniss = 0.73;

end

Flr die Zulassungsbasis folgt:

if (strcmp(app.Zulassungsbasis.Value, 'CS-25"))
C_Dgear = 0;

else
C_Dgear = 0.015;

end

Anhnlich wie beim 2.Segment, wird beim Durchstartmanéver andere Sicherheitsfaktor und
Auftriebsbeiwert angenommen. In dieser Phase wird der max. Auftriebsbeiwert bei der Landung
zur Ermittlung des Auftriebsbeiwerts beim Durchstartmandver eingesetzt.

CL_Durchstart = C _LmaxL / 1.69;
if CL_Durchstart »>= 1.1
C_Dflap_Durchstart = (0.05 * CL_Durchstart) - 0.055;
else
C_Dflap_Durchstart = 0;
end

3.2.4 Reiseflug

Im Reiseflug wird die Flachenbelastung my;ro /Sy und Schub-Gewichtsverhaltnis Tro /(Mmyro - 9)
mit Gleichung (2.29) und (2.40) separat ermittelt. Die Berechnung verbraucht viele
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Eingangsgrole, die von Eingabebox durch eine Programmierung angenommen werden konnen.
Der bekannten Parameter ist die Flugelstreckung A, der in vorheriger Funktion bzw. bei
2.Segment schon eingegeben ist. Die fehlende Eingangsgrofien sind:

- Nebenstromverhaeltnis
BPR = app.Nebenstromverhaeltnis.Value;
- relative benetzte Oberflaeche
benetzte_Oberflaeche = app.RelativebenetzteOberflaeche.Value;
- Geschwindigkeit Verhaeltnis
Geschwindigkeit_Verhaeltnis = app.Geschwindigkeitsverhaeltnis.Value;
- Machzahl
M = app.Machzahl.Value;
- Maximale Nutzlast
mMPL = app.MaximaleNutzlast.Value;

3.3 Umsetzung der Gleichung

Diese entwickelte App ermdglicht, dass mit der Eingabe des Ergebnisses alle vier Phasen
(Landung, Start, 2.Segment, Durchstartmandver) ein ausgewahlte Paramater von jeder Phase
automatisch ermittelt werden kann. Damit diese Anforderung erflllt wird, wird in dieser Arbeit die
if-Anweisung verwendet.

3.3.1 Landung

Die EingangsgroRen bei der Landung sind der max. Auftriebsbeiwert Cj .4, und die
Sicherheitslandestrecke s;r; bzw. Landestrecke s;,. Es soll dann bei der Eingabe der
Flachenbelastung bei der Landung myro/Syw e€inen von drei ausgewahltem Parameter
automatisch ermitteln.
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Abbildung 13: Programmierung fiir die Landung

In Abbildung 13 ist die Programmierung zur Berechnung der Flachenbelastung bei der Landung.
Der erste logische Ausdruck in Zeile 328 und die Anweisung in Zeile 329 bis 344 ist zur Ermittlung
des max. Auftriebsbeiwerts C; 4., Mit gegebener Flachenbelastung als gesuchter Parameter.
Diese Funktion ist nochmal mit der if-Verzweigung wegen der moglichen Abwechslung der Einheit
eingesetzt.

Mit der neuen Auftriebsbeiwert C; .4, SOIl dann der neuen Auftriebsbeiwert beim
Durchstartmandver berechnet werden (Zeile 346 bis 353).

Der zweite logische Ausdruck in Zeile 356 und die Anweisung in Zeile 357-375 definiert die

Berechnung der Sicherheitslandestrecke s;r; bei der Eingabe des Flachenbelastung bei der
Landung myro /Sy . Die normale Gleichung liegt dann in Zeile 377-380.
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3.3.2 Start

Startflug liefert das Verhaltnis von Schub-Gewichts und Flachenbelastung als Ergebnis
(Gleichung 2.8). Bei der Eingabe des Ergebnisses soll automatisch der unbekannte Parameter
ermittelt werden kdnnen. Diese Paramater sind die Sicherheitsstartstrecke s;or; und die max.
Auftriebsbeiwert beim Start C;, ;145 70-

Abbildung 14: Programmierung furr den Startflug

In Zeile 387 bis 403 in Abbildung 14 ist der logische Ausdruck und die Anweisung fur die
Berechnung des Auftriebsbeiwerts beim Start C; 4,70 bei der Eingabe des Ergebnisses.
Aufgrund der moglichen Wechslung der Einheit soll in dieser Zeile mit if-Verzweigung
programmiert.

Danach ist in Zeile 405 bis 412 eine programmierte Gleichung zur Berechnung des neuen
Auftriebsbeiwert beim Start bzw. 2.Segment.
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Der zweite logische Ausdruck in Zeile 415 sowie Anweisung in Zeile 416-431 beschreibt die
Berechnungsgleichung fir die Sicherheitsstartstrecke s;or;, beim eingegebenen Ergebnis. Dazu
liegt in Ziele 434 eine normale Berechnungsgleichung beim Start.

In Zeile 437 bis 440 ist die Programmierung fur die grafische Darstellung.

3.3.3 2.Segment

In dieser Phase ist Fligelstreckung A als der einziger ausgewahlter Paramater, der bei der
Eingabe des Ergebnisses bzw. das Schub-Gewichtsverhaltnis Tro /(myro - g) berechnet werden
kann. Die Hauptgleichung beim 2.Segment ist die Gleichung (2.13).

Abbildung 15: Programmierung fur 2.Segment

Im 2.Segment belegt nur einfache Umsetzung der verbrauchten Gleichung. Es soll aber so sein,
dass bei der Vorgabe des Berechnungsergebnisses Fllgelstreckung A ermittelt werden kann.
Diese Bedingung wird dann in Zeile 445-451 umgesetzt. Au3erdem ist

- Zeile 454 eine Umsetzung der Gleichung (2.22)
- Zeile 456 und 458 die Umsetzung der Gleichung (2.20)
- Zeile 460 eine Umsetzung der Gleichung (2.21)
- Zeile 462 eine Umsetzung der Gleichung (2.13)
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3.3.4 Durchstartmanover

Genauso wie beim 2.Segment liefert in dieser Phase auch das Schub-Gewichtsverhaltnis
Tro/(myro - g) als Ergebnis und die Flugelstreckung A als ausgesuchter Parameter beim
eingegebenen Ergebnis. Als klare Einsicht wird die Algorithmen des Durchstartmandéver in
Abbildung 16 angezeigt.

Abbildung 16: Programmierung fur Durchstartmandver

Der Ausdruck in Zeile 467 und Anweisung in Zeile 468 bis 474 ist die Programmierung zur
Berechnung der Flugelstreckung A beim gegebenen Ergebnis und mit dieser neuen
Flugelstreckung A soll das Schub-Gewichtsverhaltnis beim 2.Segment aktualisieren (Zeile 476-
486). Ansonsten ist die Zeile 489 bis 498 fur die Umsetzung der normalen Gleichungsberechnung
beim Durchstartmandver. Die Gleichung (2.27) ist die Hauptgleichung in dieser Phase. Ansonsten
ist:

- Zeile 490 eine Umsetzung der Gleichung (2.22)
- Zeile 492 und 494 die Umsetzung der Gleichung (2.20)
- Zeile 496 eine Umsetzung der Gleichung (2.21)
- Zeile 498 eine Umsetzung der Gleichung (2.27)

Der Unterschied im Vergleich mit 2.Segment ist in diese Phase alle verbrauchten Parameter
bezuglich Durchstartmandver verandert. AuRerdem bei der Ermittlung des Profilwiderstands
(Gleichung 2.22 bzw. Zeile 490) wird je nach Zulassungsbasis der Fahrwerkwiderstand
berechnet.

38



3.3.5 Reiseflug

Das Ergebnis beim Reiseflug sind die Flachenbelastung myro/Syy und  Schub-
Gewichtsverhaltnis Tro/(myro - g). Diesen werden mit Gleichung (2.40) und (2.29) separat
berechnet werden. Die verbrauchten Parameter sind:

- Flugelstreckung A

- Benetzte Oberflache S,.:/Sw

- Geschwindigkeitsverhaltnis V /V,,,4

- Nebenstromverhaltnis (by-pass-ratio) u
- Machzahl M

Abbildung 17: Programmierung fir Reiseflug

In Abbildung 17 ist eine programmierte Gleichung zur Berechnung der Flachenbelastung (Zeile
520 - 531) und Schub-Gewichtsverhaltnis (Zeile 503 - 518). Dabei ist h in Zeile 514 ein Index mit
Startwert 0, Inkrement 1, Endwert 15. Diese Werte sind in Kilometer definiert.

Die Funktion zeros in Zeile 520 erzeugt ein Array fir die Flachenbelastung myro /Sy und den
Druck p, weil die beiden Gleichungen miteinander abhangig sind. Die Lange von Array wird dann
durch Funktion Length durchgefuhrt und h (Zeile 514) als die Bezugslange. Es wird dann zur
Ermittlung der Flachenbelastung in Programmierung eine for-Schleife sowie gleichzeitig If-
Verzweigung verbraucht. Die Syntax der for-Schleife ist wie folgt:
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for index = values
statement;
end

Dabei ist die Zeile 525 und 527 die Umsetzung der Gleichung (2.42) und (2.44) fir
Druckberechnung, der mit Flughohe abhangig ist.

3.3.6 Ausgewahlte Flachenbelastung und Schub-Gewichtsverhaltnis

Das Entwurfsdiagramm besteht aus den grafischer Ergebnisdarstellungen aller Phasen, in dem
nach einer Prioritatsauslegung einen Entwurfspunkt entscheidet. Von diesem Punkt kann die
Flachenbelastung myro /Sy und Schub-Gewichtsverhaltnis T /(myro - g) abgelesen werden.
Diese Werte werden spater zur Berechnung der max. Startmasse als Parameter verbraucht.

Abbildung 18: Programmierung zur Auswahl der Flachenbelastung und Schub-Gewichtsverhaltnis

In Abbildung 18 sind die gesamten Funktionen, die aus verschiedenen Moglichkeiten der
grafischen Schnittstelle zusammengepackt sind. Mit diesen Funktionen kann der Entwurfspunkt
durch bestimmte Bedingung bzw. Prioritat entscheidet werden.
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Far die Schnittpunkt zwischen die Gleichung von Reiseflug und Startstrecke erfolgt mit der
Funktion polyxpoly. Der Syntax ist wie folgt:

[xi,yi]=polyxpoly(x1,yl,x2,y2)

Dabei sind xi und yi die Ergebnisse des Schnittpunktes in x- und y-Achse. Bei der Anwendung
dieser Funktion soll allererst die Mapping Toolbox installiert werden. Durch Eintippen ,,polyxpoly*
auf der Command Window folgt dann die Fehlermeldung. Mit dem Klick auf ,,Mapping Toolbox"
bei der Fehlermeldung kann diese Funktion dann nach Registrierung (Sign In) und folgende
Schritte installiert werden (Abbildung 4.8).

| 4\ Add-On Explorer - =] X

Contribute | Manage Add-Ons

# R2020b now available I

Mapping Toolbox

Analyze and visualize geographic information

4 K " Leam More Sign In to Install

georasterinfo R2020k

Syntax

Abbildung 19: Mapping Toolbox zum Installieren

Auflerdem wird die Funktion interp1 fur die folgende Gleichungen verbraucht:

- y-Achse bei der Landung und Reiseflug (Zeile 545)
- x-Achse beim Reiseflug und 2.Segment (Zeile 548)

Die Grundfunktion ist:

[vg]=interpl(x,v,Xxq)

In dieser Funktion beschreibt vq als der Wert der zweiten Gleichung in y-Achse, da xq als der
Wert in x-Achse ist.
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Mit vielen Mdglichkeit von Schnittpunkt wird die If-Verzweigung in diesem Prozess eingesetzt.
Somit kann die Funktion zur Auswahl der Prioritat effektiver werden.

3.3.7 Massenberechnung

Bei der Programmierung zur Massenberechnung wird keine besondere Funktion angewendet.
Dieser Prozess kann mit einfacher Umsetzung der Gleichungen erfolgen. Die verbrauchten
Gleichungen sind:

- Gleichung (2.45) fur die max. Startmasse myro
- Gleichung (2.60) fur Startschub T
- Gleichung (2.61) fur Flachenbelastung Sy,

)

)

- Gleichung (2.62) fur Betriebsleermasse mgy
- Gleichung (2.63) fur Kraftstoffmasse m

Zur Berechnung der Schallgeschwindigkeit wird eine Wurzel verwendet, die in Programmierung
mit sqrt eingesetzt ist.

B = sqrt (X)

Dabei ist konstante X als der gesuchte Wert und B als Ergebnis. Damit bei der Festlegung der
Flugmission einfacher ist, wird Check Box (Abbildung 20) auf Leinwand (canvas) hinzugefugt.

Abbildung 20: Check Box zur Festlegung der Flugmission
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Mit einfachem Klick auf Check Box (Abbildung 20) kann die einzelne Flugmission ausgewahit
werden. Es folgt die Programmierung der Massenberechnung (Abbildung 21 und 22):

Abbildung 21: Programmische Umsetzung der Massenberechnung |

In Zeile 598 bis 613 (Abbildung 21) ist die Funktion zur Berechnung der Reisefluggeschwindigkeit
Ver. Diese ermdglicht eine Vorgabe der Reisefluggeschwindigkeit V. und bietet eine
Umrechnung von US-Einheiten zur SI-Einheiten.
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Betriebleermassenantei
Betriebleermassenanteil = 0.23 + (1.04+ASG);

DROPBOX FUEL: Missionflug Transport
E e start
if app.EngineStart.Value
mES = 0.990;

CmEs =1

Taxi =
chung

if app.Taxi.Value s

mTX = 0.999; v

£ if app.Climb2.Value

TR mCLB2 = 0.980;
end else
Take-off mCLB2 = 1;
if app.Takeoff.Value end
mT0 = 0.995; . 3 2
R Loiters
L\Hmu) =1 if app.Loiter2.Value
d mLOI2 = e*-(tLOI/Bt);
Climb else
if app.Climb.Value mLOI2 = 1;
mCLE = 0.980; end
e = 1 fDas cont
d m if app.Descent2.Value

end mDES2 = 0.999;

els

if app.Descent.Value se
mDES = @.990; mDES2 = 1;

B end
mDES = 1; e

”ier if app.Reserve2.Value

if app.Landing.Value mRES2 = e~-(sRES/Bs);
mL = 9.992; else

else mRES2 = 1;
mea end

Nic 1 Fuel fractior

MEf = MES = aTX + mT0 + mCLB = mDES + mL + aCR + MRES + mLOI + mCLB2 + mLOI2 + mDES2 + mRES2;

Cruise
if app.Cruise.Value
Treibstoffantei

mCR = e*-( (Reichweite+1000)/Bs);
else Treibstoffanteil = 1 - Nff;
meR = 1; 14 Maximale Startmasse mMTQ
e mMTO = mMPL / (1-Treibstoffanteil-Betriebleermassenanteil);
tartschub TTO aller Triebwerke

if app.Reserve.Value i relbly .
TRES = e*-(SRES/BS); 0 le ETO X0k "5(‘"
else Startschub eines Triebwerks
TRES = 1; TTo_1 = TTO/N;
end Fliigelflache
Loit Fluegelflaeche = aMTO / AFB;
if app.Loiter.Value RoErichciaarass
(o oL = en-(tLOL/BE); Betriebsleermasse = Betriebleermassenanteil # mMTO;

©mor = 1 ! =ty
end Kraftstoffmasse = Treibstoffanteil * mMTO;

Abbildung 22: Programmische Umsetzung der Massenberechnung Il

Zeile 632-709 in Abbildung 22 ist die programmierte Umsetzung von Check Box in Abbildung 20.
In weiteren Zeilen ist nur die einfache Umsetzung der Gleichung.

- Zeile 713 ist die Umsetzung der Gleichung (2.48)
- Zeile 715 ist die Umsetzung der Gleichung (2.45)
- Zeile 717 ist die Umsetzung der Gleichung (2.60)
- Zeile 721 ist die Umsetzung der Gleichung (2.61)
- Zeile 723 ist die Umsetzung der Gleichung (2.62)
- Zeile 725 ist die Umsetzung der Gleichung (2.63)

3.4 Ausgabe

Die mit der Programmierung ausgerechnete Werte soll in der Ausgabemaske auf der Leinwand
(canvas) angezeigt werden. Sie bestehen aus den Ergebnissen aller finf Phasen, den
verbrauchte Parameter zur Berechnung der Startmasse, Startschub, Flugelflache und allen beim
Flug wichtige Massen (Start-, Kraftstoff-, Betriebsleermasse). In Leinwand (canvas) werden die
Ausgabebox mit ,,Enter Numeric Data” sowie Tabelle ,,Table“ hinzugeflugt.
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Abbildung 23: Ausgabenansicht in Leinwand (canvas)

Aufgrund hoher Genauigkeit des Matlab-Programms sollen die von der Entwurfsdiagramm
ausgewahlten Parameter angezeigt werden. Diese sind wichtig, damit man diese
angenommenen Parameter bei der manuellen Berechnung vergleichen kann. Wenn diese Werte
im Vergleich zu taschenrechnerischer Berechnung unterschiedlich sind, kommen dann auch
spater andere Ergebnisse raus. Mit dem kleinen Unterschied der ausgerechneten Parameter folgt
manchmal gro3e Abweichung zwischen manuelle Berechnung und Matlab-Programm.

Die Ausgaben erfolgen mit Syntax:

App.Name.Value = Variable;

Abbildung 24: Programmierung zur Ausgabe mit Einheit
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In Abbildung 24 ist eine programmische Ausgabe fur die Ergebnisse mit einer Moglichkeit ihre
Einheit zu wechseln. Bei der Ausgabe der Ergebnisse im Reiseflug muss beachtet werden, weil
die Ergebnisse aus mehreren Ausgaben bzw. als Array bestehen und sie sollen in einer Tabelle
dargestellt. Diese kann mit folgender Syntax erfolgen:

App.UITable.Data = [Datenl',Daten2',Daten3',Daten4’',Daten5']

Bei der Ausgabe anderer Ergebnisse bzw. Parameter braucht keine Umrechnung zu anderen
Einheiten (Abbildung 25) und kann nur mit der normalen Syntax erfolgen.

Abbildung 25: Programmierung der Ausgabe flir Parameter

Mit Programmierung in Abbildung (25) und (26) kénnen nun die Ausgabeboxen auf der Leinwand
(Abbildung 23) funktionieren.

3.5 Visualisierung

Damit alle funf Phasen als Grafik bzw. Diagramm dargestellt werden konnen, soll als allererst das
Symbol ,,Axes* von Komponentenbibliothek (component library) geklickt werden (Abbildung 26)
und auf der Leinwand (canvas) gezogen werden.
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COMPONENT LIBRARY
Search L ‘: oo

COMMON

|PU§[ ) 30“
Button Check Box Date Picker
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Drop Down Edit Field Edit Field HTML
(Numeric) (Text)

I 173\. I\abc.

Abbildung 26: Symbol zur Erstellung einer grafischen Darstellung

Wird das Fenster zur grafischen Darstellung auf der Leinwand schon anzeigt (Abbildung 27),
kann es sofort steuern bzw. modifiziert werden.

ENTWURFSDIAGRAMM

0ot

o N

s & & o =
= o

Schub-Gewichtsverhiltnis
o
N @

o

=)
=}

Flachenbelestung kg/m2

Abbildung 27: grafische Darstellung flir Entwurfsdiagramm

Die Programmierung fur die grafische Darstellung wird danach auf Codeansicht bearbeitet. In
Entwurfsdiagramm sollen die folgenden Anforderungen ausfihlen:

- Die Grafik bei der Parameteranderung sofort aktualisiert
- Das vorhandene Gitternetz
- Legende aller finf Phasen und Entwurfspunkt

In dieser Arbeit werden drei unterschiedliche Funktion zur Darstellung der Grafik verwendet. In
Abbildung (27) kann direkt gesehen werden, dass der Wert bei der x-Achse flr die
Flachenbelastung my,;, /Sy belegt und Schub-Gewichtsverhaltnis Ty, / (myro - g) in der y-Achse
liegt. FUr das Ergebnis, das nur mit einem konstanten Wert besteht wie bei der Landung,
2.Segment sowie Durchstartmandver, kénnen bei der Visualisierung der Grafik die folgende
Syntax anwenden:
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- xline(app.UIAxes,xvalue,LineSpec)
- yline(app.UIAxes,yvalue,LineSpec)

Die Landephase hat das Ergebnis mit der konstanten Flachenbelastung. Somit wird zur
Visualisierung dieses Ergebnisses die Sytax xline verwendet. Die Sytax yline wird von
2.Segment und Durchstartmandver verbraucht, weil die beide Phasen ein konstante Schub-
Gewichtsverhaltnis Ty, /(myro * g) bzw. Ergebnis in y-Achse haben.

Dabei ist app . UIAxes die Name des Fensters zur grafischer Darstellung (Abbildung 27). In zweite
Stelle liegt xvalue bzw. yvalue als der angezeigte Wert. In der Stelle LineSpec ermdglicht die
grafische Linie zu modifizieren.

Line Style Description

Marker Description

L] Circle

Plus sign

Upward-pointing triangle
Downward-pointing triangle
Right-pointing triangle
Left-pointing triangle

p Pentagram

h Hexagram

Color Description

Tabelle 6: Linienfarbe, Linienart und Markierung [Matlab R2019b]

In Tabelle 6 zeigen die Befehle die Linie zu modifizieren, die die drei Mdglichkeiten geben.

Das Ergebnis beim Reiseflug besteht aus zwei separaten Berechnungen. So, zur Visualisierung
wird die Syntax plot angewandt. Mit der Umformulierung der Gleichung (2.8) kann fir die
Visualisierung des Ergebnisses beim Start auch die Syntax plot benutzen.

- plot(app.UIAxes,xvalue,yvalue,LineSpec)
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Damit beim Ablesen der Kurve einfacher ist, wird das Gitternetz sowie die Legende auf Diagramm
(In Abbildung 27) eingesetzt.

- Fir x-Achse:

app.UIAxes.XMinorGrid = 'on';
app.UIAxes.XGrid = 'on';

- Fury-Achse:
app.UIAxes.YMinorGrid = 'on';

app.UIAxes.YGrid = 'on';
- Legende:
legend(app.UIAxes,labell,....,labelN)

Mit mehreren Daten zur Visualisierung soll die Anweisung ,,hold on“ bei Programmierung
belegen, damit bei neuem Anruf der Funktion ,,plot* der Inhalt des Achssystem nicht gelost wird.
Alle grafische Anweisung kdnnen dann funktionieren, solange keine weitere Anweisung ,,hold
off* hinzugeflugt.

Eine Funktion zum L alle Plot
cla {app.UIAxes)

if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Isperial (US)'))
1. Funkt A Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)

xline (app.UIAxes,Flaechenbelastung_Landung, r-'}

hold (app.UlAxes, ‘on'}

Lii 0.5 (Standarteinstellung)
Flaechenbelastung_LandungUS = Flaechenbelastung_Landung+d.204816;
xline (app.UIAxes,Flaechenbelastung_LandungUs, ' r-*)
hold (app.UlAxes,

2. Funktion: START

2. Funktion: START
plot 2. Funktion

Li irke: 0 Standarteinstellung)

x = 0:Flaechenbelastung_LandungUs:Flaechenbelastung_LandungUs=2;
y = Startverhaeltniss=d.88243+x;

plot (app.UIAxes,x,y, a |

. Funktic . SEGMENT

Linie tandarteinstellung)
Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung) yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart, 2 )
yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment, 'k-')
« Funktion EISEFLUC
STARTMANOVE plot 5. Funk

4. Funktion
ienart: D
Linienstdrke: 0.5 (Standarteinstellung)
Lini e plot(app.UlAxes, Flaechenbelastung(1,9:end) ,Schub_Gewichtverhaeltnis(1,9:end), 'b")
yline (app chtsverhaeltnis_Durchstart, 'n-') A S

5. Funktion: REISEFLUG
5. Funktion
rbe: blau

Marki
Marki rn
plot (app.UIAxes,AFB,ASG, ‘m+');

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung) e
FlaechenbelastungUs = Flaechenbelastung=0.204816; 4 t

1 Gitternetz
plot(app.UlAxes, FlaechenbelastungUs(1,9:end) ,Schub_Gewichtverhaeltnis{1,9:end),'b') o app.UIAxes.XMinorGrid = "on';
) 1 app.UIAxes.YMinorGrid =

ENTWURFS PUNKT )1 app.UIAxes.XGrid = 'on’;

ntwurfspunkt )14 app.ULAxes.XGrid =
e: magent

Marki

Markierung: Stern ) Legend
AFBUS = AFB + 0.204816; ) legend{app.UIAxes, ‘Landung’,'Start','2.Segment’,'D: tarten’,'Reiseflug’, 'Entwurf kt');
plot (app.UTAxes,AFBUS,ASG, ‘m+'); ) hold (app.UIAxes, 'off')

Abbildung 28: Programmische Umsetzung die fiinf Flugphasen zur grafischen Darstellung

Die Funktion ,,c1a“in Zeile 817 ist eine Funktion zum L&sen aller grafischen Objekten mit UIAxes
als Zielobjekt. Die if-Verzweigung bei der Visualisierung bietet die Mdglichkeit, dass bei der
Abwechslung der Einheit die grafische Darstellung auch in aktuelle Ansicht angezeigt werden
kann.

Die Detailansicht der Eingabemaske sowie die komplette programmierte Umsetzung kann in
Anhang A und B.
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4. Berechnungsbeispiel

Aufgrund der Genauigkeit wird die App bzw. Programm nach der fertigen Erstellung getestet und
die Ergebnisse sollen dann im Vergleich mit der taschenrechnerischen Berechnung sehr kleine
Abweichung erfullen. In dieser Arbeit wird die neue Dimensionierung von Boeing 717-200 HGW
und Airbus 320-200 als ein Beispiel genommen.

4.1 Boeing 717-200 Hight Gross Weight

Alle verbrauchten Daten der Boeing 717-200 HGW werden von der Hausarbeit [Candra 2021]
bzw. originale Katalog von Boeing angenommen.

Flugzeugtyp Boeing 717-200 HGW
Anzahl des Triebwerks N 2
Reichweite R 2915km
Max. Auftriebsbeiwert bei der Landung CLmax,L 2,7
Max. Auftriebsbeiwert beim Start CLmaxTo 2,16
Sicherheitsstartstrecke STOFL 1662m
Sicherheitslandestrecke SLFL 1520m
Max. Nutzlast MypL 14515kg
Machzahl M 0,77
Flugelstreckung A 8,675
Nebenstromverhaltnis u 4,66
Max. Startmasse Myr0 54884kg
Schub Tro 21000LB
Flachenfliigel Sw 92,97m?
Max. Betriebsleermasse Mog 31071kg
Max. Kraftstoff My 13382kg

Tabelle 7: Originale technische Daten von Boeing 717-200 HGW [Boeing]

Die obigen Daten werden nach der Eingabe in Eingabemaske bearbeitet und gleichzeitig werden
auch manuell berechnet werden (Anhang C und D). Die Genauigkeit der App kann durch eine
Abweichung zwischen die beiden Vorgange deutlich gesehen werden.

Manuell Matlab Abweichung [%]
Maximale Startmasse 58572,864kg 58567,145kg -0,009763907
Startschub 184791,2943N 184758,0483N -0,017991107
Flugelflache 121,3799m? 121,368m? -0,00980393

50



Betriebsleermasse 33062,0388kg 33057,433kg -0,01393078
Kraftstoffmasse 10995,82519kg 10994,712kg -0,010123751

Tabelle 8: Ergebnisse der Dimensionierung Boeing 717-200 HGW

4.2 Airbus A320-200

Der gleiche Vorgang mit dem vorherigen Beispiel, sollen allererst alle verbrauchte Eingangsgrofie
aufgelistet. Die Daten in diesem Beispiel werden von Wikipedia genommen.

Flugzeugtyp Airbus A320-200
Anzahl des Triebwerks N 2
Reichweite R 6112km
Max. Auftriebsbeiwert bei der Landung CrmaxL 2.9
Max. Auftriebsbeiwert beim Start CLmax,0 2.32
Sicherheitsstartstrecke STOFL 2090m
Sicherheitslandestrecke SLFL 1500m
Max. Nutzlast MpypL 19900kg
Machzanhl M 0.78
Flugelstreckung A 10.3
Nebenstromverhaltnis u 6
Max. Startmasse Myr0 78000kg
Schub Tro 118000N
Flachenfliigel Sw 124m?
Max. Betriebsleermasse Mog 42600kg
Max. Kraftstoff Mmyr -

Tabelle 9: Originale technische Daten von Airbus 320-200 [Wikipedia]

Nach der Bearbeitung aller Daten in App sowie bei der manuellen Berechnung (Anhang E und F)
folgen die Ergebnisse raus:

Manuell Matlab Abweichung [%]
Maximale Startmasse 74650,9412kg 74666,581kg 0,02095057
Startschub 208273,4385N 208335,06N 0,02958683
Flugelflache 126,6558m? 126,7m? 0,03489773
Betriebsleermasse 39249,673kg 39259,803kg 0,02580913
Kraftstoffmasse 15501,2679kg 15506,777kg 0,03553967

Tabelle 10: Ergebnisse der Dimensionierung Airbus 320-200
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5. Zusammenfassung

Diese Bachelorarbeit umfasst eine Erstellung eines Matlab-Programms zur Berechnung des
Dimensionierungsablaufs im Flugzeugentwurf nach Loftin. Die Bearbeitung dieser Arbeit ist in
vielen Fallen eine einfache direkte Umsetzung der verwendeten Berechnungsgleichungen zur
Programmierung. Auflerdem wird die if-Verzweigung viel angewandt. Besonders ist beim
Reiseflug, dass die for-Schleife mit if-Verzweigung kombiniert wird.

Bevor der Anwendung dieser Apps soll beachten werden, dass die Funktion polyxpoly eine
Mapping Toolbox braucht. Diese soll zuerst mit folgenden Vorgangen herunterladen bzw.
installieren.

- Matlab 6ffnen

- Tippe polyxpoly auf Command Window u
- Klicke auf ,,Mapping Toolbox*

- Klicke auf ,,Sign in to install*

- Kilicke auf ,,install”

- Folge allen Vorgangen zum Installieren

- Am Ende klicke ,,close*

- Offnen die programmierte App

- Die App ist bereit zur Anwendung

Aufgrund der abgerundeten Zahl bei der manuellen Berechnung entdeckt bei der Probe des
Programms sehr kleine Abweichung zwischen Bearbeitung mit App und taschenrechnerische
Berechnung. Da ist die Berechnung in Matlab viel genauer als manuelle Berechnung, weil bei der
manuellen Berechnung nur bis maximal finf Nachkomastelle angenommen sind.
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Anhang A: Arbeitsfenster
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Anhang B: Programmierung

DATEN EINGEBEN
Max.Auftriebsbeiwert bei der Landung
_LmaxL = app.AuftriebsbeiwertbeiderLandung.Value;
% Max.Auftriebsbeiwert beim Start
_LmaxT0 = app.AuftriebsbeiwertbeimStart.Value;
Fligel Streckung: A = b"2/S
= app.Streckung.Value;
% Nebenstromverhaeltnis (By-Pass—Ratio, BPR)
BPR = app.Nebenstromverhaeltnis.Value;
% relative benetzte Oberflaeche S_wet/S_W
benetzte_Oberflaeche = app.RelativebenetzteOberflaeche.Value;
% Geschwindigkeit Verhaeltnis V/Vmd
Geschwindigkeit_Verhaeltnis = app.Geschwindigkeitsverhaeltnis.Value;
% Reiseflug Machzahl
M = app.Machzahl.Value;
% Verzweigung der Einheiten
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
% Landestrecke in FuR
sL1 = app.Landestrecke.Value;
sL = sL1 x 0.3048;
% Sicherheitslandestrecke in Ful
sLFL1 = app.Sicherheitslandestrecke.Value;
sLFL = sLFL1 x 0.3048;
% Sicherheitsstartstrecke in FuB
sTOFL1 = app.Sicherheitslstartstrecke.Value;
STOFL = sTOFL1 x 0.3048;
% Hohe des Flughafens fiir Sigma
H1 = app.HohedesFlughafens.Value;
H = H1 *x 0.3048;
% Maximale Nutzlast in Pounds (1lbs)
mMPL1 = app.MaximaleNutzlast.Value;
mMPL = mMPL1 *x @.45359;
% Reichweite in Nautical Miles
Reichweitel = app.Reichweite.Value;
Reichweite = Reichweitel *x 1.852;

=

if (strcmp(app.Triebwerkstyp.Value, 'Jet'))
% SFC in 1b/1lb.h
SFC1 = app.SFC.Value;
% SFC in kg/N.s
SFC = SFC1 %0.00002832543754;

else
% SFC in lb/hp.h to kg/W.s
SFC2 = app.SFC.Value;
SFC = SFC2 %0.00000016896577;
end
else

% Landestrecke in Meter

L = app.Landestrecke.Value;

% Sicherheitslandestrecke in Meter

LFL = app.Sicherheitslandestrecke.Value;
% Sicherheitsstartstrecke in Meter

sTOFL = app.Sicherheitslstartstrecke.Value;
% Hohe des Flughafens fir Sigma

= app.HohedesFlughafens.Value;

% Maximale Nutzlast

mMPL = app.MaximaleNutzlast.Value;

% Reichweite

Reichweite = app.Reichweite.Value;

(%]

(%]

=

if (strcmp(app.Triebwerkstyp.Value, 'Jet'))
% SFC in mg/N.s
SFC1 = app.SFC.Value;
% SFC in kg/N.s
SFC = SFC1 / 1000000;
else
% SFC in mg/W.s



SFC2 = app.SFC.Value;
% SFC in kg/W.s
SFC = SFC2 / 1000000;

end
end
% GEGEBENEN PARAMETERN
k_ L =0.107; % Proportionalitatsfaktor in kg/m"3
k_TO = 2.34; % m~3/kg
n = 1.235; % Polytropenexponent
HO = 8434; % in Meter
e_aus = 0.7; % Oswald Faktor beim ausgefahrener Klappen und Vorfligel
C_ D0 = 0.02; % Nullwiderstand
% Reiseflug
k_E = 14.9; % Nach Loftin
k_Luft= 1.4; % Isentropenexponent [in deutsche Literatur als k gennant] fir Luft: 1.4
g = 9.81; % Erdbeschleunigung 9.80665 m/s”2, wird zu 9.81 abgerundet.
e_ein = 0.85; % Oswald Faktor beim eingefahrener Klappen und Vorfligel
ho = 8.434; % in KM
hl = 6.342; % in KM
po = 101325; % in Pascal
pl = 22632; % in Pascal
% Max. Startmasse
R = 287.053; % spezifische Gaskonstante, Einheit: J/(kg.K)
e = 2.71828; % Mathematische Konstante
eta = 0.8; % Multiplikationsfaktor fir Propeller

ABLAUFSTRUKTUR - VERZWEIGUNG

ALLGEMEINE ANWEISUNG

Anweisung fiir Fahrwerkwiderstand DURCHSTARTMANGOVER

if (strcmp(app.Zulassungsbasis.Value, 'CS-25"))
C_Dgear = 0;

else

C_Dgear = 0.015;

o® o° o° of°

end

% Anweisung fir Steigwinkel - sin (gamma)

if (strcmp(app.AnzahlderTriebwerke.Value, '2'))
N = 2;
Steigwinkel_2Segment = 0.024;
Steigwinkel_start = 0.021;

elseif (strcmp(app.AnzahlderTriebwerke.Value, '3'))
N = 3;
Steigwinkel_2Segment = 0.027;
Steigwinkel_start = 0.024;

else
N = 4;
Steigwinkel_2Segment = 0.030;
Steigwinkel_start = 0.027;

end

% LANDUNG
% Anweisung fur Triebwerkstyp
if (strcmp(app.Triebwerkstyp.Value, 'Jet'))
Sicherheitsfaktor =1.667;
else
Sicherheitsfaktor =1.429;
end
% Anweisung flr Landestrecke und Sicherheitslandestrecke
if app.Landestrecke.Value > 0@
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)"'))
% Ausgabe Sicherheitslandestrecke in fuB
sL = app.Landestrecke.Value;
app.Sicherheitslandestrecke.Value = sL % Sicherheitsfaktor;
% Sicherheitslandestrecke fiir die Berechnung [in Meter]
sLFL = sL % Sicherheitsfaktor x 0.3048;
else
% Sicherheitslandestrecke



app.Sicherheitslandestrecke.Value = sL * Sicherheitsfaktor;
sLFL = sL x Sicherheitsfaktor;
end
else
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
app.Landestrecke.Value = sLFL / (Sicherheitsfaktorx@.3048);
else
app.Landestrecke.Value = sLFL / Sicherheitsfaktor;
end
end
% Anweisung flir die Reichweite
if Reichweite <= 3700
Massenverhaeltniss = 0.91;
elseif (Reichweite > 3700) && (Reichweite <= 5600)
Massenverhaeltniss = 0.82;
else
Massenverhaeltniss = 0.73;
end

% 2. SEGMENT
% Auftriebsbeiwert bei 2.Segment
CL_2Segment = C_LmaxT0 / 1.44;
% Anweisung fir Klappewiderstand
if CL_2Segment >= 1.1
C_Dflap_2Segment = (0.05 x CL_2Segment) - 0.055;
else
C_Dflap_2Segment = 0;
end

% DURCHSTARTMANOVER
% Auftriebsbeiwert bei Durchstart
CL_Durchstart = C_LmaxL / 1.69;
% Anweisung flr Klappewiderstand
if CL_Durchstart >= 1.1
C_Dflap_Durchstart = (0.05 x CL_Durchstart) - 0.055;
else
C_Dflap_Durchstart = 0;
end

% MAX. STARTMASSE
% Anweisung nach FAR Part 121
if (strcmp(app.FLUGTYP_DropDown.Value, 'Domestic'))

sRES = 370400; % in Meter
tLOI = 2700; % in Sekunde
else
SRES = (0.10%Reichweitex1000)+370400; % in Meter
tLOI = 1800; % in Sekunde

end

[

% BERECHNUNGSFUNKTIONEN
% Verhaeltniszahl fuer Dichte
igma = (1-((n-1)/nxH/H@))~(1/(n-1));

o

wn

FLUGPHASEN BERECHNUNG
1. FUNKTION: LANDUNG
FLACHENBELASTUNG BEI DER LANDUNG
Das Ergebnis ist gegeben und Auftriebsbeiwert nicht bekannt
if app.ERGEBNISLandung.Value > @ && app.AuftriebsbeiwertbeiderLandung.Value ==
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
% gegebene Flachenbelastung bei der Landung
Flaechenbelastung_Landungl = app.ERGEBNISLandung.Value;
Flaechenbelastung_Landung = Flaechenbelastung_Landungl / 0.204816;
% Auftriebsbeiwerts bei der Landung
C_LmaxL = (Flaechenbelastung_Landung *Massenverhaeltniss)/(k_L * Sigma *sLFL);
% Ausgabe des Auftriebsbeiwerts bei der Landung
app.AuftriebsbeiwertbeiderLandung.Value = C_LmaxL;
else
% gegebene Flachenbelastung bei der Landung

o® o of of
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Flaechenbelastung_Landung = app.ERGEBNISLandung.Value;
% Auftriebsbeiwerts bei der Landung
C_LmaxL = (Flaechenbelastung_Landung *Massenverhaeltniss)/(k_L * Sigma *sLFL);
% Ausgabe des Auftriebsbeiwerts bei der Landung
app.AuftriebsbeiwertbeiderLandung.Value = C_LmaxL;

end

% Auftriebsbeiwert bei Durchstart
CL_Durchstart = C_LmaxL / 1.69;
% Anweisung fir Klappewiderstand
if CL_Durchstart >= 1.1
C_Dflap_Durchstart = (0.05 x CL_Durchstart) - 0.055;
else
C_Dflap_Durchstart = 0;
end

% Lande - bzw. Sicherheitslandestrecke nicht bekannt
elseif app.Landestrecke.Value == 0 && app.Sicherheitslandestrecke.Value ==
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
% gegebene Flachenbelastung bei der Landung
Flaechenbelastung_Landungl = app.ERGEBNISLandung.Value;
Flaechenbelastung_Landung = Flaechenbelastung_Landungl / 0.204816;
sLFL = (Flaechenbelastung_Landung* Massenverhaeltniss)/(k_L * Sigma *C_LmaxL);
% Ausgabe der Sicherheitslandestrecke
app.Sicherheitslandestrecke.Value = sLFL%3.28084;
% Ausgabe der Landestrecke
app.Landestrecke.Value = (sLFL*3.28084) / Sicherheitsfaktor;
else
% gegebene Flachenbelastung bei der Landung
Flaechenbelastung_Landung = app.ERGEBNISLandung.Value;
% Sicherheitslandestrecke
sLFL = (Flaechenbelastung_Landung* Massenverhaeltniss)/(k_L * Sigma *C_LmaxL);
% Ausgabe der Sicherheitslandestrecke
app.Sicherheitslandestrecke.Value = sLFL;
% Ausgabe der Landestrecke
app.Landestrecke.Value = sLFL / Sicherheitsfaktor;
end
else
% Flachenbelastung beziiglich Landemasse
Flaechenbelastung_ML = k_L * Sigma * sLFL * C_LmaxL;
% Flachenbelastung bezlglich max. Startmasse
Flaechenbelastung_Landung = Flaechenbelastung_ML/Massenverhaeltniss;
end

2. FUNKTION: START
STARTVERHALTNIS
Das Ergebnis ist gegeben und Auftriebsbeiwert nicht bekannt
if app.ERGEBNISbeimStart.Value > @0 && app.AuftriebsbeiwertbeimStart.Value ==
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
% Startverhaltnis
Startverhaeltnisl = app.ERGEBNISbeimStart.Value;
Startverhaeltnis = Startverhaeltnis1/4.88243;
% Auftriebsbeiwert beim Start
C_LmaxT0 = k_TO / (sTOFLxSigmaxStartverhaeltnis);
% Ausgabe von Auftriebsbeiwert beim Start
app.AuftriebsbeiwertbeimStart.Value = C_LmaxTO;
else
% Startverhaltnis
Startverhaeltnis = app.ERGEBNISbeimStart.Value;
% Auftriebsbeiwert beim Start
C_LmaxT0 = k_TO / (sTOFLxSigmaxStartverhaeltnis);
% Ausgabe von Auftriebsbeiwert beim Start
app.AuftriebsbeiwertbeimStart.Value = C_LmaxTO;
end

o® o o°

% Auftriebsbeiwert bei 2.Segment
CL_2Segment = C_LmaxT0 / 1.44;
% Anweisung fir Klappewiderstand
if CL_2Segment >= 1.1
C_Dflap_2Segment = (0.05 *x CL_2Segment) - 0.055;
else
C_Dflap_2Segment = 0;
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end

% Das Ergebnis ist gegeben und Sicherheitsstartstrecke nicht bekannt
elseif app.ERGEBNISbeimStart.Value > @ && app.Sicherheitslstartstrecke.Value == 0
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
% Startverhaltnis
Startverhaeltnisl = app.ERGEBNISbeimStart.Value;
Startverhaeltnis = Startverhaeltnis1/4.88243;
% Sicherheitsstartstrecke
sTOFL = k_TO / (Sigma*C_LmaxTOxStartverhaeltnis);
% Ausgabe der Sicherheitsstartstrecke
app.Sicherheitslstartstrecke.Value = sTOFL%x3.28084;
else
% Startverhaltnis
Startverhaeltnis = app.ERGEBNISbeimStart.Value;
% Sicherheitsstartstrecke
STOFL = k_TO / (Sigma*C_LmaxTOxStartverhaeltnis);
% Ausgabe der Sicherheitsstartstrecke
app.Sicherheitslstartstrecke.Value = sTOFL;
end
else
% Startverhaltnis
Startverhaeltnis = k_TO / (sTOFLxSigma*C_LmaxTO0);
end

o°

Flachenbelastung

= 0:Flaechenbelastung_Landung:Flaechenbelastung_Landung*2;
Schub-Gewichtsverhaltnis

= Startverhaeltnisxx;

o° X

<

% 3. FUNKTION: 2.SEGMENT
if app.Streckung.Value == @ && app.ERGEBNIS2Segment.Value > 0
% gegebenes Schub-Gewichtsverhaltnis
SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment = app.ERGEBNIS2Segment.Value;
% Fligelstreckung
Prmrl = (SchubGewichtsverhaeltnis_2Segmentx(N-1)/N) - Steigwinkel_2Segment;
= CL_2Segment”~2/(pixe_ausx((PrmrlxCL_2Segment)-C_D@-C_Dflap_2Segment));
% Ausgabe der Fligelstreckung
app.Streckung.Value = A;

else
% Prof11w1derstand
C_DP = C_D®@ + C_Dflap_2Segment;
% Indu21erteW1derstand
C_DI = (CL_2Segment”2)/(pixAxe_aus);
% Der wlderstand
C_D = C_DP + C_DI;
% Gleitzahl 2.Segment
E_2.Segment = CL_2Segment / C_D;

% SCHUB-GEWICHTSVERHALTNIS BEI 2.SEGMENT
SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment = ((1/E_2.Segment) + Steigwinkel_2Segment) * N/(N-1);
end

% 4., FUNKTION: DURCHSTARTMANOVER
if app.Streckung.Value == @ && app.ERGEBNISDurchstartmanoever.Value > 0
% gegebenes Schub-Gewichtsverhaltnis
SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart = app.ERGEBNISDurchstartmanoever.Value;
% Flugelstreckung
Prmr2=((SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart*x(N-1)/N)/Massenverhaeltniss)-Steigwinkel_start;
A=CL_Durchstart”2/(pixe_aus*((Prmr2*CL_Durchstart)-C_D0-C_Dflap_Durchstart-C_Dgear));
% Ausgabe der Fligelstreckung
app.Streckung.Value = A;

3. FUNKTION: 2.SEGMENT
Profilwiderstand

_DP = C_D0 + C_Dflap_2Segment;
InduzierteWiderstand

_DI = (CL_2Segment”2)/(pixAxe_aus);
Der Widerstand
D =
G

ﬁ o° ﬁ o° ﬁ o o°

C_DP + C_DI;
leitzahl 2.Segment

[
%
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E_2.Segment = CL_2Segment / C_D;
% SCHUB-GEWICHTSVERHALTNIS BEI 2.SEGMENT
SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment=((1/E_2.Segment)+Steigwinkel_2Segment)*N/(N-1);

else
Profilwiderstand
_DP = C_D@ + C_Dflap_Durchstart + C_Dgear;
InduzierteWiderstand
_DI = (CL_Durchstart”2)/(pixAxe_aus);
Der Widerstand
D = C_DP + C_DI;
Gleitzahl bei 2. Segment
E_Durchstart = CL_Durchstart / C_D;
% SCHUB-GEWICHTSVERHALTNIS BEI DURCHSTARTMANOVER
SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart=((1/E_Durchstart)+Steigwinkel_start) x
Massenverhaeltniss * N/(N-1);
end

o° ﬁ o° ﬁ o° ﬁ o°

% 5. FUNKTION: REISEFLUG
% Maximale Gleitzahl
Emax = k_E % sqrt (A/benetzte_Oberflaeche);
% Auftriebsbeiwert bei max. Widerstand
C_Lmd = (pi x A % e_ein)/(2 x Emax);
% Auftriebsbeiwert im Reiseflug
= C_Lmd/(Geschwindigkeit_Verhaeltnis”~2);
tat. Auftriebsbeiwert / Auftriebsbeiwert bei mit geringstem Widerstand: C_L/C_Lmd
Auftriebsverhaeltnis = 1/(Geschwindigkeit_Verhaeltnis”~2);
% Tatsachliche Gleitzahl
= (2xEmax)/((1/Auftriebsverhaeltnis)+Auftriebsverhaeltnis);

o° Iﬁ

% Schubverhaeltnis T_CR/T_TO

Schubverhaeltnis_Cruise = (0.0013%BPR - 0.0397)%xh — (0.0248%xBPR) + 0.7125;
% SCHUB-GEWICHTSVERHALTNIS BEI REISEFLUG

Schub_Gewichtverhaeltnis = 1./(Schubverhaeltnis_CruisexE);

p = zeros(1,length(h));
Flaechenbelastung= zeros(1, length(h));

for k = 1:length(h)
if h(k) <= 11
p(k) = p0 x (1 - ((0.19028%h(k))/h@))"5.25532;
else
p(k) = pl *x exp(-((h(k)-11)/h1));
end
%FLACHENBELASTUNG BEI REISEFLUG
Flaechenbelastung(k) = (C_L x M"*2 x k_Luft % p(k)) / (2 % g);
end

% 6.FUNKTION: AUSGEWAHLTE FLACHENBELASTUNG UND SCHUB-GEWICHTVERHALTNIS
% REISE & STARTSTRECKE
[AFB1,ASG1] = polyxpoly(x,y,Flaechenbelastung,Schub_Gewichtverhaeltnis);

% LANDUNG & STARTSTRECKE
AFB2 = Flaechenbelastung_Landung;
ASG2 = Flaechenbelastung_Landung * Startverhaeltnis;

% LANDUNG & REISE
AFB3 = Flaechenbelastung_Landung;
ASG3 = interpl (Flaechenbelastung,Schub_Gewichtverhaeltnis,Flaechenbelastung_Landung, 'spline');

% REISE & 2.SEGMENT

AFB4=interpl(Schub_Gewichtverhaeltnis, Flaechenbelastung,SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment, 'spline
");

ASG4 = SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment;

% REISE & LANDUNG (1.&2.Prioritdt nicht méglich) - Fall 1

if all(Flaechenbelastung_Landung < AFB1) && all(Flaechenbelastung_Landung < AFB4)
AFB = AFB3;
ASG ASG3;

else
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if (strcmp(app.OPTIMIERUNG.Value, '1.Prioritat'))
% REISE & STARTSTRECKE - Fall 2
if all(AFB1 < Flaechenbelastung_Landung) && all(AFB1 < AFB4)
AFB = AFB1;
ASG ASG1;
% REISE & 2.SEGMENT - Fall 3
elseif all(AFB4 < AFB1l) && all(AFB4 < AFB2)
AFB = AFB4;
ASG = ASG4;
end
else
% LANDUNG & STARTSTRECKE - Fall 2
if all(AFB1 < Flaechenbelastung_Landung) && all(AFB1 < AFB4)

AFB = AFB2;
ASG = ASG2;
% REISE & 2.SEGMENT - Fall 3
else
AFB = AFB4;
ASG = ASG4;
end
end

end

% 7. FUNKTION: Max. Startmasse
% Schubverhaltnis
Schubverhaeltnis = 1/(AFBxE);
% Reiseflughohe
hCR = (Schubverhaeltnis-0.7125+(0.0248%BPR))*1000/(0.0013xBPR - 0.0397);
% Temperatur bei Reise
T = 288.15 - 0.0065%hCR;
% Anweisung Temperatur
if T < 216.65

T_CR = 216.65;
else

T_CR = 233.04;
end
% Schallgeschwindigkeit
a = sqrt(T_CRxk_Luft*R);

% Reisefluggeschwindigkeit
if app.Reisefluggeschwindigkeit.Value > @
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))

V_CR = app.Reisefluggeschwindigkeit.Value;
V_CR = V_CRx0.514444;
else
V_CR = app.Reisefluggeschwindigkeit.Value;
end

else
if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))
V_CR = (axM)/0.514444;
app.Reisefluggeschwindigkeit.Value = V_CR;
else
V_CR = a*M;
app.Reisefluggeschwindigkeit.Value = V_CR;
end
end

% Anweisung fur Reichweitenfaktor Bs
if (strcmp(app.Triebwerkstyp.Value, 'Jet'))
% Reichweitenfaktor Bs
Bs = (ExV_CR) / (SFCxg);
else
% Reichweitenfaktor Bs
Bs = (Exeta) / (SFCxg);
end

% Zeitfaktor Bt
Bt = Bs/V_CR;

% Betriebleermassenanteil
Betriebleermassenanteil = 0.23 + (1.04%ASG);

61



% DROPBOX FUEL: Missionflug Transportjet

% Engine start
if app.EngineStart.Value

mES = 0.990;
else
mES = 1;
end
% Taxi
if app.Taxi.Value
mTX = 0.990;
else
mTX = 1;
end

% Take-off
if app.Takeoff.Value

mTO0 = 0.995;
else
mT0 = 1;
end
% Climb
if app.Climb.Value
mCLB = 0.980;
else
mCLB = 1;
end

% Descent

if app.Descent.Value
mDES = 0.990;

else
mDES = 1;

end

% Landing

if app.Landing.Value

mL = 0.992;
else

mL = 1;
end
% Cruise

if app.Cruise.Value
mCR = e”-((Reichweitex1000)/Bs);
else
mCR = 1;
end
% Reserve
if app.Reserve.Value
mRES = e”-(sRES/Bs);
else
mRES = 1;
end
% Loiters
if app.Loiter.Value
mLOI = e”-(tLOI/Bt);

else

mLOI = 1;
end
% Abweichung
% Climb

if app.Climb2.Value
mCLB2 = 0.980;
else
mCLB2 = 1;
end
% Loiters
if app.Loiter2.Value
mLOI2 = e~-(tLOI/Bt);
else
mLOI2 = 1;
end
% Descent
if app.Descent2.Value
mDES2 = 0.990;
else
mDES2 = 1;
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end
% Reserve
if app.Reserve2.Value

mRES2 = e”~-(sRES/Bs);
else

mRES2 = 1;
end
% Fuel fraction Mff
Mff = mES * mTX * mTO * mCLB x mDES * mL x mCR x mRES * mLOI * mCLB2 x mLOI2 * mDES2 * mRES2;
% Treibstoffanteil
Treibstoffanteil = 1 - Mff;
% Maximale Startmasse mMTO
mMTO = mMPL / (1-Treibstoffanteil-Betriebleermassenanteil);
% Startschub TTO aller Triebwerke
TTO = mMTO * g * ASG;
% Startschub eines Triebwerks
TTO_1 = TTO/N;
% Flugelflache
Fluegelflaeche = mMTO / AFB;
% Betriebsleermasse
Betriebsleermasse = Betriebleermassenanteil * mMTO;
% Kraftstoffmasse
Kraftstoffmasse = Treibstoffanteil *x mMTO;

[
©

% AUSGABEN
if (strcmp(app.Einheiten.Value, ‘'Imperial (US)'))
% Landung in 1lbs/sq ft
app.ERGEBNISLandung.Value = Flaechenbelastung_Landung*0.204816;
% Start in sq ft/lbs
app.ERGEBNISbeimStart.Value = Startverhaeltnis*4.88243;
% Maximale Startmasse mMTO in 1bs
app.ERGEBNISmaxStartmasse.Value = mMT0%2.20462;
% Startschub aller Triebwerke in 1bf
app.ERGEBNISStartschub.Value = TT0%x0.224809;
% Startschub eines Triebwerks in 1bf
app.ERGEBNISStartschuneinesTriebwerks.Value = TT0_1%0.224809;
% Fligelflache in sq ft
app.ERGEBNISFluegelflache.Value = Fluegelflaechex10.7639;
% Betriebsleermasse in lbs
app.ERGEBNISBetriebleermasse.Value = Betriebsleermasse*2.20462;
% Kraftstoffmasse in 1lbs
app.ERGEBNISKraftstofmasse.Value = Kraftstoffmassex2.20462;
% Gewahlte Flachenbelastung in 1lbs/sq ft
app.ERGEBNISgewaehlteFlaechenbelastung.Value = AFB*0.204816;
% Reiseflug
h1=h%3280.84; % m zu fulB
Flaechenbelastungl=Flaechenbelastung*0.204816; % kg/m2 zu lb/sq ft
app.UITable.Data = [h1', Schubverhaeltnis_Cruise', Schub_Gewichtverhaeltnis', p',
Flaechenbelastungl'];
else
% Landung
app.ERGEBNISLandung.Value = Flaechenbelastung_Landung;
% Start
app.ERGEBNISbeimStart.Value = Startverhaeltnis;
% Maximale Startmasse mMTO
app.ERGEBNISmaxStartmasse.Value = mMTO;
% Startschub aller Triebwerke
app.ERGEBNISStartschub.Value = TTO;
% Startschub eines Triebwerks
app.ERGEBNISStartschuneinesTriebwerks.Value = TT0_1;
% Flugelflache
app.ERGEBNISFluegelflache.Value = Fluegelflaeche;
% Betriebsleermasse
app.ERGEBNISBetriebleermasse.Value = Betriebsleermasse;
% Kraftstoffmasse
app.ERGEBNISKraftstofmasse.Value = Kraftstoffmasse;
% Gewahlte Flachenbelastung
app.ERGEBNISgewaehlteFlaechenbelastung.Value = AFB;
% Reiseflug
app.UITable.Data = [h', Schubverhaeltnis_Cruise', Schub_Gewichtverhaeltnis', p',
Flaechenbelastung'];




end

% 2.Segment
app.ERGEBNIS2Segment.Value = SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment;
% Durchstartmanover

app.ERGEBNISDurchstartmanoever.Value = SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart;

% Gewahlte Schub-Gewichtsverhatnis
app.ERGEBNISgewaehlteSchubGewichtsverhaeltnis.Value = ASG;

% Betriebsleermassenanteil mOE/mMTO
app.Betriebsleermassenanteil.Value = Betriebleermassenanteil;
% Reichweitenfaktor Bs

app.Bs.Value = Bs;

% Zeitfaktoren Bt

app.Bt.Value = Bt;

% Treibstoffanteil von Reiseflug

app.Mff_CR.Value = mCR;

% Treibstoffanteil fir die erforderliche zusatzliche Reserveflugstrecke

if app.Reserve.Value && app.Reserve2.Value
app.Mff_RES.Value = mRES;
elseif app.Reserve.Value
app.Mff_RES.Value = mRES;
else
app.Mff_RES.Value = mRES2;
end
% Treibstoffanteil der Loiterzeit
if app.Loiter.Value && app.Loiter2.Value
app.Mff_LOI.Value = mLOI;
elseif app.Loiter.Value
app.Mff_LOI.Value = mLOI;
else
app.Mff_LOI.Value = mLOI2;
end
% Mission fuel fraction
app.Mff.Value = Mff;
% Treibstoffanteil mF/mMTO
app.Kraftstofanteil.Value = Treibstoffanteil;

[

o

% GRAFIK VISUALISIERUNG
% Eine Funktion zum L6éschen alle Plot
cla (app.UIAxes)

if (strcmp(app.Einheiten.Value, 'Imperial (US)'))

1. Funktion: LANDUNG

xline 1. Funktion

Linienfarbe: rot

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)
Flaechenbelastung_LandungUS = Flaechenbelastung_Landung*0.204816;
xline (app.UIAxes,Flaechenbelastung_Landungus, 'r-")

hold (app.UIAxes, 'on')

o o° o o° of

2. Funktion: START

plot 2. Funktion

Linienfarbe: grin

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)

= 0:Flaechenbelastung_LandungUS:Flaechenbelastung_LandungUSx2;
= Startverhaeltnis*4.88243x*x;

lot (app.UIAxes,x,y,'g-")

o o° o° o° of

T < X

3. Funktion: 2.SEGMENT

yline 3. Funktion

Linienfarbe: schwarz

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)

yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment, 'k-"')

o° o° o° o° o°

4. Funktion: DURCHSTARTMANOVER
yline 4. Funktion

Linienfarbe: magenta
Linienart: Durchgezogen

o o° o° o°
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% Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)
yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart, ‘m-")

5. Funktion: REISEFLUG

plot 5. Funktion

Linienfarbe: blau

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)
FlaechenbelastungUS = Flaechenbelastung*0.204816;
plot (app.UIAxes,FlaechenbelastungUS(1,9:end), Schub_Gewichtverhaeltnis(1,9:end), 'b')
% ENTWURFSPUNKT
% plot Entwurfspunkt
% Markierungsfarbe: magenta
% Markierung: Stern
AFBUS = AFB * 0.204816;
plot (app.UIAxes,AFBUS,ASG, 'mx');

else

O\o O\o O\o O\o O\o

% 1. Funktion: LANDUNG

% xline 1. Funktion

% Linienfarbe: rot

% Linienart: Durchgezogen

% Linienstadrke: 0.5 (Standarteinstellung)

xline (app.UIAxes,Flaechenbelastung_Landung,'r-")
hold (app.UIAxes, 'on')

2. Funktion: START

plot 2. Funktion

Linienfarbe: grin

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)
plot (app.UIAxes,x,y,'g-")

O\o O\o O\o O\o O\o

3. Funktion: 2.SEGMENT

yline 3. Funktion

Linienfarbe: schwarz

Linienart: Durchgezogen

Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)

yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_2Segment, 'k-")

o o° o° o° o°

% 4. Funktion: DURCHSTARTMANOVER

% yline 4. Funktion

% Linienfarbe: magenta

% Linienart: Durchgezogen

% Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)

yline (app.UIAxes,SchubGewichtsverhaeltnis_Durchstart, 'm-")

% 5. Funktion: REISEFLUG

% plot 5. Funktion

% Linienfarbe: blau

% Linienart: Durchgezogen

% Linienstarke: 0.5 (Standarteinstellung)
plot(app.UIAxes,Flaechenbelastung(1,9:end),Schub_Gewichtverhaeltnis(1,9:end),'b")

ENTWURFSPUNKT
plot Entwurfspunkt
Markierungsfarbe: magenta
Markierung: Stern

plot (app.UIAxes,AFB,ASG, 'mx');
end

% Gitternetz

app.UIAxes.XMinorGrid
app.UIAxes.YMinorGrid
app.UIAxes.XGrid = 'on';
app.UIAxes.XGrid = 'on';

‘on';
‘on';

% Legende
legend(app.UIAxes, 'Landung','Start','2.Segment','Durchstarten', 'Reiseflug', 'Entwurfspunkt');
hold (app.UIAxes, 'off')
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Anhang C: Berechnungsbeispiel Boeing 717-200 HGW (manuell)

Landestrecke
m
Vapp = 1,70/ m/s2 -V1520m = 66,27820—
m k k
ML _ 010729 1.1520m - 2,7 = 439,128 -2
SW m3 m2
kg
439,128 —%
Myro ’ m2 kg
= = 482,55824 —
Sw 0,91 ’ m?
Startstrecke
3
m
Tro/(Myro - 9) _ 234@ — 065185 -10-3 m_z
mMTo/SW 1662m " 1 * 2,16 ’ kg
2. Segment

C, = CL,max,TO — 2'16 —
L 1,44 1,44

1,5

C. = 1,1 - ACp f1qp = 0,05+ 1,5 = 0,055 - ACp £14p = 0,02
CD,O = 0,02
ACp g10¢ = vernachlassig

ACp,gear = 0 JAR25 — Fahrwerk eingefahren)

CD,P = CD,O + ACD,flap + ACD,slat + ACD,gear 4 CD,P = 0,02 + 0,02 = 0,04‘

1,5
L/D = e =9,49721
004+ 867507
Steiggradient
iny ~ —=2 " ~ 0,024
siny 100 ,
Tro —( 2 ) ( +0024>—0258588
Myro*g \2-—1/) \9,49721 Y

Steigrate beim Durchstartmanoéver

_ CL,max,L _ 2,7

C, = = =1,59763
L 1,69 1,69

66



C. = 1,1 - ACp f14p = 0,05-1,59763 — 0,055 = ACp 14 = 0,02488
CD,O = 0,02
ACp g1a¢ = vernachlassig

ACp,gear = 0 (JAR25 — Fahrwerk eingefahren)

Cpp = Cpo + Alp fr1ap + ACp 510t + ACp gear = Cpp = Cpo + ACp f14p = 0,04488

L/D = 1,59763 = 8,941615
- 0,04488 + _1597632
’ 7-8,675-0,7
Steiggradient
siny = # ~ 0,021
m
ML — 0,91
Myro
Tro ( 2 ) ( +0 021> 0,91 = 0,2417626
Myro*g \2-—1/) \8941615 e

Reiseflug

Swet/SW =6

(L/D)max = Emax = ’ wet/SW - 14,9

c m-A-e mw-8,675-0,85 — 0.64649
Lmd = g T 2.17,91618

=17,91618

o 1
de
C; = 064649 _ 0,64649
L — (1)2 - )
C, 4
CL,md
2-17,91618
L/D=E = T =17,91618
—+(1

1
—R —(0,0013u — 0,0397) o hcg = 0,02484 +0,7125
TO

Schub-Gewichtsverhaltnis im Reiseflug:
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Flachenbelastung im Reiseflug:

. 2
Tamo S L b
REISEFLUG
Hohe I /T Schub- p (h) Fléchenbzelastung
[km] CR/1TO Gewicht [Pa] [’:—g]
0 0.597 0.094 101325.00 2771.33
1 0.563 0.099 89873.89 2458.14
2 0.530 0.105 79493.96 2174.23
3 0.496 0.113 70106.81 1917.49
4 0.462 0.121 61638.11 1685.86
5 0.429 0.130 54017.48 1477 43
6 0.395 0.141 47178.36 1290.37
7 0.361 0.154 41057.91 1122.97
8 0.328 0.170 35596.87 973.61
9 0.294 0.190 30739.47 840.75
10 0.261 0.214 26433.27 722.97
11 0.227 0.246 22629.10 618.93
12 0.193 0.289 19330.38 528.70
13 0.160 0.350 16510.38 451.57
14 0.126 0.443 14101.78 385.70
15 0.092 0.605 12044.55 329.43
Maximale Startmasse
Mygrp = Muypl,
1—_MF__ MoE

Myro  MuTO

- SCFr =0,0000142 kg/N /s (von Skript: ZTL, hohes Nebenstromverhaltnis)

Von Diagramm ablesen: keine Moglichkeit zur Auswahl der Prioritat. Angenommene Werte sind:

Tro/(Mmyro - g) = 0,3216

m k
T _ 482,556 2
Sw m
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Phase Mg ¢ nach Flugphase [Roskam I]
Transport Jets
Engine start 0,990
Taxi 0,990
Take-off 0,995
Climb 0,980
Descent 0,990
Landing 0,992

Reichweitenfaktor (Breguet range factor) eines Jets:

5 — E-V, _ 17,91618-225308m/s
S SCFy-g 0,0000142 kg/N/s - 9.81m/s?

= 28977751,1m

Bs
B = = = 128613,9467s

cr
Treibstoffmassenanteil der Auslegungsreichweite R = scg = 2915000m:

SCR

Mpscr = e Bs =0,9042997

Treibstoffmassenanteil fiir die erforderliche zusétzliche Reserveflugstrecke R,..:

RTBS

Mg res =€ Bs =0,987299

Massenverhéltnis abh&ngig mit Loiterszeit:

_tloiter

Mo =€ Bt =0979226

Standartflug:

Mss sta = Mggro " Myg g * My cr * Mygpes = Myg L
Mff,std =0,995-0,980-0,9042997 - 0,990 - 0,992 = 0,86598

Flug zum Ausweichungsplatz:

Mff,res = Mff,CLB 'Mff,RES ’ Mff,LOI ' Mff,DEs
Mff’res =0,980-0,987299-0,979226 - 0,990 = 0,9379785

Treibstoffanteil:

Mfrj;l = My sta * Myfres = 0,81227
L =(1-my) =0,187729

Myro

Betriebsleermassenanteil:

m
—9%8 —0,23+1,04-0.3216 = 0,56446
Myro
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Max. Startmasse:

MypL 14515kg

MMTo =TT mE_ Mop T 1 0,187729 — 0,56446
Myro  MyMTO

= 58572,864kg

Startschub

T =m g~ <TT—0>
T;l mro Myto * 9
Tro = Myro * 9,815—2- 0.3216 = 184791,2943N = 41542,73lb

T.
Tr0,0ne Engine = % = 92395,64717N = 20771,3651b

Fliigelflache

m 58572,864k
Sy =205, = 2O TEBOMT _ 121,379946m?
(mMTO) kg
S, 482,558 5
Betriebsleermasse
m
Mop = —2 Myro = Mog = 0,56446 - myro = 33062,0388kg
Myro
Kraftstoffmasse
m
mr = F *Mpyro ™ Mg = 0,187729 *Mpyro = 10995,82519kg
Myro
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Anhang D: Berechnungsbeispiel Boeing 717-200 HGW (Matlab)
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Anhang E: Berechnungsbeispiel Airbus 320-200 (manuell)

Landestrecke
m
Vapp = 1,704/ m/s2 -V1500m = 65,84—
m k k
ML 010722 .1.1500m - 2,9 = 465,45~
Sw m3 m?
kg
465,452
m ) 3 k
MT0 _ m? _ 637 6027 -2
Sw 0,73 m2
Startstrecke
3
m
Tro/(Myro - 9) _ 234@ — 048259 -10-3 m_z
mMTo/SW 2090m " 1 * 2,32 ’ k
2. Segment

C, = CL,max,TO — 2132 —
L 1,44 1,44

1,61
C, = 1,1 - ACp f1ap = 0,05 - 1,61 — 0,055 — ACp f14p = 0,0255

Cp,o = 0,02
ACp g1q¢ = vernachlissig
ACp,gear = 0 (JAR25 — Fahrwerk eingefahren)
Cpp = Cpo + ACp frap + ACp 510t + ACp gear = Cpp = 0,0255 + 0,02 = 0,0455

1,61
L/D =
0,0455 +

1612 =10,06646
m-10,3:0,7

Steiggradient

siny = 100 =~ 0,024

T 2
o _ ( ) . ( + o,oz4> = 0,246679
maro -9 \2—1) \10,06646

Steigrate beim Durchstartmanover

CL max,L 2'9
C, = =2axt — 7 — 1715976
L 1,69 1,69
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CD,O = 0,02

C, = 1,1 - ACp f1ap = 0,05+ 1,715976 — 0,055 = ACp 14 = 0,030798

ACp g1a¢ = vernachlassig
ACp,gear = 0 JAR25 — Fahrwerk eingefahren)
CD,P = CD,O + ACD,flap + ACD,slat + ACD,gear i CD,P = CD,O + ACD flap = 0 0507988

1,715976
L/D =

1,7159762
0,0507988 + 7T-103-07

= 9,49117

) Steiggradient
siny = 100 ~ 0,021

ML =073
Myro '

T. 2 1
o ( ) : ( + 0,021) -0,73 = 0,184487
myro g \2—1) \9,49117

Reiseflug

Swet/SW =6

10,3
(L/D)max = Emax = - 14,9 - = 19,522222
wet/SW

c m-A-e _m 10,3 - 085_0704444
Lmd = T 2.19,522222

—=1
de

0,704444
CL = W = 0,704444

Cy

=1
CL,md

2-19,522222
L/D=E =

= 1— = 19,522222
— + (1

1

CR

— =(0,0013u — 0,0397) — - hog — 0,0248 0,7125
TTO (: u ’ )km CR ) ‘U+ )

Schub-Gewichtsverhaltnis im Reiseflug:
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Flachenbelastung im Reiseflug:

2
Tamo S L p
REISEFLUG
Hohe | T CR/T_TO | Schub-Gewicht p(h) Flachenbelastung
0 0,5637 0,0909 101325,00 3098,71
1 0,5318 0,0963 89873,89 2748,52
2 0,4999 0,1025 79493,96 2431,08
3 0,4680 0,1095 70106,81 2144,00
4 0,4361 0,1175 61638,11 1885,01
5 0,4042 0,1267 54017,48 1651,96
6 0,3723 0,1376 47178,36 1442,80
7 0,3404 0,1505 41057,91 1255,63
8 0,3085 0,1660 35596,87 1088,62
9 0,2766 0,1852 30739,47 940,07
10 0,2447 0,2093 26433,27 808,38
11 0,2128 0,2407 22629,10 692,04
12 0,1809 0,2832 19330,38 591,16
13 0,1490 0,3438 16510,38 504,92
14 0,171 0,4374 14101,78 431,26
15 0,0852 0,6012 12044,55 368,35
Maximale Startmasse
Magro = Muypl,
1—_MF__ MoE

Myro  MuTO

- SCFr =0,0000142 kg/N /s (von Skript: ZTL, hohes Nebenstromverhaltnis)

Von der Grafik entscheide ich mich 1. Prioritat, weil ich bei Dimensionierung moglich ein geringes
Schub-Gewichtverhaltnis erreichen will. Zur Vereinfachung werden die Parameter genauso wie
in App genommen:

Tro/(Mmyro - g) = 0,2844

kg
mMTo/SW = 589,4?
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Phase Mg ¢ nach Flugphase [Roskam I]
Transport Jets
Engine start 0,990
Taxi 0,990
Take-off 0,995
Climb 0,980
Descent 0,990
Landing 0,992

Reichweitenfaktor (Breguet range factor) eines Jets:

5 - E-V, _ 19522222-230,2m/s
S SCFr-g 0,0000142 kg/N/s - 9,81m/s?

= 32260954,65m

Bs
B = = = 140143,15665

cr
Treibstoffmassenanteil der Auslegungsreichweite R = scg = 6112000m:

SCR

Mpscr =€ Bs =0,8274099
Standartflug:

Mss sta = Mggro * Myg g * My cr * Mygpes - Mgy L
Mff = Mff,std =0,995-0,980-0,8274099 - 0,990 - 0,992 = 0,792349

Treibstoffanteil:

mg

=(1- = 0,20765
— (1= myy)

Betriebsleermassenanteil:

Mog
=0,23+1,04-0,2844 = 0,525776
Myro
Max. Startmasse:
MypL 19900kg

= = = 74650,9412k
MmMTo =My Mop T 1-0,20765 — 0,525776 g

Myro  MuTO

Startschub

T =m g~ <TT—0>
ro 1\::) Myto * 9
Tro = myro -9,815—2- 0,2844 = 208273,4385N

TTO
Tro,0ne Engine = B = 104136,7193N
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Fliigelfliche
_ 74650,9412kg

_ Myro _ 2
Sy = (mmo) - Sy = Ty = 1266558m
S, 589,47
Betriebsleermasse
m
Mog = —2 - Myro = Mg = 0,525776 - Myro = 39249,673kyg
Muyro
Kraftstoffmasse
m
Mp = —— Myro = Mp = 0,20765 - Myro = 15501,2679%g
Muyro
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Anhang F: Berechnungsbeispiel Airbus 320-200 (Matlab)
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