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Kurzreferat

Das an der Hochschule fur angewandte Wissenscheaftemickelte Flugzeugentwurfstool
PreSTo ist im laufe der Entwicklung immer groRewgelen. Es handelt sich um eine Tabel-
lenkalkulation in MS Excel, deren Stabilitdt durdie Grél3e nicht mehr gegeben ist. Diese
Diplomarbeit beschreibt die Aufteilung von PreSThoceigenstandige lauffahige Module. Zur
Steuerung der einzelnen Module ist eine Bedientimdré in MS Excel entwickelt worden.
Die Programmierung der Bedienoberflache ist in gidasic erstellt. Der Datentransfer zwi-
schen den Modulen ist gewahrleistet.

Eine Recherche zum Oswald-Faktor, welcher fur dieeBhnung des induzierten Widerstands
des Flugzeugs von Bedeutung ist hat zu der Henlgigigener Gleichungen gefuhrt. Ein Ver-
gleich dieser Gleichungen mit Werten von existidesnFlugzeugen zeigt die Schwierigkeit
einer genauen Berechnung.
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Aufgabenstellung fir eine Diplomarbeit an der HAVErkburg

Hintergrund

PreSTo (Preliminary Sizing Tool) ist eine Tabellalkklation auf Basis der Vorlesung "Flug-

zeugentwurf" von Prof. Scholz an der HAW Hamburgr Benutzer wird schrittweise durch

den Flugzeugvorentwurf gefiihrt, wobei die gestelkeforderungen an das Flugzeug syste-
matisch abgefragt und bearbeitet werden. Im Lawafe Ehtwicklung hat PreSTo enorm an

GroRe zugenommen. Dadurch muss der Benutzer naderéimgen von Eingangsdaten je-
weils eine grol3e Datenmenge speichern.

Aufgabe

Aufgabe ist die Erstellung einer Datenbank, in Wwelénderungen der Eingangsdaten und die
Ergebnisse getrennt von den BerechnungsblatterrPeeSTo gespeichert werden kénnen.
Aufgabe ist weiterhin eine Recherche zum Oswalddralnd die Programmierung ausge-
wahlter Algorithmen zur Abschéatzung des induzieNgiderstandes eines Flugzeugs mit ei-
ner Tabellenkalkulation (Excel ) in PreSTo. Es dwidende Unterpunkte zu bearbeiten:

» Aufteilung von PreSTo in eigenstandig lauffahigedute.

» Erstellung einer Bedienoberflache inklusive Datezur Steuerung der einzelnen Modu-
le.

e Recherche zu Gleichungen und Algorithmen zur Besting des Oswald-Faktors.

» Vergleich der Ergebnisse dieser Algorithmen mit Baten ausgewahlter Flugzeuge.

e Auswahl und Integration eines Algorithmus zur Bestiung des Oswald-Faktors in
PreSTo.

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentigtden. Dabei sind die DIN-Normen zur
Erstellung technisch-wissenschaftlicher Berichtdeachten.
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1  Einleitung

1.1 Motivation

Im Flugzeugvorentwurf werden aus Eingangswertéey @jeeignete Rechnungen Flugzeug-
parameter generiert, die der geometrischen Bedxhrgieines Flugzeugs dienen. Die Ein-
gangswerte sind die Anforderungen an das Flugzeigyz.B. die Reichweite oder die Zahl
der Passagiere, die es zu beférdern gilt.

Um den Benutzer beim Flugzeugvorentwurf zu unté&stiiwurde an der HAW — Hamburg
ein Aircraft Preliminary Sizing Tool, PreSTo, aud®is von MS Excel entwickelt. Das Tool
ist an die Vorlesung Flugzeugentwurf von Professdrolz angelehnt. Eine Vielzahl an Rech-
nungen wird so automatisiert durchgefiihrt. Der Beeumuss lediglich die Anforderungen
eingeben und bekommt Ergebnisse geliefert. Er @urth die einzelnen Kapitel des Flug-
zeugvorentwurfs geleitet. Wahrend der Entwicklungrde PreSTo standig verbessert und
vertieft. Somit ist das Tool zu einer Grof3e vonribehn Megabyte angewachsen und bein-
haltet mehr als 1500 Parameternamen. Damit istStadilitdt des Programms Excel nicht
mehr garantiert. Es kommt zu Fehlern in der Anweigdois hin zum totalen Versagen.

Es ist also notwendig das gesamte Tool in mehieradce Module zu unterteilen. Diese Mo-

dule mussen eigenstandig funktionieren und Ubez B@nutzeroberflache miteinander ver-
knUpft sein. Ein Steuerelement mit integrierter ddapeicherung muss erstellt werden. Der
Benutzer soll weiterhin durch die Kapitel des Fleiggvorentwurfs geleitet werden.

1.2 Ziel der Arbeit

Ziel dieser Arbeit ist die Aufteilung von PreSTo énzelne, eigenstandig funktionierende
Module, die Entwicklung einer Benutzeroberflache 3teuerung dieser Module und die Er-

stellung einer Datenbank zur Speicherung der Zwiselgebnisse. Die Ergebnisse der jewei-
ligen Module werden als Eingangsdaten der folgeridedule bendtigt. Es sollen die Daten

in einer Datenbank gespeichert und an die nacidtelule weitergegeben werden.

Das Vorgehen bei der Erstellung der Module und Remutzeroberflache werden in dieser
Arbeit beschrieben. Ebenso sollen aus dieser AtheiFunktionsweise und die Anwendung
des neuen Tools ersichtlich werden.
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Weiter beschaftigt sich diese Arbeit mit der Recherund der Auswahl einer geeigneten Me-
thode zur Berechnung des Induzierten Widerstanasbi3her in PreSTo verwendete Metho-
de wird mit weiteren aus der Literatur verglichen.

1.3 Aufbau der Arbeit

Diese Diplomarbeit ist in mehrere Abschnitte aufgetDiese Abschnitte beinhalten folgende

Themen:

Abschnitt 2

Abschnitt 3

Abschnitt 4

Abschnitt 5

Abschnitt 6

Hier wird das Flugzeugentwurfstool $Fe einleitend vorgestellt.
Die Erstellung einer Bedienoberflach# Datenbank und deren Program-
mierung wird hier beschrieben

Hier ist die Aufteilung von PreSTodmzelne Module beschrieben. Ebenso
ist gezeigt, worauf bei der Zerlegung zu achten ist

Hier sind Methoden zur Ermittlung dg@swald-Faktors gezeigt.

Ein Vergleich der Methoden aus Abstitimimit Werten existierender Flug-
zeuge wird hier vorgenommen
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2  Flugzeugentwurfstool PreSTo

Das Aircraft Preliminary Sizing Tool PreSTo fuherdBenutzer durch den Flugzeugvorent-
wurf. Beginnend mit der Eingabe der Anforderungendas Flugzeug wird in mehreren

Schritten ein Flugzeug vor entworfen. Gleichunges der Flugzeugentwurfs Vorlesung von
Professor Scholz an der HAW in Hamburg sind in eirebellenkalkulation integriert, um die

Berechnungen zu automatisieren. Aus den Eingahedateden in vielen Rechnungen die
geometrischen Abmessungen des Flugzeugs ermittelt.

Zur besseren Ubersicht ist PreSTo an ein festesutagebunden. Die fiir den Benutzer wich-
tigen Bereiche sind mit einer Hintergrundfarbe detg. Hierbei handelt es sich um ein Grau
mit der Helligkeit von 25%. Die Felder, in denerr é&nutzer die Eingabewerte schreiben
soll sind weil3 unterlegt und ragen so deutlich berin allen anderen Feldern sind konstante
GroRRen hinterlegt, Werte aus vorherigen Berechnureegeschrieben oder werden Rech-
nungen durchgefihrt. Bild 2.1 zeigt ein Beispiel fias Layout von PreSTo. Rot gekenn-
zeichnet ist ein weil3es Eingabefeld.

Requirements
Select: Type of jet aircraft J Jet transport j
Design range R [ 2550] [km] |Choose [NM] or [km] M
Design range R [m]

Number of passengers Mpax M
Cargo mass Mcargo [ okal e
Cruise Mach number Mcr [ os1py M
Landing field length

' Given: landing field length S [m] M

I Given: approach speed Ve [ 135.0] [k |Choose [k, [kmh] or fmis]  StatJ Ve [ &9.48][mss]
Take-off field length sioei [m] =

Bild 2.1 Beispiel zum Layout

Der Flugzeugentwurf ist in einzelne Kapitel untétrtdie Einteilung der Kapitel ist an die
Baugruppen des Flugzeugs angelehnt. Ebenso isT@n@Kapitel eingeteilt. PreSTo ist in
englischer Sprache entwickelt. Dementsprechendtesgih folgende Aufteilung in Kapitel:

Preliminary sizing
Fuselage

- Wing

Highlift

Tailplane |

Mass and CG
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Tailplane 1l
Landing Gear
- Drag

- DOC

Im Folgenden sollen die einzelnen Kapitel kurz besten werden.

2.1 Demensionierung (Preliminary Sizing)

In dem ersten Abschnitt des Flugzeugentwurfs wediergrundlegenden Anforderungen an
das zu entwerfende Flugzeug festgelegt. In dem Mgheheliminary Sizing“ werden diese
Anforderungen als Eingangsdaten eingegeben. Zwvadrigsten Anforderungen gehoren:

Reichweite

Anzahl der Passagiere
Zu beférdernde Masse
Reisemachzahl
Landestrecke
Startstrecke

Anzahl der Triebwerke

Die Eingangsdaten werden vom Benutzer festgelegite®lblich ist einen Flugzeugentwurf
an ein bereits existierendes Flugzeug anzulehnendraBenutzer die Mdglichkeit auf eine
Vielzahl von statistischen Werten zuzugreifen. &seine Datenbank angelegt in der ver-
schiedene Vergleichswerte zu ausgewahlten Flugrehigerlegt sind. Der schnelle Zugriff
auf die Statistiken wird durch Schaltflachen erngigl Eine weitere Schaltflache in dem Sta-
tistik Blatt lasst den Benutzer an die Stelle zkkiéhren, aus der er die Statistik aufgerufen
hat. Eine Schaltflache zum Aufruf der StatistikirsBild 2.1 griin gekennzeichnet. Bild 2.2
zeigt die dazugehorige Statistik. Rot gekennzeictatalie Schaltflache zur Rickkehr an den
Ausgangspunkt. Auf der linken Seite in Bild 2.2 é& Diagramm zu sehen, in welchem die
abgefragte Statistik abgetragen ist. In diesem dhiallAnzahl der Passagiere Uber die Reich-
weite. Die Parameter, Uber die abgetragen wird &bmvom Benutzer geéndert werden.
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| Jet statistics N il

Preliminary sizing 0ETS - Npay [-]
Chart Aircraft Value Reference
CRJ-800 86
Number of passengers - nPAX [-] KSRA 75
400 DO728-100 70
| - CRUJ-T05 75
350 : ERJ-170LR 70
| + * SR(1) 150
300 * B737-400 179
~ + % | - B737-800 180
259 . ¢ A310-200 220
200 + ac hind A300-600 266
PR B757-200 186
150 PR I B XS KMRA 185
- LR(1) 332
100 e LR(2) 380
. R KLRA 380
50 e LR(3) 295
0 + s Wa o4 ’gv' * 4 o * BYT7-200LR 301 = )
G100 6 Elodie Roux - 2007
0 2000 4000 6000 8000 G150 4 Elodie Roux - 2007
Design range [NM] G200 4 Elodie Roux - 2007
G300 14 Elodie Roux - 2007
G350 8 Elodie Roux - 2007
@ G500 8 Elodie Roux - 2007
Back to previous view with this button Gll 3 Elodie Roux - 2007
Gl 8 Elodie Roux - 2007
GIV 8 Elodie Roux - 2007

Bild 2.2 Beispiel Statistik

Zu Beginn der Auslegung wird die Art der Triebwedewahlt. Es wird unterschieden, ob ein
Jet, oder Propeller getriebenes Flugzeug entwarknden soll. Eine weitere Méglichkeit ist
der Vergleich beider Antriebsarten. Die Statistilsgmd ebenso in Flugzeuge mit Propelleran-
trieb und solche mit Jetantrieb aufgeteilt. Diet&llang der Statistiken in PreSTo ist in
[Luthra 2011] beschrieben.

Mit den eingegebenen Anforderungen werden die Erfisparameter schrittweise berechnet.
Die Berechnungen basieren auf Gleichungen aus degzdugentwurfs Skript von Professor
Scholz [Scholz 1999]. In den einzelnen Schritterdwler Benutzer nach weiteren Eingabe-
werten gefragt. Diese setzen sich aus Randbediegunie Temperatur und aus Vorgaben
wie Wirkungsgrade und Auftriebsbeiwerte zusammem. Bnde der Berechnungen wird der
Auslegungspunkt bestimmt. Die wichtigsten Entwuafspneter sind:

Maximale Startmasse
Betriebsleermasse
Bendtigte Kraftstoffmasse
Startschub

Fllgelflache

Aus allen Ergebnissen, die aus den Berechnungewrgehen, werden die zu einer Auswahl
zusammengestellt, die fur den weiteren Entwurf bghéverden. Diese Auswahl ist in Bild
2.3 zu sehen.
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Results | selection

|
i Select: Aircraft type for use in following sheets

Results used in following sheets
Wing loading MuolSy | 469|kg/m] Cruise Mach number M [ 0sl]H

| |morustto-weight ratio TTOImMTO*g H Cruise alttude Bea [
Wax: take-off mass Mym [ka] Cruize speed Vea Imfs}
Max. landing mass Mgy [kal Fuel volume, required ! [m*]
Operating empty mass Mas [ zo7za|ikal Wing area Sw [ 7#m

| |rayioas e Ikal Take-off thrust TTO I}
Wax: zero-fuel mass Mygs [ka] Take-off thrust of ONE engine TTOINE [k,N'E
Misgion fuel mass, standard flight mg [kal Number of engines ng H
Fuel mass, required Mema | B280|[kol Cruise lift coefficient Cior H

| Fuel mass, all reserves Meme | 1977|[kal Aspect ratio A H
Maximum take-off ift coefficient i &] Fuel denstty p- [ka/m?]
Maximum landing lift coefficient Crmara B Estimated engine diameter deay [mm}
Estimated engine length Iz ost [mm} Estimated engine dry weight Mge e [kag}

1

Bild 2.3 Auswahl der Ergebnisse aus Preliminary Sizing

Die Ergebnisse aus Preliminary Sizing sind grunethefir die weiteren Schritte des Flug-
zeugentwurfs. Bisher ist das Flugzeug weitgehesdPahktmasse zu betrachten. Die geomet-
rischen Abmessungen werden in den jeweiligen Kbpite Rumpf, Tragflachen und Leit-
werken ermittelt. Fur diese Ermittlungen sind weit€orgaben vom Benutzer zu machen. Es
muss festgelegt werden, ob die Triebwerke am Flaggkbracht sind, ob es sich um einen
Tief-, oder Hochdecker handeln soll und ob das kfabpverk im Fligel oder im Rumpf un-
tergebracht sein soll. Diese Konfigurationen werdem Ende des Preliminary Sizings ge-
macht. Bild 2.4 zeigt die Oberflache zur Konfiguwat

Aircraft configuration

Type of aircraft : [ Jettransport

Select: Engine configuration: | Engines on the wing -

| Engines in naceles i

W Reverse thrust

Select: Main landing gear configuration: | Main landing gear in the wing ~
Select Viing-fuselage arrangement : | Low wing hd
Bild 2.4 Flugzeugkonfiguration im Preliminary Sizing

Im nachsten Schritt wird die Geometrie des RumpigsGrundlage der Ergebnisse aus Pre-
liminary Sizing ermittelt.
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2.2 Rumpfauslegung (Fuselage)

Dieser Abschnitt von PreSTo dient der geometrischaslegung des Rumpfes, sowie der
raumlichen Gestaltung des Innenraums. Am Anfangd siie Werte aus vorangegangenen
Entwicklungsphasen aufgelistet, die zur Berechndeg Rumpfgeometrie nétig sind. Diese
Liste besteht aus folgenden Werten:

Reichweite

Anzahl der Passagiere
Frachtmasse
Maximale Startmasse

Um die Geometrie des Rumpfes berechnen zu kdnnasanieinige Bedingungen festgelegt
werden. So muss die Anzahl der Klassen eingegeleetiew, die das Flugzeug haben soll. Zu
den gewiinschten Klassen sind die Abmessungen tiie 8hd Abstéande anzugeben, um den
bendtigten Platz zu berechnen. Ebenso sind Kordiguren zu Kichen und Toiletten an-
zugeben. Uber entsprechende Gleichungen werden Danmbmessungen des gesamten
Rumpfes ermittelt. Des Weiteren wird ein Kabinerydu#t erstellt, um die Sitzverteilung und
andere Abmessungen im Inneren des Rumpfes zu igigmah. Die wichtigsten Ergebnisse
dieses Abschnitts sind:

Rumpflange
Rumpfdurchmesser
Kabinenlange
Nasenlange
Sitzverteilung

2.3 Tragflachenauslegung (Wing)

In diesem Abschnitt wird die Geometrie der Tradigbestimmt. Hierzu werden wieder Wer-
te aus vorangegangenen Entwurfsphasen herangew@jeme zu Beginn aufgelistet sind. Es
werden aus den gegebenen Anforderungen GeometrgeRfeilwinkel, Verwindung und V-
Winkel bestimmt. Bei Doppel-Trapez-Fligeln werdeesd Daten fir den &ufReren und den
inneren Teil der Tragflache bestimmt. Ebenso wemienQuerruder dimensioniert. Um die
Geometrie der Tragflachen abschlieBend zu bestimstehe Wahl eines Profils notwendig.
Es wird auf eine Liste ausgewahlter Profile zudgégmi In der Liste enthalten sind die geo-
metrischen Koordinaten der Profile. Mittels eindagbamms wird das gewahlte Profil darge-
stellt. Bild 2.5 zeigt die Darstellung des gewanlRrofils.
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Select: Airfoil
| NACA 85(1)1-412 |-
Wing airfoil
02 -
0,15 Airfoil max. lift cosfficient Cyinax {-j
01 o X : .
. — i -r_*_ s i Airfoil zero-lift angle oy Il
o : : e Wi H siant 8
= == = fing ma ift coeficient Coma [ 13027J007)
0,05 e e T
o1 == : Wing lift gradient oo [ omodon
015 £ == i i
02 - ==
Relative thickness of selected airfoil tic 0.120][] = Relative thickness defined previously tie H
Bild 2.5 Darstellung des ausgewahlten Profils

In Bild 2.5 ist zu erkennen, dass eine Uberpriifdeg ausgewéahlten Profils auf Ubereinstim-
mung mit der zuvor bestimmten Dicke stattfindete Qenaue Ermittlung der Tragflachenge-
ometrie ist unter anderem wichtig, um zu Uberpriigndie zuvor bestimmte Treibstoffmasse
in den Tragflachen untergebracht werden kann. &aoldir Platz nicht ausreichen, muss die
Geometrie angepasst werden.

Mit den geometrischen Daten fur die Tragflache wirceinem Diagramm dessen Grundriss
gezeigt. Der Tragflachengrundriss ist in Bild 2u6sehen.

Wing plan view

T T T T T T T T T
| | | [ | = | | | [ [ 4 MAC
T T T | I I I I I I I

—— Low Speed Ailerons

HHHH

T T T T T
I I 1 I I I I Il Il I Il 1 1 I High Speed Ailerons
T T T T T T T T T T T

-3 T T T T T
2 o o
T T T T

-1 I [ [ [ [

I I I I I
. — .

Il 1
B T I
2 = T T T T T —\Wing circumference
3 T I [ I I I

I 1 1 I I —— 35 % chordline
F3

L] ! - ! ——Kinkline
5 — S
I...,"' - T T T T T T Fuselage

6 | |
+
8
9
o

[

o 1 z 3 4 5 [ 7 8 9 10 11 12 13 14 15 18 17 18 18 20 21 22 23 24

Bild 2.6 Tragflachengrundriss

2.4  Auslegung der Hochauftriebssysteme (High Lift)

Hochauftriebssysteme sind Klappen an den Tragflaatie den Auftriebsbeiwert erhéhen. Im
vorangegangenen Abschnitt wurde die Tragflacheemigefahrenen Klappen betrachtet. Fir
den Start und die Landung wird ein hoherer Aufstediwert bendtigt, als im Reiseflug, da
mit wesentlich niedriger Geschwindigkeit ein ausnender Auftrieb erzeugt werden muss. Es
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gibt unterschiedliche Methoden den Auftriebbeiveerterhhen. Durch ausgefahrene Klappen
kann zum Beispiel die Profilwdlbung erhéht, odes Bitigelflache vergréRert werden. In der
Auslegung mit PreSTo kann aus verschiedenen KlagpeEm gewahlt werden. Es wird die
Geometrie der Hochauftriebssysteme berechnet. Dteden klappen erreichte Auftriebsbei-
wert wird ermittelt und mit dem bendétigten vergkeh Dieser Vergleich ist in Bild 2.7 zu se-
hen.

check: increase of lift coefficient

maximum lift coefficient. landing ClmaxL [ CL.max 3,135|H
available increase of lift coefficient due to highlift devices required increase of lift coefficient
ACL max High_Lift 1,985 > ACL ma required 1,757

Bild 2.7 Vergleich der Auftriebsbeiwerte

2.5 Leitwerksauslegung | (Tailplane I)

In dem ersten Teil der Leitwerkauslegung werdenGlg®metrien folgender Leitwerke und
Ruder grob ausgeleqgt.

Hohenleitwerk
Seitenleitwerk
Hohenruder
Seitenruder

Diese Auslegung basiert hauptsachlich aus Abschgery die auf Erfahrungswerte beruhen.
Es werden verschiedene Abschéatzungen zur WahlligeBte konnen diese Werte tbernom-
men, oder eigene Annahmen gemacht werden. Furalieerke werden, wie fur die Tragfla-
chen, Profile zur Auswahl gestellt. Bild 2.8 zeBgispielhaft die Auswahl fur das Profil des
Seitenleitwerks. Mit der Eingabe von wenigen geoisghtien Bedingungen wie zum Beispiel
der Leitwerksflache und der Streckung sowie der Méates Profils wird die komplette Geo-
metrie eines Leitwerks berechnet. Die GeometrieLaéwerke ist fir die nachfolgende Mas-
senabschatzung und die Ermittlung des Schwerpurkie8edeutung. Die endgultige Ausle-
gung der Leitwerke findet in Abschnitt Leitwerkskagging Il statt.
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Select: Vertical tail airfoil

Waca 0012 64
NACA 0012-64 =
NACA 0012-34

NACA 0010-66 fertical tail airfoil
NACA 0010-65

MACA 0010-64

NACA 0010-35

MNACA 0010-34 a=0.8 c(lij=0.2
NACA 0010-34

MNACA 10

MNACA 0008-34 - - =i
MNACA § i e e

MNACA 6 = = —
NACA 66-021 AIRFOIL o e

MNACA B4(2)-415
MNACA 64({1)-212 MOD B
MNACA 64{1)-212 MOD A
NACA 64{1}-212
NACA 64-110 AIRFOIL
NACA 64-108 AIRFOIL
NACAB409 0.09 tlc _m - = Relative thickness suggestion (fram Torenbeek tic _m -
NACA 642-015A AIRFOIL ! = § ] H
MACA 642-015 AIRFOIL |
NACA 64-012A AIRFOIL
NASA/LANGLEY 64-012 AIRFC
NACA 64-008A AIRFOIL
NACA 63(2)-416 o
NACA 63(1}412 —{rtical Tail
MNACA 63(2)-215 MOD B
MNACA 63(2)-215 -

Bild. 2.8 Profilauswahl fir das Seitenleitwerk

o

Thickness of selected airfoil corresponds to suggested thickness T

2.6 Masse und Schwerpunkt (Mass and CG)

An dieser Stelle werden die Masse des Flugzeugglimtage des Schwerpunktes ermittelt.
Fur diese Ermittlung gibt es verschiedene Methodes,denen eine gewahlt wird. Es stehen
Berechnungsmethoden nach [Roskam V], [Raymer 84| [Giorenbeek 88] zur Wahl. Die
gewahlte Berechnungsmethode ist Uber eine Sclwléflau aktivieren. Die Gesamtmasse des
Flugzeugs ist in Massen der Baugruppen unterfilinach Berechnungsmethode werden die
einzelnen Massen entweder Uber einen prozentuaiégilAn der Gesamtmasse ermittelt, o-
der mittels Geometrie berechnet. Bei der letztdvisihode wird eine Flugzeugabhangige
Konstante mit der Lange, oder der Flache multipiiziDie Gesamtmasse wird in folgende
Komponenten aufgeteilt:

- Tragflache

- Rumpf

- Leitwerke

- Fahrwerk

- Struktur

- Triebwerke

- Flugzeugsysteme

Die Ergebnisse dieses Abschnitts sind die einzelM@assen, die Gesamtmasse und die
Schwerpunktlage.
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2.7 Leitwerksauslegung Il (Tailplane II)

Im ersten Teil der Leitwerksauslegung wurde die r@&mie nur anhand einfacher Abschat-
zungen vorgenommen um die Massen und die Schwdggebkerechnen zu kdénnen. Diese
Werte benotigt man wiederum um in diesem Abscldigt genaue Leitwerksgeometrie zu
bestimmen. Hierbei sind die Anforderungen an deu&tbarkeit und die Stabilitat zu bertck-
sichtigen. Anderungen der Geometrie gegeniiber ésneTeils der Leitwerkauslegung fiih-
ren zu Anderungen der Schwerpunktlage. So mussngigliltige Geometrie iterativ angepasst
werden.

2.8 Fahrwerksauslegung (Landing Gear)

Das Fahrwerk eines Flugzeugs muss nicht nur inLdge sein die Lasten bei der Landung
und im Bodenbetrieb aufzunehmen sondern auch wal8tart und Landung fur ausreichend
Bodenfreiheit sorgen. So kommt es zum Beispiel [duen Landestol3 zu einer Verkirzung
des Fahrwerkbeines und somit zu einer geringerateceiheit. Ebenfalls sind die Winkel
bei Anflug und Start zu beachten. Unter Berlickgititg eines maximalen Neigungswinkels
muss auch fur die Triebwerke unter den Tragflacesreichend Abstand zum Boden gege-
ben sein. Anhand der Geometrie werden in PreSTbehétigten Winkel berechnet. Fir den
Start wird der bendétigte Freiwinkel mit dem fur detart notwendigen Anstellwinkel vergli-
chen. Dieser Vergleich ist in Bild 2.9 zu gezeigt.

s Liai
AC angle of attack @ 10.00|[7] Ratio: tail length / diameter effective Drizm H
eff
Tail-down angle Gee 29,76|[°]
=l T
I QO —=
i
QY 1
I 3 !
Tail-down angle 1 Fren ["]
Tail-down angle 2 ﬁ'mz 14.43(["]
Critical Tail-down angle Of it 1113017 e td Tail-down angle is OK ]

Bild 2.9 WinkelUberprifung Fahrwerk
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2.9 Widerstand (Drag)

Die vorangegangenen Schritte liefern eine Vielzahlgeometrischen Daten des zu entwer-
fenden Flugzeugs. Anhand dieser Geometrie sollVdigerstandspolare bestimmt werden.
Der Gesamtwiderstand setzt sich aus folgenden Kaemgen zusammen:

- Nullwiderstand
- Wellenwiderstand
- Induzierter Widerstand

Der Nullwiderstand ist der Widerstand, der vorhentswenn die Tragflachen keinen Auftrieb
erzeugen. Der Wellenwiderstand entsteht durch Singsgeschwindigkeiten im Utberschall
Bereich und der induzierte Widerstand wird durcidReerwirbelungen hervorgerufen. Die
Beiwerte der genannten Widerstadnde werden nachsnammittelt und zu einem Gesamtwi-
derstandsbeiwert aufsummiert. In Bild 2.10 ist ggizenvie der Auftriebsbeiwert Gber den
Widerstandsbeiwert zu einer Widerstandspolare adqgen wird.

15

1o

Zero lift drag coefficient Coo 0.0181|[]
+ Drag rise due to wave drag ACp, wave 0.0029|[-]

R ¢
1 + Induced drag coefficient at cruise Coi crie 0.0186|[-]
1 —h
—CD0
il = Cruise drag coefficient Cp, eruise [
05 + ACD,wave |-
] # (L/Djcruise Cruise lift coefficient CL cruise 0,6630([]
—— [L/D)max

Cp

o + Cruise lift-to-drag ratio (L/D)eruise 16.76|[-]
0; 0,05 0,10
g \ Max. lift-to-drag ratio (L/D)max 16.79|[]

Bild 2.10 Widerstandspolare

2.10 Direkte Betriebskosten (DOC)

Die direkten Betriebskosterirect OperatingCosts) setzen sich aus Kosten fur Treibstoff,
Wartung, Versicherungen, Besatzung und weiteren fmanten zusammen. Sie stellen die
Kosten dar, die fur den Betrieb eines Flugzeugalkmf. Fir eine gewinnorientierte Flugge-
sellschaft sind die Betriebskosten von enormer Beogy. In diesem Abschnitt werden diese
Kosten ermittelt und ihre Anteile graphisch darghist
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3 Erstellen einer Bedienoberflache

Durch das stetige Anwachsen der PreSTo Tabellenlsdi&n zu einer enormen Groéfe
kommt es in MS Excel zu bereits erwéhnten Problenise Berechnungen kdnnen nicht
mehr gespeichert werden, oder es kommt zu totalensagen, sodass MS Excel gar nicht
mehr reagiert. Dadurch besteht die NotwendigkeeSHp in eigenstandige Module zu unter-
teilen. Die Unterteilung richtet sich nach der Eihing der Entwurfsphasen gemanR Kapitel 2.
Der Benutzer soll allerdings weiterhin durch diazelnen Entwurfsphasen gefiihrt werden.
Um dies zu gewahrleisten wird eine Bedienerobeniaerstellt, von der aus die Module ge-
offnet werden kdnnen. Der Zugriff auf die Moduldodgt Gber Makros die in Visual Basic
programmiert sind. Aufgerufen werden diese MakrberiSchaltflachen, die in der Bedien-
oberflache integriert sind. Bild 3.1 zeigt einens&ahnitt der Bedienoberflache.

PreSTo - Aircraft Preliminary Sizing Tool ﬁ ,’_} i )-)-
C -

Version 1.0 http://PreSTo ProfScholz.de PreSTo

Aircraft Name FD 728 Description
Redesign

—1
Export Data to: Database: Modules: Last Update:

— Open |—>

D Prelimi sizing|29.07.2011  17:17:41
le— Write +I— i’

CATIA L — A

—» Open —

i Fuselage 27.07.2011  AT:41:57
*— Write F—

CEASIOM — A

— Open —¥

B Wing 29.07.2011  15:49:56
[— Write }l—

A
— Open —>

S High lift 29.07.2011 18:.08:57
— Write )“—

E
= Open —bl

Tailnlann 1
Bild 3.1 Bedienoberflache

Die Bedienoberflache bildet zusammen mit einer Diad@k eine eigene Excel Arbeitsmappe,
das Bedienelement. In der Datenbank sind alle Wg$peichert, die von den jeweiligen Mo-
dulen an andere Module weitergegeben werden mussen.

Bei dem Entwurf eines Flugzeugs mit PreSTo werda®a,in Kapitel 2 beschrieben, in jedem

Schritt Eingangsdaten vom Benutzer eingegeben. BEnterung dieser Eingangsdaten fihrt
zu einer Anderung der Ergebnisse. Um den Fortsadiries Entwurfs festzuhalten miissen
diese Eingangswerte ebenfalls gespeichert werdes. geschieht auch in der Datenbank.
Beim Offnen der Module werden nicht nur die Ergebai aus den vorangegangenen Ent-
wurfsphasen in das Modul geschrieben, sondern @diecfpespeicherten Eingangsdaten.
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In einem Weiteren Blatt der Arbeitsmappe werdenRiae zu den Modulen gespeichert. Aus
diesem Blatt heraus werden die Module gedffnet. Bemmutzer muss die Pfade nicht in dem
Blatt eingeben. PreSTo ist so programmiert, dassPfiade beim ersten Offnen gesucht und
gespeichert werden.

3.1 Aufbau der Bedienoberflache

Im oberen Teil der Bedienoberflache befinden sialeizweil3e Eingabefelder. Hier kdnnen

der Name des zu entwerfenden Flugzeugs und eiree ksatzliche Beschreibung eingege-
ben werden. In der Vorliegenden Version ist Dig¢tald Dornier 728 im Namensfeld einge-

tragen. In der Beschreibung ist angegeben, dasislkesm einen Nachentwurf handelt.

Das Bedienelement besteht aus Bedienoberflacheenbamnk und Pfadverzeichnis. Es ist
nicht nur zum Offnen der Module gedacht, sondeemtdder Speicherung von den Daten ei-
nes Flugzeugentwurfs. Zu Beginn eines neuen Flygrdwurfs sollte eine Kopie des Be-

dienelements unter neuem Namen abgespeichert wdnddfopf der Bedienoberflache kon-

nen dann der Name und die Beschreibung des zu dehden Flugzeugs geschrieben wer-
den. Die Daten des Vorherigen Entwurfs gehen shot nvierloren. Es entsteht bei jedem Ent-
wurf eine neue Datenbank. Die Daten von verschiealdflugzeugentwtrfen kénnen so in
PreSTo geladen werden.

Ebenfalls im Kopf der Bedienoberflache zu sehertdistVersionsnummer. Es ist darauf zu
achten, dass die Module die gleiche Versionsnuniraben wie die Bedienoberflache. Nach
einer Anderung der Module muss die Programmierw@sgRBedienelements angepasst werden.
Der Versuch eine andere Version zu 6ffnen kénrséblagen, oder die gespeicherten Daten
konnten falsch im Modul platziert werden. Bild 2&€igt den Kopf der Bedienoberflache.

Versionsnummer

http//PreSTo ProfScholz de PreSTo

Description ——Beschreibung
Redesign

Bild 3.2 Kopf der Bedienoberflache

PreSTo - Aircraft Preliminary Sizing Tool ﬁ ,_)_ -= "‘)‘
Flugzeugbezeichnung ° ) -t

Aircraft Name

Im Hauptteil der Bedienoberflache sind die Schadtilen untergebracht, mit denen die Modu-
le getffnet werden kdnnen. Diese sind mit der Aufisc,Open” gekennzeichnet. Rechts
daneben ist zu sehen welches Modul angesprochen i Betatigung einer ,Open“ Schalt-
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flache startet ein Programm, welches das gewunsgatkil 6ffnet und die bendtigten Daten
aus der Datenbank in das Modul schreibt. Weiteteal#tichen, mit der Aufschrift ,Write®
speichern die Eingangsdaten fiir das Modul. NacheAnten in einem Modul sollte tiber
~Write" eine Speicherung erfolgen. In der Spalteast Update of Database" wird der Zeit-
punkt der letzten Speicherung angezeigt. Da imZdugentwurf teilweise iterativ gearbeitet
und somit immer wieder in vorangegangene Modulgickgekehrt wird, ist ein Uberblick
Uber die Aktualitat der einzelnen Module notwendiderden die Ergebnisse namlich nicht
gespeichert und ein Modul erneut gedffnet, gesthiels mit den alten Werten. Bild 3.3 zeigt
einen Ausschnitt der Bedienoberflache mit den béslonen Elementen.

Export Data to: Database: Modules: Last Update of Database:
— Open —
D Preliminary sizing [29.07.2011 17:17:41
le— Write: F
CATIA -— A
{0 )
i 5y Fuselage 27.07.2011 17:41:57
Write F—
CEASIOM - — A
— Open —> Datum und Zeit des
B Wing 29.07.2011 15:49:56 letzten Schreiben der

Weic Daten in die
A "Database”
— Open —»
= s High lift 42907 2011 18:08:5
Offnet das Modul m-’ C

——

"Fuselage" mit Daten E
aus der "Database" /——b Open  |—»
Tailplane | 27.07.2011 16:29:27
r l— Write |<—
Schreibt Daten aus
dem Modul "High lift" e
in die "Database" M
Igle A Mass and CG 2007.2011 142243
f— Write F-—
=
— Open
A Tailplane Il 30.07.2011 13:58:58
[— Write |..7 .
Bild 3.3 Schaltflachen der Bedienoberflache

Die Pfeile in der Bedienoberflache zeigen den Dfates an. So flieRBen die Daten beim Off-
nen eines Moduls von der Datenbank (Database) snMtzdul. Beim Speichern flieRen die
Daten vom Modul in die Datenbank. Folgende Moduhel son der Bedienoberflache aus zu
steuern:

- Preliminary Sizing
- Fuselage

- Wing

- High lift

- Tailplane |

- Mass and CG

- Tailplane I

- Landing Gear
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- Drag
- DOC

3.2 Datenbank (Database)

Die Daten in der Datenbank sind nach den Modulemdyeet. Nebeneinander sind die Module
durchnummeriert, aus denen die Daten Stammen. dweiljgen Unterpunkte ergeben sich

aus den Unterabschnitten der Module. Die fortladfanmmerierten Unterpunkte enthalten

die Eingabedaten aus den weil3 hinterlegten FeldernAbschnitte. Am Ende eines jeden

Hauptabschnitts sind die Ergebnisse des Modulsejesgrt. Hierbei handelt es sich nur um

die Ergebnisse und Zwischenergebnisse, die furddaregen in den folgenden Modulen be-
notigt werden. Diese Liste der Ergebnisse ist imfealer Arbeit entstanden. Je nach Bedarf
sind weitere Daten dazu gekommen. Daher ist dieedmog der Ergebnisse nicht gegliedert.
Fur jeden Parameter sind in der Datenbank der Nimwe das Kurzzeichen, der Wert und die
Einheit angegeben.

In der Datenbank soll der Benutzer nicht arbeitealiglich nachfolgende Programmierer sol-
len hier Anpassungen vornehmen, sobald es Andenuageden Modulen gibt. Aus diesem
Grund wird dem Layout der Datenbank keine Bedeutgigemessen. Die Namen und Kurz-
zeichen der Parameter dienen den Programmierer®ueantierung. Benotigt wird nur der
Wert und teilweise die Einheit. Die Einheiten s@lterdings an einigen Stellen von groRRer
Bedeutung, da diese vom Benutzer in den Modulendgriwerden kénnen. So ist zum Bei-
spiel die Auslegungsreichweite in Meilen oder Kiletern anzugeben. Diese Information
muss weiter getragen werden. Damit keine Anderungesehentlich gemacht werden ist das
Arbeitsblatt mit einem Passwort geschitzt. Der &chird bei der Speicherung von Daten
automatisch aufgehoben und danach wieder aktivrestiesamt sind tber 500 Parameter ge-
speichert. Bild 3.4 zeigt einen kleinen Ausschaét Datenbank.
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A B |

1 |1 Preliminary Sizing

2 [1.1 Input Data

3 |1.1.1 Requirements

4

[h] R 2550 [km]
6 | n_pax 75 H
| 7 m_cargo 0 [kq]
8| M_CR 081 [
9 S LFL 1420 [m]
10 V_APP 135 [
A1) S_TOFL 1463 [m]
22| n_E 2 [
13
14 [1.1.2 Reference Aircraft

15
18| m_MTO 35200 [kg]
7] m_ML 32400 [k
A8 m_OE 21745 [kq]
19| m_F 6800 [kg]
20 S W 75 [m?]
2
22 1.1.3 Jet Landing
2
24 delta_T_L 0K
Bild 3.4 Ausschnitt aus der Datenbank

3.3 Pfade der Module

Die einzelnen Module von PreSTo sollen so wie Rnogne behandelt werden. Man speichert
sie an einem beliebigen Speicherort und lasst @iewhbearbeitet liegen. Das Bedienelement
ist die Arbeitsmappe mit der gearbeitet wird. Didgbeitsmappe wird wahrscheinlich in ei-
nem anderen Ordner liegen als die Module. Modute Bedieneinheit sind somit getrennt ge-
speichert. Um die Module aus der Bedieneinheitueetdfnen zu kdnnen muss der Pfad hin-
terlegt sein. Ein Arbeitsblatt mit dem Namen ,Patiént der Speicherung der Pfade. Fur je-
des Modul ist eine Zelle fiir dessen Pfad bestinBetm Offnen eines bestimmten Moduls
wird auf diese Zelle zugegriffen. Ist der Pfad tsduls noch nicht hinterlegt wird die Fest-
platte nach dem Modul durchsucht und der PfaderZeile geschrieben. Dieser Suchvorgang
wird auch gestartet, wenn trotz hinterlegtem Pfasl Modul nicht gedffnet werden kann. Dies
kann vorkommen, wenn sich der Speicherort fur daslW geandert hat. In Bild 3.5 ist das
Arbeitsblatt ,Path” zu sehen. Die Module, fir diech kein Pfad hinterlegt ist, wurden noch

nicht gedffnet.

2550000 | [m]

2 Fuselage
2.1 Input Data

2.1.1 Configuration of classes

Number_of classes 3(FC-BC-YC)

n_pax_FC
n_pax_BC

n_SA_FC"

n_SA BC
n_SA_YC
n_aisle

H

0
0|
1H
4/
S|t
1

2.1.2 Seat dimensions_economy_class

W_cushion_yc

delta_y_cushion

1_cushion

W_armrest_yc
h_armrest_top
h_armrest_bottom
h_backrest

| seat yc

2.1.3 Seat dimensions first class

4
1

[inch]

[inch]
[inch]
[inch]
[

25 [inch]

5
3
5
)
5
20 |[inch]
29 /finch]
24 [inch]



A | B | c | D | ) F | G | H | | | J | o L oM | N | 0 |
1
2
=
& Path
&
16| Preliminary Sizing C:\Users\Paape\DocumentsiEigene Dateien\A Schule\Diplomarbeit\AllestArbeiten mit\Split\Final\Presto_Preliminary_Sizing.xls
7
8 Fuselage C:\Users\Paape\DocumentsiEigene Dateien\A Schule\Diplomarbeit\Alles\Arbeiten mit\Split\Final\Presto_Fuselage.xls
9
10 Wing C:\Users\Paape\DocumentsiFigene Dateien\A Schule\Diplomarbeit\Alles\Arbeiten mit\Split\Final\Presto_Wing xls
1
A2 Highlift
13
14 Tailplane |
15
16 Mass and CG C:AUsers\Paape\Documents\Eigene DateientA Schule\DiplomarbeitiAlles\Arbeiten mit\Split\Final\Presto_Mass_and CG.xls
17
18 Tailplane Il
18]
20 Landing Gear
21
22 Drag
23
2 poc
25
i
H H "
Bild 3.5 Arbeitsblatt ,Path

3.4 Programmierung der Bedienoberflache

Die PreSTo Module werden uber die Bedienoberflagsteuert. Sie werden gedffnet und mit
den bendtigten Daten aus der Datenbank versorgtSpeicherung der Daten nach Anderun-
gen in den Modulen wird ebenso Uber die Bedientidré vorgenommen. Es sind Program-
me in Visual Basic (VBA) in dem Bedienelement integ, welche Uber die Schaltflachen
angesprochen werden. Wird die Schaltflache zumdbffles Moduls ,Preliminary Sizing*
betatigt so startet das Programm ,Preliminarysizomgen®. Es ist fur jedes Programm ein ei-
genes Modul im Visual Basic Project angelegt. Aaa 8lamen der Makros ist zu erkennen
um welches Modul es geht und welche Tatigkeit afisgewird. Die Datenbank ist Grund-
satzlich Schreibgeschitzt. Dieser Schreibschutd w&im Schreiben der Daten und beim
Offnen der Module voriibergehend aufgehoben undndie8end wieder aktiviert. Hierzu die-
nen Die Makros ,Protect” und Unprotect. Das bernétigasswort ist hier hinterlegt. Die Da-
ten in der Datenbank sollen nur geandert werdennvibewusst aus den PreSTo Modulen ge-
speichert wird. Das ist mit dem Schreibschutz sgbstellt. Folgende VBA Module sind im
Bedienelement integriert:

- DOC_open

- DOC_write

- Drag_open

- Drag_write

- Fuselage_open

- Fuselage_write

- Highlift_open

- Highlift_write

- Landinggear_open
- Landinggear_write
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- Massandcg_open

- Massandcg_write

- Preliminarysizing_open
- Preliminarysizing_write
- Tailplanel_open

- Tailplanel_write

- Tailplane2_open

- Tailplane2_write

- Wing_open

- Wing_write

- Protect

- Unprotect

3.4.1 Offnen der Module

Die Makros zum Offnen der Module enthalten sehiiéhe Programmierungen. Nur die Da-
tenbasis auf die zugegriffen wird ist unterschgdliEs soll an dieser Stelle beispielhaft auf
die Programmierung des Moduls ,Preliminarysizingempeingegangen werden. Sobald die-
ses Makro gestartet wird werden mehrere Prozeduaeheinander durchlaufen. Zur Veran-
schaulichung soll ein nach [SysML-Spezifikation$tetltes Aktivitdtsdiagramm dienen. Bild
3.6 zeigt dieses Diagramm.
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Programmablauf ,Preliminary_Sizing_open* )

.—»{ Preliminary_Sizing_open W

[.path!nicht vorhanden]

P
-

Find_Preliminary §E;§';}g‘

[Presto_Arbeitsmapne

gefunden]
[keine Presto
Arbeitsmappe
gefunden)]
@)
Bild 3.6 Aktivitatsdiagramm zum Programmablauf ,Preliminarysizing open*

Die Prozedur Preliminary_Sizing_open 0Offnet das Maalus dem Tabellenblatt ,Path* des
Bedienelements. Eine Fehlermeldung bei negativemalMedes Offnens wird unterdriickt,
um den Ablauf nicht zu stéren. AnschlieBend wirerblft, ob das gewlinschte Modul ge-
offnet ist. Ist es geotffnet, wird die Prozedur (s Preliminary_Sizing® aufgerufen. Ist das
gewinschte Modul nicht ged6ffnet, wird die Prozeghtind_Preliminary_Sizing® gestartet.

Wenn das Modul ,Preliminary_Sizing“ nicht gedffnist, kann das zwei Ursachen haben.
Entweder ist der Pfad noch nicht im TabellenblB&th* hinterlegt, oder der Pfad hat sich ge-
andert. Die Prozedur ,Find_Preliminary_Sizing“ chsacht die Festplatte nach dem Modul.
Es werden die Funde gezahlt und der Pfad des neEatedes in die vorgesehene Zelle des
Tabellenblatts ,Path” geschrieben. Wird das Modahthgefunden erscheint die Fehlermel-
dung ,Preliminary_Sizing not found* und die Prozedrd verlassen. Wird das Modul ge-
funden, so wird es aus der Zelle in ,Path” gedffnete in der Prozedur ,Prelimina-
ry_Sizing_open“. AnschlielRend wird die Prozedurtglagas_Preliminary_Sizing* aufgerufen.

Die Prozedur ,Setdatas_Preliminary_sizing" aktividas Tabellenblatt ,Database” des Be-
dienelements. Es wird die Prozedur ,unprot” auféEmuwelche den Schreibschutz der Tabel-
le aufhebt. Aus der Datenbasis werden die fur dadibendétigten Werte ausgelesen. Die
Daten werden in deklarierte Variabeln geschrieligiese Variabeln kdnnen spater wieder
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aufgerufen werden. AnschlieBend wird die Prozeduot, aufgerufen, durch welche der
Schreibschutz wieder aktiviert wird. Das gedffrigiedul, in diesem Fall ,,Preliminarysizing*
wird aktiviert. Da die Module Teilweise aus mehrefabellenblattern bestehen, wird noch
das Blatt aktiviert, in das die bendtigten Datesopeieben werden sollen. In diesem Fall heif3t
auch das Blatt ,Preliminarysizing®. Die Daten aend/ariabeln werden jetzt in die Vorgese-
henen Zellen geschrieben.

Programmablauf ,Wing_open* )
. |

[.path’nicht vorhanden] (

Find_ Wi
[Presto_Arbeitsmappe
gefunden)]
seldatas_Wing B
[keine Prestg
Arbeitsmappe
gefunden]
g\
Bild 3.7 Aktivitatsdiagramm zum Programmablauf ,Wing open*

Bild 3.7 zeigt das Aktivitatsdiagramm fir den Pagmablauf von ,Wing_open®. Ein ver-
gleich mit Bild 3.6 zeigt, dass der Ablauf identisst. An dieser Stelle soll nicht weiter auf
die Programmierung der Offnungsprozeduren eingesyangrden.
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3.4.2 Schreiben der Daten in die Datenbank

Der Programmablauf beim Schreiben der Werte inDditenbank besteht hauptséchlich aus
einer Prozedur. Fur das Modul ,Preliminary_Sizingt es die Prozedur ,Preliminarysi-
zing_write* Auf ein Aktivitatsdiagramm zur Veransallichung wird an dieser Stelle verzich-
tet. Es werden lediglich die Prozeduren ,unprottiyprot* aufgerufen, um den Schreib-
schutz der Datenbank aufzuheben und wieder zuiaieiv.

Die Prozedur ,Preliminarysizing_write* aktiviert etst das Modul und dann das Tabellen-
blatt, in dem die Werte stehen, die gespeicherd@resollen. Die Werte werden in Variablen
gespeichert. Danach wird das Bedienelement aktivied darin das Tabellenblatt ,Databa-
se". Der Schreibschutz wird deaktiviert und diedbatus den Variabeln in die vorgesehenen
Zellen geschrieben. Anschliel3end wird der Schréibizcaktiviert. Abschlie3end wird in die
Bedienoberflache das Datum und die Zeit des Speishgeschrieben. So kann der Benutzer
nachvollziehen, wann er den Speichervorgang zutetmthgefihrt hat.
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4  Erstellung lauffahiger Module

Die Zerlegung von PreSTo in einzelne Module sdl fieschrieben werden. In den einzelnen
Schritten des Flugzeugentwurfs wird haufig auf Daaes vorangegangenen Phasen zurlck-
gegriffen. PreSTo ist in seinem ursprunglichen Zandteine Excel Arbeitsmappe mit mehre-
ren Arbeitsblattern. Den Zellen in dem Arbeitsbittd Namen zugeordnet, die dem Parame-
ter entsprechen. So ist zum Beispiel im ,Prelimyn@izing ,, die Zelle mit dem Wert fur die
Auslegungsreichweite ,Requirement_R , genannt.ndt kann jetzt in Gleichungen auf die-
sen Namen zugegriffen werden. Anstelle der Zellemmer wird dann der Name angegeben.
Das Funktioniert auch in anderen Tabellenblattern gleichen Arbeitsmappe. Wird in der
nachsten Phase, hier ,Fuselage®, der Wert der fuslgsreichweite in einer Gleichung ver-
wendet, so wird er Uber ,Requirement_R* angespnocBéd 4.1 zeigt so ein Beispiel aus
dem Arbeitsblatt zur Rumpfauslegung ,Fuselage®.

ce number of passengers Npax

i« of classes
range R [ tarmm
Bild 4.1 Datenzugriff in ,Fuselage”

In Bild 4.1 ist zu sehen, dass in der Formelzauéden Wert ,REQUIREMENT_R*" zuge-
griffen wird. Dieser Wert befindet sich im Tabel@att ,Preliminary Sizing“. Nach der Tren-
nung der Module sind die Tabellenblatter nicht metmhanden, auf die zugegriffen werden
soll. Aus diesem Grund versorgt die Datenbank dazlide mit Werten, wie im vorangegan-
genen Kapitel beschrieben. Das ganze ist ein iveraProzess. Datenbank und Module ent-
stehen gleichzeitig. Bevor ein Modul von der Atbeiappe getrennt wird missen alle enthal-
tenen Gleichungen auf Daten aus anderen Phasepriitbeverden. Je weiter der Flugzeug-
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entwurf fortgeschritten ist, desto mehr Werte aosamgegangenen Phasen werden bendtigt.
Es werden in jeder Phase Werte ermittelt, die dentetrischen Beschreibung des Flugzeugs
dienen. In der Massen Abschatzung, dem Modul ,, MasgsCG" gehen viele dieser Werte in
die Berechnungen ein. In der ersten Phase, derm3io@erung hingegen gehen keine Werte
aus anderen Phasen ein. Hier werden die Datenadsstom Benutzer festgelegt.

L

-

Z Operating empty mass Moe [kl Inner wing leading edge sweep angle PiEi Il
:: Reference Max take off mass Mo [kg] Root chord Cr [m}
I;: MNumber of engines ng lIl [ Kink chord ke [mt
2: Take-off thrust Tro [kN] Quter wing leading edge sweep angle PiEo F1
;: By-pass ratio BPR lIl H Tip chord [ [ml
:: Cruise Mach number Mo H Wing MAC cusc [ 3,205838513][m]
% chosen engine type Jot tail configuration selection [Conventionnal

gz delta T landing JET Jet DTL lIl K1 Vertical tail area Sy [m’]
2; delta T landing Prop FROPDTL [ 0 | [ Span vertical tail be [ 4.49847422][m]
% Design range R [km] Sweep, 50 % chord line PsoH ["[
:: Fuel mass, required ME 2y [kal Sweep. 50 % chord line Py ["}
% Payload MpL Tkg] Horizontal tail area Su [m’]
8

B Fuselage outer equivalent diameter dro [m] MAC horizontal tail vertical position Zyscu [ 1,811528221]jm]
% Fuselage length lrussiage [m] Sweep. leading edge Piev ["[

£

Bild 4.2 Daten aus vorangegangenen Phasen Mass and CG

(_:al_qin a_ndfusela_ge .

2

i Reference number of passengers Ao [ An Design Range R
Z Cargo mass Mewrge | 0.00][kg] Maximum take-off mass Mo
:

Bild 4.3 Daten aus vorangegangenen Phasen Fuselage

Die Bilder 4.2 und 4.3 zeigen die bendtigten Dateris vorangegangenen Phasen fur die
Rumpfauslegung und die Massenabschétzung. In Blldst nur ein Ausschnitt gezeigt. Hier
soll veranschaulicht werden wie unterschiedlichAtieahl der benoétigten Werte ist.

Nachdem ein Modul von der Arbeitsmappe getrenntustden Zellen fur die benétigten Da-
ten vorbereitet. Der Ubersichtlichkeit wegen wilgsdoben im Modul gemacht. Die Zellen
mit den Werten werden mit den Namen versehen, wienslen Gleichungen verwendet wer-
den. Damit wird vermieden, dass die Gleichungem@neert werden mussen. Es wird in den
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Berechnungen auf die gleichen Namen zugegriffen zueor, nur dass diese sich jetzt im
gleichen Arbeitsblatt befinden.

Ein Modul wird folgendermal3en von der Arbeitsmagpé&ennt. Es wird eine Kopie der Ar-

beitsmappe erstellt. In dieser Kopie werden diatendtigten Arbeitsblatter geldéscht. Dabei
ist darauf zu achten, dass ein Modul nicht immeraus einem Arbeitsblatt besteht. In dem
Modul Preliminary Sizing zum Beispiel befinden sidie Arbeitsblatter mit den Statistiken.

Dies ist bereits in Kapitel 2 beschrieben. In demdM zur Fligelauslegung ist ein Arbeits-
blatt mit Profil Daten enthalten. Einige Berechnemgind in Arbeitsblattern, auf die mehrere
Module zugreifen. Diese Arbeitsblatter missen in ¢gmveiligen Modulen enthalten sein.

Auch hier sind Eingangsdaten aus anderen Phasgn mitFolgenden ist aufgelistet welche
Arbeitsblatter fur die Module bendtigt werden.

Bendtigte Arbeitsblatter fur Preliminary Sizing:

Statistics Jet
Statistics Prop
Statistics Engine
Graphs Statistic
Constants

Bendtigte Arbeitsblatter fir Fuselage:
- Data Fuselage
Bendtigte Arbeitsblatter fir Wing:

- Graphs I
- Airfoil Data Il

Bendtigte Arbeitsblatter fur Highlift:
- Airfoil Data Il
- Highlift Data
- Plane Data
Bendtigte Arbeitsblatter fur Tailplane I
- Airfoil Data Il

- Graphs I
- Plane Data Il
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Bendtigte Arbeitsblatter fir Mass and CG:

CG Travel
Statistics Jet
Statistics Prop
Statistics Engine

Bendtigte Arbeitsblatter fur Tailplane II:

- Tailplane Data

Bendtigte Arbeitsblatter fur Landing Gear:

- Data Landing Gear

- Tire Data book

- Statistics Jet

- Statistics Prop

- Statistics Engines

- Statistics Landing Gear
- Graphs statistics

- Data AC upper view

- Plane Data Il

Die einzelnen Module und die Programmierung desdetements sind genau aufeinander
Abgestimmt. Jede zukiinftige Anderung an den Moduteiss berticksichtigt werden. Gege-
benenfalls muss die Programmierung nach einer Amgeder Module angepasst werden.
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5 Methoden zur Ermittlung des Oswald-Faktors

Der Gesamtwiderstand eines Flugzeugs setzt sichmmiseren Komponenten zusammen.
Hier sind der Nullwiderstand und der induzierte Wgtand zu nennen. Der Nullwiderstand
ist der Widerstand der bei null Auftrieb entstdber induzierte Widerstand ist auftriebsab-
hangig. Wird von einer Tragflache Auftrieb erzewtinn geschieht das durch eine Druckdif-
ferenz zwischen Oberseite und Unterseite der Taelgél. An der spitze einer Tragflache wird
der Druckunterschied ausgeglichen. Dabei entst&®amdwirbel die den induzierten Wider-
stand erzeugen. Fur die Berechnung des induzigviderstands ist der Oswald-Faktor e von
Bedeutung.

In der Stromungsmechanik wird gerne mit dimensiosesh Beiwerten fur Widerstand und
Auftrieb gerechnet. Der Vorteil daran ist, dass r@eichungen erhalt, die von einigen Para-
metern wie Geschwindigkeit und Dichte unabhéngmgl.sDiese Gleichungen kdnnen dann
fur mehrere Zustande verwendet werden. Fur denridbftvird der Beiwert € verwendet
und fur den WiderstandC Fur den Widerstandsbeiwert ergibt sich unter Blesichtigung
des Nullwiderstands und des auftriebabhangigerziedien Widerstands:

CD = CDO + CDi (51)
Mit
CZ
C,=—2L_, 5.2
P rIAR (5-2)

C 2
C, = +—L 5.3
D DO ﬂm@ ( )
In Gleichung 5.3 ist
Co der Widerstandsbeiwert
Choo der Nullwiderstandsbeiwert

C. der Auftriebsbeiwert
die Streckung der Tragflache
e der Oswald-Faktor
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In PreSTo wird in einem Abschnitt der Widerstand de entwerfenden Flugzeugs berechnet.
Hier geht auch der induzierte Widerstand und sateit Oswald-Faktor e ein. Um den Os-
wald-Faktor zu berechnen gibt es verschiedene Aeséat der Literatur. Eine fur das Ent-
wurfstool PreSTo geeignete Methode zur Bestimmueg @swald-Faktors ist zu ermitteln.
Dabei muss darauf geachtet werden, dass die zwecBaung benodtigten Parameter aus
PreSTo entnommen werden kénnen. Im Folgenden siigeeBerechnungsmethoden gezeigt.

5.1 Ermittlung nach ESDU 74035

Nach ESDU 74035 wurde ein Programm erstellt, mib dier Oswald-Faktor e ermittelt wer-
den kann. Es werden Diagramme erstellt, aus deineragtor 16 abgelesen wird. Der Aus-
druck 1+6 wird haufig anstelle des Oswald-Faktors e verweridest hierbei der Spannwei-
teneffizienzfaktor. Aus Gleichung 5.4 ist zu erkenndass 1% den Kehrwert von e darstellt.

1+0
Co =Coo+ [’ (5.4)
Mit Gleichung 5.3 ergibt sich e zu:
1
e=—— 5.5
1+0 3)

Um den Effizienzfaktor aus dem Diagramm ablesekdnnen missen vorerst einige Parame-
ter berechnet werden, die hier abgetragen sind. Bil zeigt ein solches Diagramm aus dem
ESDU Report.

1.04 £
1.03
gt
1+8 1.02
B

1.01 8
1.00 H

Bild 5.1 ESDU Diagramm fur A=0,25 [ESDU 74035]

In Bild 5.1 ist zu erkennen, welche Werte zum Ablebenttigt werden. Es sind:
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- die Streckung A
- der Pfeilwinkelpso
- Kompressibilitatsfaktop

Der Faktor berechnet sich aus der Machzahl zu:

B=1-M? (5.6)

Mit den Daten der Airbus A 320 soll beispielhaft &annweiteneffizienzfaktor aus Bild 5.1
abgelesen und der Oswald-Faktor e ermittelt werBefgende Eingangsdaten werden dafur
bendtigt:

- Pfeilwinkel der 50% Linie 050 =22,75°
- Reisemachzahl MCR =0,82
- Streckung der Tragflache A =94
- Zuspitzung der Tragflache A =0,25

Mit diesen Wertem erhalt man aus Gleichung 5.63emn 0,57 und kann damit die Abgetra-
genen Grol3en berechnen.

Allang,, = 94dan2275° = 394 (5.7)

AlB =94[057= 536 (5.8)

Mit den Ergebnissen aus Gleichung 5.7 und 5.8 leusnBild 5.1 ein Wert fur btrabgelesen
werden. Dieser Wert betragt 1,006. Daraus ergdbt sach Gleichung 5.5 ein Oswald-Faktor
von

e=——_=——_ = 0994 (5.9)

Eine erste Abschatzung lasst darauf schlie3en, diaser Wert zu grol3 ist. Betrachtet man
das Diagramm in Bild 5.1 erkennt man, dass der Spaiteneffizienzfaktor 18 nicht gré3er
werden kann als 1,032 und damit der Oswald-Fakutit kleiner werden kann als
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e=— 1 =09689 (5.10)
1032

und somit immer noch zu grof3 ist. Im Flugzeugentuwaires tblich einen Oswald-Faktor von
0,85 fur den Reiseflug anzunehmen, falls diesdrtregtra ermittelt werden soll. Von diesem
Wert ist das Ergebnis aus dem ESDU Report weitamnttfDiese Methode der Ermittlung von
e scheint fur die Bedurfnisse von PreSTo nichtgyestizu sein.

Im Folgenden soll untersucht werden wie sich dieater der ESDU Methode auf das Er-
gebnis auswirken. Im oberen Beispiel sind die Wéitegenau eine Zuspitzurigund einen
Pfeilwinkel ¢ bestimmt. Bild 5.1 zeigt das Diagramm fir eine pitming voni = 0,25. Der
ESDU Report 74035 enthalt weitere Diagramme flreastl Diese Diagramme sind in An-
hang A zu sehen. Es soll in einem Diagramm der @st#aktor e tGber die Zuspitzurigund
dem Pfeilwinkelp,s abgetragen werden. In die ESDU Methode geht deilviikel ¢so ein,
welcher Uber Gleichung 5.11 aps; berechnet wird.

Pso = arctar{tanqﬁ25 - ij 5.11

4
A 1+

Die Streckung A = 9,4 und die ReisemachzabkM 0,82 bleiben konstant. Tabelle 5.1 zeigt
die abgelesenen Werte vondlfeir ausgewahlta undezs.

Tabelle 5.1 Effizienzfaktor nach [ESDU 74035]

A 1+5(p25=0)  18(925=10)  10(925=20) 1#5(925=30) 1+(¢p25=40)
0 X 1,072 1,054 1,046 1,048
0,25 X 1,002 1,003 1,010 X
0,5 X 1,006 1,019 1,040 X
0,75 X 1,020 1,046 1,080 X
1 1,014 1,036 1,067 1,112 X

Die fehlenden Werte liegen aul3erhalb des dargestdllereichs. Mit dem Oswald-Faktor als
den Kehrwert des Effizienzfaktors ergeben sich ¥edn e fur ausgewahlieund 925, wie
in Tabelle 5.2 gezeigt.
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Tabelle 5.2 Oswald-Faktor e nach [ESDU 74035]

A e ((p25:O) e @25:10) e @25:20) e ([)25:30) e ([)25:40)
0 X 0,933 0,949 0,956 1,0

0,25 X 0,998 0,997 0,990 X
0,5 X 0,994 0,981 0,962 X
0,75 X 0,980 0,956 0,926 X
1 0,986 0,965 0,937 0,899 X

Diese Werte fur den Oswald-Faktor e werden UbeZd&pitzungh und den Pfeilwinkeb:s
abgetragen. Bild 5.2 zeigt dieses Diagramm.

T o
e = oE
FrTTTTTTTTT

40
2

.4

phl 25 lambda

Bild 5.2 Oswald-Faktor e nach [ESDU 74035] Uber A und @5

Aus der Darstellung der Ergebnisse lasst sich essendass der Oswald-Faktor von der Zu-
spitzung und dem Pfeilwinkel abhangt. Bei kleinesgitzungh wird e mit steigendem Pfeil-
winkel ¢ gréRer. Hier ist ein groRer Pfeilwinkel vorteilhéifir den induzierten Widerstand.
Bei groRemi wird der Betrag von e mit steigendem Pfeilwinkigliker. Hier ist ein es besser
einen kleinen Pfeilwinkel zu verwenden. Um einenghiofist hohen Wert flr e zu erreichen
stellt sich ein Verhaltnis voqp zu A ein. Das spricht dafuir, dass es zu jedem Pfeil@lieine
Optimale Zuspitzung gibt, um den induzierten Witkand gering zu halten. Eine Aussage -
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ber einen guten Pfeilwinkel lasst sich also nueuBtertcksichtigung der Zuspitzung machen
und umgekehrt.

5.2 Berechnung nach Yates

Nach Yates [Yates 1986] wird der induzierte Widansisbeiwert wie in Gleichung 5.2 mit
dem Oswald-Faktor berechnet. Fiur die BerechnungOd@gld-Faktors wird an dieser Stelle
die Gleichung 5.12 verwendet. Diese Gleichungngtriates 1996] unter Gleichung 2.3.31 zu
finden.

Y gi_l (5.12)
b |n(y/|0)1/4

Darin ist b die Spannweite der Tragflache. Der Abdty lasst sich aus
- 1
y ==y, ds (5.13)
rO T

ermitteln, worinl'y die Zirkulation im Ursprung der Tragflache ist.eDin Gleichung 5.11
verwendete Grol3g ist eine Integrationsgrenze. Das Integral in Gleigy 5.12 ist nach Yates
durch Gleichung (5.14) zu lésen.

jymds= (5.14)

X

T poo |]'Ioo
Darin ist:

p,, die Dichte in der Anstromung,
u, die Geschwindigkeit in der Anstromung, im Reisgfélso \&g und
L der Auftrieb.

Bis auf die Integrationsgrenze und die ZirkulationT'y sind alle benotigten Grél3en aus
PreSTo zu entnehmen. In dem Skript zur Vorlesungn8ingsmechanik von Professor
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Schulze an der HAW Hamburg [Schulze 2006] ist éh@ichung zur Berechnung der Zirku-
lationT'o gegeben.

r, = (5.15)

b
2
pwmj

Bisher sind die bendtigten Parameter:

- Die Reisegeschwindigkeit cN
- die Spannweite b
- der Auftrieb L
- die Dichte p

PreSTo liefert die Werte dieser Parameter. ZuriBesting des Oswald-Faktors nach Glei-
chung 5.12 fehlt noch der Parametelieser ist nach Yates aus folgender Gleichundnals
tegrationsgrenze zu ermitteln.

lo ) )
LE_J’(]__LJQ = J’L(]__Ljﬂ (5.16)
olo I 8 h)r ol ML)r

Um aus dieser Gleichung die Integrationsgreigzaulermitteln muss die Zirkulationsvertei-
lungT" bekannt sein. Die Zirkulationsverteilung mithitfer im Flugzeugentwurf nach PreSTo
gegebenen Werte zu ermitteln ist nicht moglich eEarrodynamische Analyse ist notig.

In PreSTo sollte der Oswaldfaktor aus den erregmgeometrischen Groél3en ermittelt wer-
den. Somit ist die Gleichung nach Yates nicht @310 zu integrieren.

5.3 DATCOM Methode

Die DATCOM Methode [Finck 1978] zur Berechnung d&églerstands zieht zur Berechnung
des induzierten Widerstandsbeiwerts den OswaldelFakheran. Der Oswald-Faktor wird fur
Tragflachen mit Pfeilung nach Gleichung 5.17 beneth
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_ 1a1(c,., /A)
RIC,,/A)+(1-R)ar

(5.17)

Darin ist:
CLa der Auftriebsgradient
A die Tragflachen Streckung

Der Parameter R ist aus dem Diagramm in Bild 52auk#sen. Er ist vom Nasenradius der
Tragflache abhangig. Die Gleichung 5.17 der DATC@®Mthode ist im [Finck 1978] unter
der Gleichung 5.1.5.2 auf der Seite 4.1.5.2-4 adefn. Alle weiteren Formeln und Bilder, die
aus dieser Quelle stammen sind auf den folgendeenSau finden.

SUBSONIC SPEEDS AX
cos A
1.0 : gy g i 2 e
F(a) 1 8 I ,.;.._.E[.O -
EB1 81 b - T 2
r T + - nl - [
o b0
LI i Li sup
T wh T 1 BN |
8 i drefieded A L
T 1 B S i B L R _]_ 11 ".‘L
L.E. SUCTION e { : i SEmaiie
H i 1l 1 il
FULL L.E. SUCTION i_h_f : IR " L T:J-
ey in ! qussuayi
R -6 Tt : .
H ' 8 108
b)
( -
=
A
R““ALE 1-M2 nsIAL-E
J :'-uun-"
8 10
R!u_:l cot A e V1 -M? cos?A g A h
cos "\l..s
Bild 5.3 Ermittlung des Parameters R

Um den Oswald-Faktor nach der DATCOM Methode banealzu konnen muss der Parame-
ter R aus dem Diagramm in Bild 5.3 abgelesen wer®@zu sind die darin abgetragenen
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GroRRen zu bestimmen. Hierbei handelt es sich unfedaterte aus Gleichung 5.18 und 5.19.
In Bild 5.3 sind auf den unteren Achsen des DiagnaniRechnungen zu sehen, fur die die
Platzhalter a und b gesetzt werden.

a =R, [otg . G/1- M2 oS ¢, (5.18)
=AM (5.19)
COS¢LE
Darin ist:
OLE die Pfeilung der Tragflachenvorderkante
A die Zuspitzung der Tragflache
RiLer die Reynoldszahl bezogen auf den Nasenradius

Die Reynoldszahl R allgemein wird nach einer Gleigpaus dem Vorlesungsskript zur Stro-
mungsmechanik von Professor Schulze der HAW Hamf&ehulze 2006] wie folgt berech-
net.

o (5.20)

Hierin ist | die Lange der umstromten Tragflachel up die Geschwindigkeit in der Anstro-
mung. Bezogen auf den Nasenradius ergibt sichdiirRkiseflug:

Rier = Pllie NVer (5.21)
U

Dabei ist rg der Nasenradius der Tragflache. Damit sind allet®/eu berechnen, um R aus
dem Diagramm ablesen zu kénnen. Wenn a grof3elsidt 21075 ist R aus dem Diagramm-
teil b abzulesen.

Der Auftriebsgradient Cd.ist nach dem Skript der Vorlesung Flugzeugentwarf Professor
Scholz [Scholz 1999] mit Gleichung 5.22 zu bestimme
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c - 207l A (5.22)

2+ R L+ tar g, - M)+ 4

Aus dem Flugzeugentwurf mit PreSTo sind alle bemétigNVerte fir die Berechnung des
Oswald-Faktors nach Gleichung 5.17 zu entnehmesoltsie DATCOM Methode beispiel-
haft an der Fairchild Dornier 728 angewendet werd#a zur Berechnung bendétigten Para-
meter flr die FD 728 sind:

- Streckung der Tragflache A = 9,81

- Zuspitzung der Tragflache A = 0,191

- Pfeilung der Tragflache an der 50 % Liniepsy = 21,2°

- Pfeilung der Tragflachenvorderkante Qg = 27,21°

- Nasenradius der Tragflache el = 0,03206 m

- Reisemachzahl M = 0,81

- Reisegeschwindigkeit ¥ = 239 m/s

- Dichte der Luft in Reiseflughdhe p = 0,2655 kg/m"3

- Viskositat u = 1,4217*107-5 kg/ms

Mit diesen Werten kann jetzt der Oswald-Faktor néehDATCOM Methode berechnet wer-
den. Fur den Auftriebsgradienten ergibt sich natshcBung 5.22

2lnl981

C =
2+ /98P Mi+tar? 212°- 08T )+ 4

= 6713 (5.23)

Die Werte in Gleichung 5.20 eingesetzt ergeben Reynoldszahl fir den Nasenradius von:

_ 0,2655%g/m’® [D,03208n[239m/ s
HER 1,421700°kg/ ms

=1430929 (5.24)

Fur die Platzhalter a und b ergeben sich nach deicitingen 5.18 und 5.19:
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a=1430929tot 2721° G/1- 082 [tos 2721° =193035 (5.25)
b= M: 2107 (5.26)
cos2721°

Mit den Ergebnissen aus den Gleichungen 5.24 Big Wwird aus dem Diagramm in Bild 5.3
R abgelesen.

R =0,938
Damit sind alle GroRen gegeben, um aus Gleichuhig&en Oswald-Faktor zu ermitteln.

111(6713/981)

e= = 08997 (5.27)
0938[{6713/981) + (1- 0938 Lir

Das Ergebnis aus Gleichung 5.27 ist bei einer eB&trachtung als realistisch einzuschatzen.
Um die DATCOM Methode in PreSTo einsetzen zu kormeiss es einen Vergleich mehrerer
gerechneter Werte mit Werten aus der Praxis gdbieser Vergleich und eine abschlieRende
Bewertung der Methode soll in Kapitel 6 vorgenommanden.

5.4 Berechnung nach Raymer

In [Raymer 1992] wird die Berechnung des induzieiéiderstands ebenfalls mit Hilfe des
Oswald-Faktors durchgefuhrt. Fur die Ermittlung @esvald-Faktors werden zwei Gleichun-
gen angegeben. Welche der Gleichungen anzuwengdramyt davon ab, ob die Tragflache
gepfeilt ist oder nicht. Fur die Anwendung der Gheing fur den gepfeilten Fltigel wird ein
Pfeilwinkel von mindestens 30° vorausgesetzt.

e= 4610{L- 00450A°%){cosg, . )™ - 31 (5.28)
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e= 178l - 0D45[A%%)- 064 (5.29)

Gleichung 5.28 ist zur Berechnung bei Fligeln nmeilBng von mindesten 30° zu verwenden
und Gleichung 5.29 bei Fligeln mit kleinerer Pfedu Der Pfeilwinkelp e bezieht sich auf
die Flugelvorderkante. Mit der Streckung A und eiRéeilung von weniger als 30° ergibt
sich, nach Gleichung 5.29, beispielhaft fur dieré¢tald Dornier 728 folgender Oswald-
Faktor.

e= 178l - 0p45081°%°)- 064=0,7616 (5.30)

Nach einer ersten Einschatzung des ErgebnisseSlaichung 5.30 erscheint der Wert im re-

alistischen Bereich zu liegen. Die Streckung Adist einzige Flugzeugabhangige Parameter,
der in die Berechnung eingeht. Dies hat zur Fadlgss sich fur zwei Flugzeuge mit gleicher

Tragflachenstreckung genau der gleiche Oswald-Fakgpbt.

Zur Veranschaulichung der Gleichungen 5.28 und &:@@len diese in einem Diagramm Uber
den Pfeilwinkelp abgetragen. Bild 5.4 zeigt dieses Diagramm. Hied wine Streckung A =
9,39 beriicksichtigt.
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2
! ' ' ' 1. 78%(1-0. 045%4%%0, 68) -0, 64—
4 61%(1-0.045*4%*0, 68)*(cos(phl/ 180%3, 1415026) )%*0.15-3+1
o ] .
|:|5 . -
0 I I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35 40
phi[”]
Bild 5.4 e nach [Raymer 1992] tber ¢ mit A = 9,39

Bild 5.5 zeigt e nach [Raymer 1992] Glagraber diesmal mit einer Streckung von A = 3 be-
rechnet.

2
! ' ' ' 1 784 1-0. D45%A**0 6830, fd——
4. 61%(1-0, 045%4%*0 65 )*( cos(phi/ 180%3, 1415026) )0, 15-3+1

]..5 . -
o ] E =

0.5 —

0 ] ] ] ] ] ] ]
0 5 10 15 20 25 30 15 A7

phi["]
Bild 5.5 e nach [Raymer 1992] Giber ¢ mit A =3
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In Bild 5.4 ist zu sehen, dass die Gleichungen a8 5.29 unterschiedliche Ergebnisse fur
den Oswald-Faktor e liefern. Sollten Beide Gleiaem lhre Giltigkeit haben, missten sich
die Kurven bei einem Pfeilwinkel vop = 30° schneiden. Bei einer Streckung von A = 9,39
ist dies nicht der Fall. In Bild 5.5 schneiden sitte Kurven der beiden Gleichungen ungefahr
bei ¢ = 32°. Daraus lasst sich schlieRen, dass beideHalggen fir ein bestimmtes Verhalt-
nis von der Streckung A zu dem Pfeilwinkekin realistisches Ergebnis liefern. Fur den Ein-
satz in PreSTo soll eine Gleichung fir alle Bereidfiiltig sein. Die Gleichungen 5.28 und
5.29 sind nicht fur die Berechnung des Oswald-FakitoPreSTo zu verwenden.

Ein Vergleich der Bilder 5.4 und 5.5 lasst erkenmdsss der Oswald-Faktor e bei gro3erer
Streckung Kleiner ist. Bei der allgemeinen Annahsiee grol3e Streckung reduziere den in-
duzierten Widerstand, erscheint dies merkwurdigrddatet man die Gleichung 5.2 erkennt
man, dass ein kleineres e den Induzierten Widatggadi3er werden lasst. Im Oswald-Faktor
nach Raymer geht die Streckung nur zu einem Tail lai der Gleichung 5.2 geht die Stre-
ckung A selber im Nenner ein. Ist eine Reduzierumg e auf die Streckung zuriickzufuhren,
reduziert sich der induzierte Widerstand durchgeofieres A im Nenner.

5.5 Berechnung nach Howe

In dem Skript der Vorlesung zum Flugzeugentwurf Wiofessor Scholz wird der Oswald-
Faktor nach Howe [Howe 2000] ermittelt. In die Bdneung gehen folgende Parameter ein:

- Reisemachzahl M
- Tragflachenstreckung A
- Relative Profildicke t/c
- Tragflachenzuspitzung A

- Pfeilung der Tragflache an der 25% Linie @25

Die Gleichung zur Berechnung des Oswald-Faktork kemwe lautet:

1

o+ 0p2m° )+ 0142+ f (A)CAI{L0m/¢)™ | 013N, +1)
(cosp,s)’ (4+A)"

e=

(5.31)
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Ne ist die Anzahl der Triebwerke auf der Tragflacimeden meisten Konfigurationen sind die
Triebwerke unter den Tragflachen installiert. Fig Bunktion f{) ist folgende Gleichung ge-
geben:

f(A)= 0p05{L+ 1504 - 06)) (5.32)

Gleichung 5.32 in Gleichung 5.31 eingesetzt ergibt:

1
= 5.33
) i+ og2mm )1 OL42* (0p0s+15(2 - 06) )JA(L0E/c)* |, 01(3N, +1) (5-33)

(COS¢25)2 (4+ A)O’s

Im Vergleich zu der Berechnung nach Raymer sindieser Berechnung wesentlich mehr Pa-
rameter von Bedeutung. Die geforderten Werte weallenin PreSTo ermittelt und kénnen
zur Bestimmung des Oswald-Faktors herangezogenewefdit den Werten der Fairchild
Dornier 728, aus PreSTo, soll die Methode nach Hbeispielhaft angewendet werden. Die
Werte fur die Parameter lauten wie folgt:

- Mcr = 0381
-A - 981
‘e = 0118
-2 = 0191
- (25 = 24,28°
Mit
(1) = 0p05iL+15[{0191- 06)) = 0,006245 (5.34)

aus Gleichung 5.32 errechnet sich der Oswald-Fakta@ch Gleichung 5.31 zu
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1
. o = 0,7669. (5.35)
L+ 012008 ) 1.+ 042+ 0006245981OCDI1E™ | | 0A(BD+1)
(cos2428°) (4+A)

Das Ergebnis aus Gleichung 5.34 ist von der Griafdenimg realistisch. Es sollen die Aus-

wirkungen einzelner Parameter auf den Oswald-Fakttersucht werden. In Bild 5.6 ist ein

Diagramm gezeigt, in dem e Uber die Zuspitzurapgetragen ist. Dieser Graph und die Fol-
genden sind nach Gleichung 5.33 berechnet. FolgBadameter sind in diesem Diagramm
konstant:

- MCR = 0,82

- A
- t/lc
- @25

0.774
0,774
0.772
0.77
0.768
0. 744
0.764
0,742
0.76

0,758

0.756
¢

0,754
0

Bild 5.6

9,39
0,177
25°

0.2 0.4 0.& 0.8 1
lambda

e nach [Howe 2000] Uber A

Bild 5.6 zeigt die Abhangigkeit des Oswald-Fakteos der Zuspitzung. Ungefahr bet 0,6
liegt hier ein Maximum vor. Nach der Methode ESD@thbde ist das Maximum bei einem
Pfeilwinkel von 25° niedriger anzusiedeln. Es lieger zwischen 0,25 und 0,5. Es ist bei bei-
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den Methoden zu erkennen, dass es ein optimadgist. Betrachtet man die Gré3enordnung
der Anderung von e scheint der Einfluss der Zuspigzhier eher gering zu sein.

In dem Diagramm in Bild 5.7 ist e Glber dem Pfeilkéhe,s abgetragen. Hierin sind folgende

Parameter konstant:

- MCR = 0,82
- A 9,39
- t/c = 0,117
- A = 0,24
0.8 —— T T T | |
0.75F T i
~
.,
0.7 K\‘\\ -
o 085 .
0.6 \ .
0.55 \]
D.S | | | | |
0 10 20 20 40 50 &0
phi["]
Bild 5.7 e nach [Howe 2000] Uber ¢

Aus Bild 5.7 ist eine starke Abhangigkeit des Oslalghktors von dem Pfeilwinkel zu ent-
nehmen. Im Vergleich zur ESDU Methode erscheinsefi€influss vorp als zu grol3. Bei ei-

ner Zuspitzung voh =

0,24 ist eher mit einem schwacheren Abfall vdieiesteigendenp zu

rechnen. In Bild 5.8 ist die Abhéngigkeit des Osisahktors von der Streckung A gezeigt.
Hierbei sind folgende Parameter konstant:

- Mcr =
- t/lc =
- P25 =
- X =

0,82
0,117
25°
0,24
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n.a1 T T T T T T T

08— _

0.79 ™~~~ 1

0.78 ~ |

0.77 e .

0.76 ~ |

T
;

0,75 . e .

D.?4 1 1 1 1 1 1 1

Bild 5.8 e nach [Howe 2000] Uber A

Bild 5.8 zeigt, dass mit steigender Streckung A @sewald-Faktor e sinkt. Eine Steigerung
von A um den Wert 10 bewirkt eine Reduzierung vamreetwa 0,05. In der Gleichung 5.2
zur Berechnung des induzierten Widerstands sinshdhaiim Nenner. Eine Anhebung von A
wird den induzierten Widerstand reduzieren.

Den Einfluss der Machzahl auf den Oswald-Faktohrtdowe wird in Bild 5.9 gezeigt. Hier
wird e Uber die Machzahl abgetragen. Zusatzlichl wer Faktof Gber M abgetragen. Dieser

Faktor geht zum Beispiel in die ESDU Methode em, @inen Einfluss der Machzahl zu be-
ricksichtigen. Dies ist in Bild 5.1 zu sehen. Des@mmenhang vahzu M ist:

B=+1-M?2 (5.36)

Folgende Parameter sind konstant:

- A = 9,34
-tlc = 0,117
- (5 = 25°

- A = 0,24
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1 | I I I
0.8 _-_ ]
0.6 .
P
il }
-
0.4r .
0.2 .
I:I | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 |
M
Bild 5.9 e nach [Howe 2000] und 3 tber M

In Bild 5.9 ist der grine Graph der Fakpound der rote Graph der Oswald-Faktor e tuber die
Machzahl. Man kann sehen, dass die Einflusse whtiediich sind. Andert sich nach Howe
der Oswald-Faktor bis zu einer Machzahl von ungefféls 0,7 gar nicht, so geht der Einfluss
der Machzahl i3 von Anfang an ein und steigt starker. Auf eineauplblen Einfluss der
Machzahl auf e lasst sich an dieser Stelle nidtgreren.

Der Einfluss des Dickenverhaltnisses der Tragfléaifeden Oswald-Faktor nach Howe ist in
Bild 5.10 gezeigt. Darin sind folgende Parameterskant:

- MCR = 0,82
- A = 9,39
- @25 = 25°

- A = 0,24
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0.82 T T |

0.81f .

0.8, .

0.79 \ —

0.7% T~ i

T
i

0.77F m““““-“““--“- _

0.76

D.?S | | |
0 0.05 0.1 0.15 0.2

Bild 5.10 e nach [Howe 2000] Uber t/c

Bild 5.10 zeigt einen starken Abfall von e bei g&gidem Dickenverhaltnis. Ein damit einher-
gehender Anstieg des induzierten Widerstandslestiithgs fragwtirdig.

Es sollen die Einflisse der Zuspitzuhgind des Pfeilwinkel® in einem dreidimensionalen
Diagramm abgebildet werden. Bild 5.11 zeigt dieBegramm. Darin sind folgende Werte
konstant:

- MCR = 0,82
- A 9,39
- tlc = 0,117
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[ o s s s |}
X N SR T S o= [

Bild 5.11 e nach [Howe 2000] Uber ¢ und A

In Bild 5.11 ist zu sehen, dass der Einfluss dedwihkels relativ stark im Vergleich zu dem

der Zuspitzung eingeht. Hiernach ist fur ein kont#ap der Oswald-Faktor nahezu gleich fur
alle A. Eine Abh&ngigkeit der beiden Grof3en, wie nach B&D hier nicht zu erkennen. Nach

ESDU stellt sich ein optimales Verhaltnis verzu A ein, um einen kleinen induzierten Wi-

derstand zu bekommen. An dieser Stelle sei der NAR@port 921 zu nennen, bei dem auf
dieses Verhéltnis eingegangen wird.

5.6 Verhaltnis von Zuspitzung zu Pfeilwinkel

Den geringsten induzierten Widerstand erzeugt @iragflache bei einer elliptischen Auf-
triebsverteilung. Die Geometrie der Tragflacheassschlaggebend fur die Auftriebsvertei-
lung. Die Zuspitzung. und der Pfeilwinkekp sind wichtige Grof3en zur Beschreibung der
Tragflachengeometrie. Es ist davon auszugehen,d#ss¥erhaltnis der beiden Gro3en einen
Einfluss auf die Auftriebsverteilung hat. Im [NACReport 921] ist auf der Seite 648 eine
Kurve dargestellt die das jeweilige Verhaltnis voru ¢ angibt, bei dem sich eine annéhrend
elliptische Auftriebverteilung einstellt. Bild 5.2Z&igt diese Kurve.
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L5 ‘\ -
LE \
~ .8
g \
4 . Reglon where foadlng moves outboord
2 with inoreasing aspect-rotio
2
Q-8 \
.~=Plan¥orms with opproximotely elliptical loadin
\\, f'ndependpgﬁ of aapgcr‘ rgﬁb g
.2 <
Reglon where lbading movas inboard \
with increosing aspect ratio \
_h“-__—‘—-__‘_
) | _
—45 ~30 =i5 a 5 30 45" &0 75 80
Angle of sweep, A, oeg
Bild 5.12 Verhéltnis von A zu @ aus NACA-Report 921

Es ist in Bild 5.12 zu sehen, dass bei kleineregpdaung ein grof3erer Pfeilwinkel zu einer
besseren Auftriebsverteilung fuhrt. Es gibt alsseevon¢ abhangige optimale Zuspitzung,
um den induzierten Widerstand gering zu halten: diéses\q; soll eine Gleichung gefunden
werden. Hierbei kommt ein Verfahren zur Anwendunglches an dieser Stelle beschrieben
wird. Dieses Verfahren wird im Weiteren Verlauf debeit mehrmals Anwendung finden.

Am Anfang der Erstellung einer Gleichung muss €ioanel vorgeschlagen werden. In dieser
Formel missen freie Parameter enthalten seinpdspateren Verlauf angepasst werden. Des
Weiteren werden Vergleichsdaten benétigt. Diesenkiinzum Beispiel aus Versuchsreihen
stammen. In diesem Fall werden die Daten aus deagr&inm abgelesen. Der Verlauf des
Graphen in Bild 5.12 &hnelt dem der Exponentiatgleng. Abhangig ist der Verlauf der
Kurve vone. Fire = 0 ist einA = 0,45 abzulesen, welcher als Startwert genommeh s
ergibt sich flopt

Ao = 045 (5.37)

Darin iste die eulersche Zahl und b ein freier ParameterAnypassung der Werte. Es sind
Werte flrk aus der Tabelle abzulesen. Fur die gleichen Wertep ist A aus Gleichung 5.37

zu berechnen. Fir den Parameter b wird ein Stariwer O gewahlt. Die Ergebnisse der Be-
rechnung sind mit den Werten aus dem Diagramm myleiehen. Hierzu wird der abgelesene
Wert von dem errechneten subtrahiert. Diese Febltewverden quadriert und die Summe
der Quadrate gebildet. Es wir mit den QuadratenFadéter gearbeitet, um die gréf3eren Ab-
weichungen starker zu berlcksichtigen. Die Summéd-dblerquadrate soll mdglichst gering
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sein, damit die Gleichung gut funktioniert, alsm dierten des Diagramms entspricht. In der
Tabellenkalkulation MS Excel gibt es eine Funktamm numerischen Anpassen der Parame-
ter, den Solver. Nach dem Starten des Solversiagtdie Zielzelle fest. In diesem Fall ist es
die Zelle mit der Summe der Fehlerquadrate. Damachdefiniert, was von dem Wert dieser
Zelle erwartet wird. In diesem Fall wird erwartdgss er minimal wird. Als veranderliche
GroRRe wird der Parameter b deklariert. Jetzt sdehSolver nach einer Losung fir b.

-~ —— :
Solver-Parameter 1 &J

5 | Lésen ]
Zelwert: 7 @ Mn ) Wert: B [ Schliefien |
ielwer CiMax @ Min ! Wert: Schiiefien |

Verénderbare Zellen:

$ES3 [%e| [ Schatzen |

Tiglzelle:

Mebenbedingungen: Optionen. .. |
Hinzufiigen |
Andern
Zuriicksetzen |
- Lizchen
Hilfe
b — —_— ————
Bild 5.13 Excel Solver

In Bild 5.13 ist der Solver mit den oben genanrierstellungen zu sehen. In Tabelle 5.3 sind
die abgelesenen und die berechneten Werte audetist zu folgender Gleichung fiigy: ge-
fahrt haben.

Ao = 0458 772 (5.38)
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Tabelle 5.3 Werte zur Ermittlung von Ay

025 ) abgelesen A berechnet Nab.Abe.)"2
-30 1,4 1,38617 0,00019
-26,25 1,2 1,20432 0,00002
-18,75 0,9 0,90905 0,00008
-15 0,765 0,78979 0,00061
-8,25 0,6 0,61317 0,00017
0 0,45 0,45000 0,00000
10,5 0,3 0,30353 0,00001
30 0,15 0,14609 0,00002
45 0,075 0,08324 0,00007
60 0,037 0,04742 0,00011
90 0 0,01540 0,00024

5.7 Berechnung nach Horner

Nach Hoérner [Horner 1965] ist der Oswald-Faktor wd@n Zuspitzung. abhangig. Auf Seite
7-4 der Quelle ist ein Diagramm abgebildet, aus @&me Funktion fX)zu entnehmen ist.
Bild 5.14 zeigt dieses Diagramm.

012 K— TRIANGULAR ' ' N —
3 k AC..

w8l N 17 :{ 7

. s
004 } \.\ ./’/ :

'\‘\.._--- “’"’lj Ctip _—
Crﬂn‘l:

0 ; . : ‘

0 02 o4 o6 08 o
Bild 5.14 k/A als Funktion f (A) [Hérner 1965]
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In Bild 5.14 ist zu sehen, dass k/A als Funktiom %cabgetragen ist. Aus Gleichung 11 auf
Seite 7-4 der Quelle ist der Zusammenhang des Faktand dem Oswald-Faktor e zu ent-
nehmen.

14k = % (5.39)

Daraus ergibt sich durch Umformen fur den Oswalkitéra

e=—— (5.40)

Mit k/A, wobei A die Streckung ist, als Funktiorif(ergibt sich folgender Zusammenhang
von e und f):

1

= TR (5.41)

Aus dem Bild 5.14 soll an dieser Stelle die Funkti@3.) ermittelt werden. Hierzu werden die
zu ausgewahlten Werten vardie zugehorigen Funktionswerte abgelesen. In dixeel Ta-
belle werden diese Wertepaare eingegeben. Daradsewieut ein Diagramm erstellt. In die-
sem Diagramm sind dann nur die Punkte abgetragellS Excel besteht nun die Mdglich-
keit eine Trendlinie zu erstellen. Dabei wird elgnktion gebildet, deren Kurve moglichst
viele Punkte genau durchlauft. Diese Funktion @trddie gesuchteM). In Tabelle 5.4 sind
die abgelesenen Werte aufgelistet. Bild 5.15 zegt Graphen aus MS Excel.



64

Tabelle 5.4 Werte f(A) [H6rner 1965]

A FQ)
0,0 0,0120
0,1 0,0060
0,2 0,0035
0,3 0,0020
0,4 0,0020
0,5 0,0025
0,6 0,0035
0,7 0,0050
0,8 0,0060
0,9 0,0080
1,0 0,0095
y =0,0524%" - 0,15x + 0,1659%" - 0,0706x +
0,0119
0,0140 R*=0,9968
0,0120 4
__0,0100 \ {
g 0,0080 - ¢ f(lambda)
= — Polynomisch (f(lambda))
g 0,0060 -
0,0040
0,0020 | \.‘/
0,0000 : : ‘
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
lambda
Bild 5.15 Diagramm f (A)

Aus Bild 5.15 ist die Gleichung fur die Funktion eatnehmen.

f (1) = 0,052404* - 0150 + 0165904 — 0,0706A + 0,0119 (5.42)

Damit kann aus Gleichung 5.41 ein Oswald-Faktoed®net werden. Ein aus dieser Glei-
chung berechnetes e soll Gleabgetragen werden, um die Abhangigkeit nach Hérnese-
hen. Dieses Diagramm ist in Bild 5.16 zu sehen.
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Bild 5.16 e nach Horner Gber A

Die Werte fur e scheinen recht grofl3 zu sein. Inkignerigen Gleichung haben nur die Zu-
spitzung und die Streckung einen Einfluss. Nachneibmwird dieser Wert noch durch den
Einfluss anderer geometrischer Faktoren korrigidrer sei der Einfluss von Flugelspitzen-
tanks, Endscheiben und dem V Winkel zu nennen. AlgchPfeilwinkel wirkt sich auf e aus.

Der Pfeilwinkelp geht in der Korrektor wie folgt ein:

e€=elcosp (5.43)

Hierin ist e’ der korrigierte Wert und e der thei@ehe, welcher aus Gleichung 5.41 berechnet
wird. Fur die Einwirkung des V Winkels wird folgende Korrektur vorgenommen.

e=eltosT (5.44)

Die Korrektur fur die Einwirkung von Flugelspitzanks geschieht nach Gleichung 5.45.

e= e[éo,saAb—b +1j (5.45)
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5.8 Lineare Regression

Aus den oben beschriebenen Verfahren zur BestimndesgOswald-Faktors ist zu entneh-
men, dass einige Parameter mehrfach Einfluss nehRagende Parameter gehen in ver-
schiedenen Berechnungen ein:

- Streckung A
- Zuspitzung A
- Machzahl M

Pfeilwinkel [0)
Relative Dicke t/c

Bei der einfachen linearen Regression werden diésde aufaddiert und mit Faktoren mul-
tipliziert. Es ergibt sich folgende Gleichung:

e=alA+blA+cIM +dlg+elt/c (5.46)

Die Faktoren vor den Parametern sind Anfangs gléidBei einem Vergleich der Ergebnisse
mit Werten von existierenden Flugzeugen werderFdiglerquadrate gebildet und die Fakto-
ren Uber den Solver so angepasst, dass der Fehjering wie maoglich ist. Dieses Verfahren
ist bereits in Kapitel 5.6 beschrieben. Dieser \&ah soll in Kapitel 6 gemacht werden.

5.9 Nichtlineare Regression

Das Vorgehen ist ahnlich dem der linearen Regrassiterbei werden die Parameter aller-
dings Multipliziert und mit den unabhangigen Faktopotenziert. Es ergibt sich:

e= A’ ' M " [@osg* [{t/ c)’ (5.47)

Der Startwert der Exponenten ist 1. Auch hier werdach einem Vergleich der Ergebnisse
die Fehlerquadrate ermittelt und mit dem Solver Exponenten angepasst. Es werden flr
beide Verfahren gute Ergebnisse erwartet. Es it ab beachten, dass die Gleichung zu ei-
nem guten Ergebnis gezwungen wird. Es besteht Kemgesikalische Begrindung fur die
GroRRenordnung der unabhangigen GrofRen. Die Glegcbagt auch nichts Gber den begrin-
deten Einfluss der Parameter aus.
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5.10 Berechnung nach Horner unter Berticksichtigungon Aqp;

In die Berechnung des Oswald-Faktors nach Hornler gj@e Funktion fX) ein. Die Zuspit-
zung in dieser Funktion nach Gleichung 5.42 ishimon einer Veréanderung des Pfeilwinkels
abhangig. Aus dem ESDU Report und dem NACA Retrenisichtlich, dass diese Abhan-
gigkeit sinnvoll ist. Die Gleichung 5.41 soll so difiziert werden, dass eikyy: €ingeht. Hier-
zu wird einA A gebildet und in Gleichung 5.41 wie folgt eingetetz

e= 1
1+ f(A-AX)A

(5.48)

DiesesA A ergibt sich aus der Verschiebung der Funktion@leschung 5.42 zu der optima-
len Zuspitzung des jeweiligen Pfeilwinkels. NachmdRACA Report 921 ergibt sich fur ei-
nen Pfeilwinkel von Null eine optimale Zuspitzungma = 0,45. Um die optimale Zuspitzung
nach Horner zu ermitteln, wird die FunktionA) @bgeleitet und null gesetzt. Das ergibt ein
Minimum bei 0,35659. Dieses Minimum wird bei dentitlung vonA A bertcksichtigt.

A = —0,35659%+ 045[& 0375 (5.49)

Damit wird Gleichung (5.48) unter Berucksichtigutgy V Winkel Korrektur aus Kapitel 5.7:

= I f 1 \\
®7 1+ f(1-(- 035659+ 045[& ™= | wosT (5:50)

In Bild 5.17 wird der verlauf von e tGbgrund¢ abgetragen. Dabei ist die Streckung A mit 10
konstant.
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In Bild 5.17 ist zu erkennen, dass sich fur jedésilWwinkel eine optimale Zuspitzung ein-
stellt, um den Oswaldfaktor hoch und damit den aelden Widerstand niedrig zu halten.
Aus vorangegangenen Betrachtungen erscheint de®alistisch. Es soll noch gezeigt wer-
den, ob sich der Einfluss der Streckung A aucheseartet verhalt. Bei steigender Streckung
sollte e kleiner werden. Dies geht auch aus demMpggangenen Betrachtungen hervor. Trotz
Reduzierung des Oswald-Faktors wirde der induzidfiteerstand bei steigendem A sinken.
Bild 5.18 zeigt e aus Gleichung 5.50 Uber A abgetna Folgende Parameter sind dabei kon-
stant:

- 025 = 40°
- A 0,45
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Bild 5.18 e aus eigener Gleichung tber A

Der erwartete Effekt ist in Bild 5.18 zu erkennBiese Gleichung ist in Kapitel 6 durch Ver-
gleich mit Werten bestehender Flugzeuge zu Gbexprif
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6 Vergleich der Berechnungsmethoden zum
Oswald-Faktor

Die in Kapitel 5 vorgestellten Methoden zur Ermittyy des Oswald-Faktors e missen auf die
Verwendbarkeit in PreSTo Uberprift werden. Es sdlaten aus Flugversuchen, oder der Li-
teratur von bestehenden Flugzeugen ermittelt wergié diese Flugzeuge sollen die Berech-
nungsmethoden angewandt und die Ergebnisse vezgliwlarden.

6.1 Ermittlung der Vergleichsdaten

Wie dicht die errechneten Werte an dem wirklichearWiegen, kann nur herausgefunden
werden, wenn der richtige Wert bekannt ist. In dégratur ist selten der Oswaldfaktor von
bestehenden Flugzeugen gegeben. Eine Ausnahmeastelieser Stelle [Roskam 1989] dar.
Hier ist im Teil 1 eine Liste von Flugzeugen miggbenem Oswald-Faktor enthalten. Neben
dem Oswald-Faktor sind hier noch der Nullwiderssd®siwert Go und die Streckung gege-
ben. In Tabelle 6.1 sind die Werte der Flugzeudgedigtet.

Tabelle 6.1 Vergleichswerte fiir e [Roskam 1989]

Flugzeugmuster ) A e
Boing 247 D 0,0212 6,55 0,75
Douglas DC 3 0,0249 9,14 0,75
Boing B-17 G 0,0236 7,58 0,75
Seversky P-35 0,0251 5,89 0,62
Piper J3 Cub 0,0373 5,81 0,75
Beechcraft D 17 0,0348 6,84 0,76
Consolidatad B 24 J 0,0406 11,55 0,74
Martin B26 F 0,0314 7,66 0,75
North American P51D  0,0161 5,86 0,69
Lockheed L.1049G 0,0211 9,17 0,75
Piper Chirokee 0,0358 6,02 0,76
Cessna Skyhawk 0,0319 7,32 0,75
Beech Bonanza V_35 0,0192 6,20 0,75

Cessna Cardinal RG 0,0223 7,66 0,63
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In der Projektarbeit ,Maximale Gleitzahl, Streckumgd benetzte Flache* von Herrn Schitter
aus dem Jahre 2006 [Schliter 2006] sind die mdgi@eitzahl E,ax und das Verhaltnis des
Quadrates der Spannweite zu der benetzten Flaader ihabelle 7.1 gegeben.

Fur die Maximale Gleitzahl gilt:

A
E,ox = Ke O——— (6.1)
"\ S/ S
Mit
2
_ b ' (6.2)
S
wird aus Gleichung 6.1
2
Emax = kE b_ (63)
She
Darin sind:
Emax Maximale Gleitzahl
b Fliigelspannweite
Suet benetzte Fllgelflache
Sref Referenzfligelflache
ke Faktor

Damit kann mit den Werten der Tabelle der Faktoaks Gleichung 6.4 bestimmt werden.

max (6.4)
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Nach Schluter [Schltter 2006] gilt fur den Faktgrfolgende Beziehung:

1_|mle
ke ==0|— 6.5
e =51 (6.5)

Darin ist e der Oswald-Faktor und cf der ReibbeiwEiir cf wird ein gangiger Wert von
0,003 angenommen. Die Gleichung ist in [Schllitéd&@uf Seite 32 zu finden. Nach e um-
gestellt ergibt sich:

Alk, [cf (6.6)

Damit kann fur die gegebenen Werte aus [Schlite6p8er Oswald-Faktor e fur die gegebe-
nen Flugzeuge bestimmt werden. Tabelle 6.2 zeggEdjebnisse zu den Flugzeugen.

Tabelle 6.2 Ergebnisse fir e aus [Schluter 2006]
Flugzeugtyp Oswald-Faktor e
A 310-300 1,000

A 320-200 0,783

A 340-300 1,000

B 737-300 1,000

B 767-300 1,000

MD-90-30 0,811

TU-154-M 0,665

Um die Methoden zur Bestimmung des Oswald-Fakt@asden vorangegangenen Kapiteln
zu untersuchen, werden nicht nur die Werte vonnétigt. Es missen auch die in den Rech-
nungen verwendeten Parameter der Flugzeuge gegelerym alle Methoden tberpriifen zu
kénnen, sind Folgende Parameter der Flugzeuge: nétig

- Streckung A
- Zuspitzung A
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Reisemachzahl Wk
V-Winkel r
Pfeilwinkel [0)
Nasenradius LE
Dickenverhaltnis t/c

Einige dieser Parameter sind schwer aus der Literat ermitteln. Der Nasenradius zum Bei-
spiel ist eine Profilabhéngige Grol3e, die nichtemyaipen ist. Damit ist es nicht moéglich die
Datcom-Methode weiter zu untersuchen. Wie in Kapiteeschrieben wird in dieser Methode
mit dem Nasenradius gearbeitet. Einige Werte siafl der Internet Seite Butterworth-
Heinemann unter folgendem Link einzusehen:

http://www.elsevierdirect.com/companions/978034®&2Blappendices/data-a/default.htm
Es sind auf dieser Seite Excel Tabellen mit Datimgger Flugzeuge hinterlegt. Diese Tabel-

len sind auf der beiliegenden CD zu finden. Weit@etden sind aus einer Tabelle aus [Nita
2011] entnommen.

6.2 Vergleich

Mit den Werten aus 6.1 ist ein Vergleich fur folgerMethoden maoglich:

Berechnung nach Howe
Berechnung nach Raymer
Berechnung nach Hérner

Lineare Regression

Nichtlineare Regression
Berechnung nach eigener Gleichung

Durch den Solver ergeben sich bei der Linearen édsgyn Werte fir die Faktoren. Bei der
Nichtlinearen Regression fur die Exponenten. Dgzee Gleichung wird mit einem Faktor k
versehen, um an die Werte angepasst zu werdenerDfeaktor liefert ebenfalls der Solver.
Fur diese 3 Methoden werden hier die endgultigesicBlingen dargestelit.
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Lineare Regression:

e =0,02020A~ 0,00130 + 0,0895[M ., — 0,00290,,. +5,4272(ft / c) (6.7)

Nichtlineare Regression:

e= A01723 A 01442 M CR— 00814 E:OS¢25 04925 [ﬂt / C) 03653 (68)

Eigene Gleichung:

(6.9)

e= K,
1+ f(A-AA)A

Mit ke = 0,8806

Tabelle 6.3 zeigt die Ergebnisse des VergleichBbarblick.

Tabelle 6.3 Ergebnisse des Vergleichs

Methode Fehler absolut Fehler in [%]
Howe 0,0511 6,56

Raymer 0,0906 11,13

Horner 0,1608 17,63
Lineare Regression 0,0220 2,87
Nichtlineare Regression 0,0126 1,65
Eigene Gleichung 0,1089 12,77

Die Berechnungen zu den Ergebnissen aus Tabellee@iidden sich auf der beigefiigten CD

unter dem Ordner e_Vergleich.
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6.3 Auswertung der Ergebnisse

Aus Tabelle 6.3 ist zu entnehmen, dass die Niddli@ Regression das beste Ergebnis liefert.
Dies ist dadurch zu begrinden, dass die Anpassugggebene Werte durch Exponenten ma-
thematisch am erfolgreichsten ist. Allerdings wertei dieser Methode alle Physikalischen
Eigenschaften der Parameter vernachlassigt. Dasbkig wird Quasi erzwungen. Ein kaum
schlechteres Ergebnis liefert die lineare Regresdich hier ist es eher der Mathematik als
der Physik zuzuschreiben. Bei jeder moglichen \ertg der realen Werte wirden diese Ver-
fahren gut abschneiden. Die Veranderlichen in diicungen wirden sich blof3 jedes mal
anpassen. Diese Verfahren sind gut geeignet, uendésraphen an eine Punktewolke anzu-
passen, nicht aber um Physikalische Phadnomeneszhregen.

Die anderen Ergebnisse liegen eher im schlecht®eseich. Hierbei sei noch zu erwahnen,
dass die eigene Formel auch durch einen Faktoreawdrte angepasst ist. Ohne diesen Fak-
tor von immerhin 0,88 waren diese Ergebnisse nobleshter. Die Aussagekraft dieser Un-
tersuchung ist auch abhéngig von der VerwertbadaitVergleichsdaten. Den Oswald Faktor
von existierenden Flugzeugen aus der Literatur rmiteln stellt sich als hochst Mihsam
raus. Auf die Genauigkeit der Werte kann sich neehi00 % verlassen werden.
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7 Zusammenfassung und Aussichten

PreSTo ist in einzelne Module zerlegt und wird (diee Bedienoberflache gesteuert, welche
gleichzeitig zum Abspeichern der Werte dient. Diezelnen Module laufen wesentlich stabi-

ler, als die Arbeitsmappe. Es ist weniger Speidagzmotwendig, um mehrere Entwuirfe ab-

zuspeichern. Es muss nur noch die relativ kleindideinheit gespeichert werden. Die Daten
sind von der Berechnungsebene, den Modulen getrennt

Es gibt noch Funktionen in dem grol3en PreSTo, rdider Bedienoberflache nicht enthalten
sind. So ist der Export der Daten nach CEASIOM, PRAund CATIA noch nicht von der
Bedienoberflache zu steuern. Daran muss noch gesnaerden.

Die Ergebnisse aus der Suche nach einem VerfahreBestimmung des Oswald-Faktors
sind nicht gerade hervorragend. Dies liegt untetesam an der Beschaffenheit der Ver-
gleichsdaten. Der Oswaldfaktor ist eine AerodynahmesGrol3e, die so einfach nicht anhand
geometrischer Fligeldaten, wie PreSTo sie liefedestimmen ist. Eine Stromungsmechani-
sche Untersuchung zur Ermittlung des Oswald-Faknaigle vielleicht bessere Ergebnisse
bringen. Auf dem Gebiet kann jedenfalls noch vefogscht werden.
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Anhang A

Diagramme aus ESDU 74035

In den folgenden Bildern sind Diagramme aus ESD0O3B4gezeigt. Aus diesen Diagrammen
wurden die Werte fur die Untersuchung der ESDU Meéhin Kapitel 5.1 entnommen.

1.18 T

1.06

1.04

1.02

1.00
Bild A.1 Effizienzfaktor fir A =0
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Effizienzfaktor fir A

1.01
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1.04
1.03
1.02
1.01

1.00

1.08
1.07
1.06
1.05
1.04
1.03
1.02
1.01
1.00

1+3

I3
Bild A.2
1+6
Bild A.3



=

80

1:12

1.10

1.08

1.06

1+

1.04

1.02

1.00

0.98

Bild A.4
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Effizienzfaktor fir A

:::FFF

i

7

=

1.14
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Effizienzfaktor fur A



