
   

h 

Diplomarbeit  

Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau 

Dimensionierung und Entwurf von Strahlverkehrs-
flugzeugen mit Statistiken –  
Programmentwicklung von PreSTo und Anbindung  
an PrADO  

Sanjay Luthra 

27. Februar 2009  



     

 

2 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Hochschule für Angewandte Wissenschaften Hamburg 
Fakultät Technik und Informatik 
Department Fahrzeugtechnik + Flugzeugbau 
Berliner Tor 9 
20099 Hamburg 
 
 
 
 
 
 
 
Verfasser:          Sanjay Luthra 
Abgabedatum:     27.02.2009 
 
1. Prüfer: Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME 
2. Prüfer: Prof. Dr.-Ing. Hartmut Zingel 
 
Betreuung: Dipl.-Ing. Kolja Seeckt 

 
 

 

Nutzer
Notiz
Unmarked festgelegt von Nutzer

Nutzer
Notiz
Marked festgelegt von Nutzer

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

Anfragen richten Sie bitte an:

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

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



     

 

3 

Kurzreferat 
 

In dieser Diplomarbeit wird das Tool PreSTo (Preliminary Sizing Tool), das im Department 

Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau an der Hochschule für Angewandte Wissenschaften Ham-

burg (HAW) erstellt wurde, vorgestellt und erweitert. Dieses Tool wurde in Anlehnung an die 

Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr. Scholz entwickelt. PreSTo dient zur Dimensionie-

rung von konventionellen Strahlverkehrsflugzeugen im Unterschallbereich, es wurde in 

Microsoft Excel erstellt. Die Dimensionierung eines kompletten Flugzeuges erfolgt in vielen 

Tabellenblättern. Im ersten Tabellenblatt werden die fünf Flugphasen eines Flugzeugs unter-

sucht und dabei die Massen, die Flügelfläche und der Startschub abgeschätzt. Der User gibt in 

erster Linie die Parameter aus der Anforderung ein. Bei fehlenden Parametern hat der User die 

Möglichkeit, diese der Statistik zu entnehmen. In der Statistik sind die Originaldaten ver-

schiedener Flugzeuge in Abhängigkeit von der Reichweite aufgeführt. Dem User wird für die 

zur Dimensionierung des Flugzeuges angeforderte Reichweite ein Durchschnittswert der je-

weiligen Parameter aus verschiedenen Flugzeugen angeboten. Die Originaldaten verschiede-

ner Flugzeuge sind auch in einer Datenbank parallel zu der Berechnung aufgeführt. Dabei hat 

der User die Möglichkeit, mittels eines Drop-Down-Menüs ein bestimmtes Flugzeug aus der 

Liste auszuwählen, um die Originaldaten des jeweiligen Flugzeuges anzusehen bzw. mit eige-

nen Werten zu vergleichen. In den nächsten Tabellenblättern werden die einzelnen Flugzeug-

komponenten, wie Rumpf, Flügel, Leitwerke und Fahrwerk dimensioniert.  

 

Bei der Erstellung des Tools wurden die Luftfahrtvorschriften von FAR Part 25 (Federal A-

viation Regulation) von der US-amerikanischen FAA (Federal Aviation Administration) und 

von CS-25 (Certification Specification) von der EASA (European Aviation Safety Agency) 

berücksichtigt. Zur Dimensionierung eines Flugzeuges sind viele Methoden und Verfahren 

verschiedener Autoren, wie Raymer, Roskam, Loftin usw., bekannt. Der User hat die Mög-

lichkeit, einige Rechenschritte der Dimensionierung nach einer bestimmten Methode durchzu-

führen. Zur Veranschaulichung der Ergebnisse sind viele Diagramme und 2-dimensionalen 

Bilder in verschiedene Ansichten dargestellt, dabei werden dem User auch die aktuellen Wer-

te in vielen Diagrammen angezeigt. Damit kann der User genau sehen, wo sich der berechnete 

Wert befindet bzw. mit welchem Wert die Berechnung durchgeführt wird. Die Ergebnisse der 

Dimensionierung werden für die Vorgabedatei des PrADOs (Preliminary Aircraft Design and 

Optimization Program) in das letzte Tabellenblatt automatisch übertragen. Die fehlenden Pa-

rameter können dann manuell in die Vorgabedatei eingegeben werden. Anschließend kann die 

Vorgabedatei aus dem Excel-Tabellenblatt kopiert und in die Vorgabedatei des PrADOs ein-

gefügt werden, um weitere Dimensionierungen in PrADO durchführen zu können. Als Bei-

spiel wird ein neues Flugzeug in Anlehnung an die Boeing 777-200 LR Wordliner dimensio-

niert und damit gezeigt, wie ein Flugzeug nach einer bestimmten Methode mit diesem Tool 

dimensioniert werden kann. 
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Dimensionierung und Entwurf von 
Strahlverkehrsflugzeugen mit Statistiken –  
Programmentwicklung von PreSTo und Anbindung 
an PrADO 
 

Aufgabenstellung für eine Diplomarbeit gemäß Prüfungsordnung 
 

Hintergrund 
Das Flugzeugdimensionierungsprogramm PreSTo (Preliminary Sizing Tool) wurde am De-

partment Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau entwickelt und wird u. a. im Rahmen des For-

schungsprojekts Grüner Frachter (siehe http://GF.ProfScholz.de) für den Flugzeugvorentwurf 

eingesetzt. Mit dem Programm, welches in Form von MS Excel-Tabellenblättern vorliegt, 

werden ausgehend von den grundlegenden Anforderungen an das zu entwerfende Flugzeug 

erste Parameter wie Massen, Flügelfläche und Schub abgeschätzt. Diese können in weiteren 

Schritten beispielsweise mit dem Programm PrADO in höherer Genauigkeit berechnet wer-

den. 

 

PrADO (Preliminary Aircraft Design and Optimisation Program) ist ein Programm des Insti-

tuts für Flugzeugbau und Leichtbau der Technischen Universität Braunschweig für den itera-

tiven, multidisziplinären Entwurfsprozess von Flugzeugen. Es besteht aus einer großen An-

zahl von Unterprogrammen, welche die Beiträge der wichtigsten am Entwurf beteiligten 

Fachgebiete widerspiegeln. Diese Teilprogramme werden je nach Entwurfsproblem oder zu 

untersuchender Konfiguration zu einem Gesamtsystem zusammengestellt und ggf. durch feh-

lende Analyseprogramme ergänzt. Das Programm wird an der HAW ebenfalls im Rahmen des 

Forschungsprojekts Grüner Frachter eingesetzt. 

 

Aufgabe 
 

Ziel dieser Diplomarbeit ist es, PreSTo zu erweitern und mit PrADO zu verbinden.  

DEPARTMENT FAHRZEUGTECHNIK UND 
FLUGZEUGBAU 
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Teilaufgaben sind: 

 

• Vereinheitlichung und Zusammenbau bereits vorliegender PreSTo-Module u.a. zur 

Rumpfauslegung, Flügelauslegung und zu Statistiken. 

• Erweiterung des Entwurfsumfangs von PreSTo. 

• Verbesserung des Bedienkomforts dadurch, dass dem Anwender Vergleichsparameter aus 

Statistiken zur Verfügung gestellt werden. 

• Verbindung von PrADO mit PreSTo dadurch, dass die Ausgabe der Ergebnisse von 

PreSTo als Vorgabedatei für PrADO genutzt werden kann. 

 

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Es sind die DIN-Normen zur 

Erstellung technisch-wissenschaftlicher Berichte zu beachten. 
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( )t    Spitze (tip) 

( )25    Flügelpfeilung an der 25% Linie 
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( )MAC   mittlere aerodynamische Flügeltiefe 

( )wet    benetzt (wetted) 

 

Sonstige Indizes 

( )0    beim Nullauftrieb   

( )P    Profil 

( )design  Für den Entwurf (design) gewählter Referenzwert 

( )eff    Effektivwert 

( )max   maximaler Wert 

( )LE    Vorderkante (leading edge) 

( )LOI   Warteflug (loiter) 

( )PAX   Passagier (passenger, pax) 

( )res   Reserve 

( )Row  Reihe (row) 

( )SA   Sitze in einer Reihe (seats abreast)  

( )seat   Sitz (seat) 

( )TE    Hinterkante (trailing edge) 

 

Liste der Abkürzungen 
AEO   Alle Triebwerke im Betrieb (all engine operating) 

BPR    Nebenstromverhältnis (by pass ratio) 

CS   Cerification Specification 

FAA   Federal Aviation Administration  

FAR   Federal Aviation Regulation 

ISA   Internationale Standardatmosphäre 

OEI   Mit einem Triebwerksausfall (one engine inoperating) 

PrADO  Preliminary Aircraft Design and Optimazation Program 

PreSTo  Aircraft Preliminary Sizing Tool 

SFC   Spezifischer Kraftstoffverbrauch (specific fuel consumption) 
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Verzeichnis der Begriffe und Definitionen 
 

ACN 
ACN (Aircraft Classification Number) beschreibt, welche Vergleichslast das Fahrwerk an den 

Boden abgibt. Der ACN-Wert ist proportional zu der Belastung. (Trahmer 2008) 
 

Anfluggeschwindigkeit 
Die Anfluggeschwindigkeit ist die Geschwindigkeit, mit der ein Flugzeug 50 ft über der Lan-

debahn fliegt. Sie darf nach Luftfahrtvorschriften nicht kleiner als das 1,3-Fache der Über-

ziehgeschwindigkeit sein. 

 

MAC 
Die mittlere aerodynamische Flügeltiefe MAC (Mean Aerodynamic Chord) ist die Tiefe eines 

Flügels, an der sich der aerodynamische Schwerpunkt befindet. Bei einem Rechteckflügel ist 

die geometrische Flügeltiefe auch gleichzeitig die mittlere aerodynamische Flügeltiefe. 

 

Überziehgeschwindigkeit 
Die Überziehgeschwindigkeit ist die Geschwindigkeit, bei der es am Flugzeug zum Strö-

mungsabriss kommt und damit die kleinste mögliche Fluggeschwindigkeit. 
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1 Einleitung 

 

1.1 Motivation 
 

Das Tool PreSTo wurde entwickelt, um den Rechenaufwand der Dimensionierung eines Flug-

zeuges zu minimieren. 

 

Das Tool PreSTo hat die Fähigkeit, ein konventionelles Strahlverkehrsflugzeug nach vielen 

Methoden und Verfahren zu dimensionieren. Im Gegensatz zur Handkalkulation hat der User 

hier sowohl die Möglichkeit, die Ergebnisse sofort anzusehen, als auch die Möglichkeit, die 

Verfahren, Methoden und die Parameter ständig zu variieren. Dadurch kann der User schnell 

feststellen, welche Parameter voneinander abhängen und welche Ergebnisse nach welchen 

Verfahren und Methoden erzielt werden können. Der User hat auch die Möglichkeit, beim 

Nachentwerfen eines Flugzeuges seine Ergebnisse mit den Originaldaten des Flugzeuges zu 

vergleichen. Der große Vorteil dieses Tools ist, dass die Dimensionierung mit diesem Tool im 

Gegensatz zur Handkalkulation erheblich leichter und schneller ist.  

 

Das Tool PreSTo wird im Rahmen des Forschungsprojektes Grüner Frachter (siehe 

http://GF.ProfScholz.de) für den Flugzeugvorentwurf eingesetzt. In diesem Forschungsprojekt 

werden verschiedene Flugzeugkonfigurationen in PrADO untersucht und optimiert. Daher 

kann das Tool PreSTo sehr hilfsreich sein, um damit die ersten Schritte der Dimensionierung 

vorzunehmen und grundlegende Parameter, wie Massen, Flügelfläche und Startschub, abzu-

schätzen. 

 

 

1.2 Ziel der Arbeit 
 

Ziel dieser Diplomarbeit ist es, das Tool PreSTo zu erweitern: In das bestehende Tool die Sta-

tistiken einzufügen, eine Datenbank zu erstellen, die Vorgabedatei von PrADO in Microsoft 

Excel zu erstellen, Alle Excel-Tabellenblätter des gesamten Tools miteinander zu verknüpfen 

und zum Schluss ein neues Flugzeug in Anlehnung an die B777-200LR zu dimensionieren. 

 

Das Ziel dieser Arbeit ist dem Leser den Eindruck über das Tool PreSTo zu vermitteln. In die-

ser Arbeit werden alle Schritte, die notwendig sind, um ein Flugzeug zu dimensionieren, er-

läutert und es wird dabei gezeigt, von welchen Anforderungen der Entwurf eines Flugzeuges 

abhängt. Der Aufbau und die Bedienung von PreSTo werden beschrieben und als Beispiel 

wird parallel zur Boeing 777 ein Flugzeug mit diesem Tool dimensioniert. Auf Basis dieser 

Information sollte der User dieses Tools in der Lage sein, den Ablauf des Flugzeugentwurfs 

zu verstehen und selbständig ein Flugzeug mit diesem Tool zu dimensionieren.  
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1.3 Literaturübersicht 
 

Die Literaturauswahl zu dieser Diplomarbeit ist sehr umfangreich. Einige Literatur, die sehr 

nützlich ist, wird hier erwähnt. 

 

Literatur für die Datensammlung 
Die Datensammlung für die Statistik und Datenbank im PreSTo ist die Microsoft Excel Datei 

von Verbeke 2008 und für die Daten der Boeing B777-200LR ist die Projektarbeit von 

Seeckt 2008 zu nennen. In Verbeke 2008 sind die Originaldaten von 16 Flugzeugen zusam-

mengefasst. In Seeckt 2008 sind viele nützliche Daten der B777-200LR, die ursprünglich aus 

Boeing 2004 stammen, zu finden. 

 
Literatur für den Flugzeugentwurf 
Das Vorlesungsskript Scholz 1999 von Prof. Dr. Scholz an der Hochschule für Angewandte 

Wissenschaften in Hamburg ist für den Flugzeugentwurf sehr hilfreich. In diesem Skript ist 

die Dimensionierung und Auslegung der Flugzeugkomponenten sehr gut strukturiert darge-

stellt. Genauso ist auch die Excel Datei „AC Dimensionierung“ von Prof. Dr. Scholz zu nen-

nen, da die Untersuchung der fünf Flugphasen in PreSTo auf diese Datei basiert. Bei der Di-

mensionierung sind die Luftfahrtvorschriften berücksichtigt. Der Ablauf der Dimensionierung 

in Scholz 1999 ist nach Loftin 1980 dargestellt. Daher ist Loftin 1980 als eine wichtige Quel-

le für die Herleitungen der Gleichungen und den Ablauf der Dimensionierung zu nennen. Ge-

nauso ist auch Roskam I für die statistischen Werte des Kraftstoffverbrauchs in verschiede-

nen Flugphasen zu nennen. 

 
Literatur für die Auslegung der Flugzeugkomponenten 
Die Literatur für die Auslegung der Flügel und Leitwerke in PreSTo ist Coene 2008, da die 

Erstellung des Tools für die Flügel- und Leitwerkauslegung von Steven Coene durchgeführt 

wurde. Seine Masterarbeit ist sehr wichtig, um nachvollziehen zu können, mit welchen Ver-

fahren und Gleichungen das Tool erstellt wurde, und genauso ist für die Rumpf- und Fahr-

werkauslegung Goderis 2008 zu nennen. Die Masterarbeiten von Steven Coene und Pieter-

Jan Goderis basieren auch in erster Linie auf Scholz 1999 und anderen Autoren.  

 

Literatur für die Erstellung der Vorgabedatei in Pr eSTo 
Als Literatur für die Einführung in PrADO bzw. in die Vorgabedatei von PrADO sind die Pro-

jektarbeiten von Kiesel 2007  und Herda 2008 zu nennen.  
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1.4 Aufbau der Arbeit 
 

Die Dimensionierung, Statistik und Datenbank sind in Abschnitt 2 und 3 ausführlich be-

schrieben. Die Theorie von Abschnitt 2 und 3 wird bei der Erstellung des Tabellenblatts Pri-

liminary in PreSTo angewandt. Zwischen den Abschnitten 4 und 5 besteht eine Verbindung, 

da es in den beiden Abschnitten das Tool PreSTo ausführlich beschrieben wird.  

 

Der Hauptteil dieser Arbeit enthält die Ausführungen zum Thema: 

 

Abschnitt 2 beschreibt die Theorie der Dimensionierung. Es wird gezeigt, mit welchen 

Gleichungen und Methoden die fünf Flugphasen untersucht werden. 

 

Abschnitt 3 beschreibt die Statistik und die Datenbank. Es wird gezeigt, wie die statisti-

schen Parameter ermittelt werden und wie die Datenbank im PreSTo erstellt 

ist und welche Flugzeugtypen in der Datenbank zu finden sind. 

 

Abschnitt 4 beschreibt das Tool PreSTo: wie das Tool aufgebaut ist und wie das Tool 

funktioniert. Es wird hier die gesamte Dimensionierung eines Flugzeuges im 

PreSTo beschrieben. 

 

Abschnitt 5 beschreibt die Vorgabedatei von PrADO. Dabei werden die Datenbanken 2 

bis 7 ausführlich behandelt. 
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2 Dimensionierung 
 

Die Dimensionierung erfolgt im Wesentlichen nach der Methode von Loftin 1980 wie sie 

auch im Vorlesungsskript Flugzeugentwurf Scholz 1999 dargestellt ist. Die Dimensionierung 

basiert auf fünf Forderungen: 

 

• Forderungen an die Landestrecke 

• Forderungen an die Startstrecke 

• Forderungen an die Steigrate im 2. Segment 

• Forderungen an die Steigrate beim Durchstartmanöver 

• Forderungen an den Reiseflug 

 

Zur Dimensionierung eines Flugzeuges werden die fünf oben genannten Phasen untersucht 

und, um diese Forderungen zu erfüllen, müssen die Bedingungen der Flughäfen, Zulassungs-

vorschriften und die Anforderungsliste berücksichtigt werden. Nach der Behandlung der fünf 

Phasen werden die Ergebnisse in einem Diagramm dargestellt und anschließend wird der 

Entwurfspunkt bestimmt bzw. aus dem Diagramm abgelesen.  

 

Bei der Durchführung der Dimensionierung werden die Zulassungsvorschriften von CS-25 

und FAR Part 25 für Strahlverkehrsflugzeuge berücksichtigt. 

 

 

2.1 Landestrecke 
 

Grundlage für die Analyse der Landestrecke sind die Luftfahrtvorschriften. Die Landestrecke 

ist nach CS-25.125 und CS-1.515 vorgeschrieben. Nach Scholz 1999 ist die Sicherheitslan-

destrecke folgendermaßen definiert: 

 
Ein Flugzeug darf auf einem Flugplatz landen, wenn die Sicherheitslandestrecke (landing field 

length) LFLs  kürzer ist als die verfügbare Landestrecke (landing distance available, LDA)LDAs . 

Die Sicherheitslandestrecke wird nach JAR/FAR berechnet aus der Landestrecke (landing di-

stance) Ls  und einem Sicherheitsfaktor. Für Jets beträgt dieser Sicherheitsfaktor 1/0.6 = 1.667 

und für Turboprobs 1/0.7 = 1.429.  
 

Wie man im Bild 2.1 sehen kann, beginnt die Landestrecke beim Überfliegen der 50-ft-

Hindernishöhe. 
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Bild 2.1 Definition der Sicherheitslandestrecke (landing field length) nach CS und FAR 

[LOFTIN 80] 
 

Der erste Schritt zur Dimensionierung des Flugzeuges ist, die maximal zulässige Flächenbe-

lastung wMTO Sm  zu ermitteln. Um die maximal zulässige Flächenbelastung wMTO Sm /  zu be-

rechnen, muss erstmal die Flächenbelastung bei maximaler Landemasse mit der Gl. 2.1 ermit-

telt werden. 

 

 LL
LS

wML C
g

V
Sm max,,

2
,

2
/ ⋅

⋅
⋅

=
ρ

 (2.1) 

 

Darin ist: 

 

ρ   die Luftdichte                

 LSV ,   die Überziehgeschwindigkeit bei der Landung 

g   die Erdbeschleunigung 

 LlC max,,  der maximale Auftriebsbeiwert bei der Landung. 

 

Dabei wird die Luftdichte ρ  auf die Luftdichte in Meereshöhe  3225,1 mkg=ρ  unter der 

Bedingung der Standardatmosphäre bezogen: 

 

   0ρσρ ⋅=  (2.2) 

 

Die Überziehgeschwindigkeit LSV ,  ist die Geschwindigkeit, bei der es am Flugzeug zum Strö-

mungsabriss kommt. Wie aus den CS-25.125 Vorschriften bekannt, hängt die Überziehge-

schwindigkeit von der Anfluggeschwindigkeit ab. Die Anfluggeschwindigkeit, die nach den 

Luftfahrtvorschriften die Geschwindigkeit des Flugzeuges 50 ft über der Landebahn ist, darf 

nicht kleiner als das 1,3-Fache der Überziehgeschwindigkeit sein. 

 

Also:                                  

 LSapp VV ,3,1 ⋅=  (2.3) 
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Die Anfluggeschwindigkeit hängt auch von der Sicherheitslandestrecke ab. Dieser Zusam-

menhang wird in Loftin 1980 für Passagierflugzeuge mit Strahltriebwerken (Siehe Bild 2.2) 

dargestellt. 

 

  
Bild 2.2 Sicherheitslandestrecke als Funktion von der Anfluggeschwindigkeit zum Quadrat 

[LOFTIN 80] 
 

Nach Umstellen der in dem Bild dargestellten Geraden lässt sich folgende Formel für die An-

fluggeschwindigkeit gemäß Scholz 1999 ausdrücken: 

 

 LFLappapp SkV ⋅=  (2.4) 

                                                    mit: 27,1 smkapp =   

 

Nun werden die Gl. 2.2 und Gl. 2.3 in Gl. 2.1 eingesetzt: 

 

 

 
2

2
max,,0

3,12
/

⋅⋅
⋅⋅⋅

=
g

VC
Sm appLl

wML

ρσ
 (2.5) 

 

Dann wird die Gl. 2.4 in Gl. 2.5 eingesetzt: 

 

 LFLLl
app

wML SC
g

k
Sm ⋅⋅⋅

⋅⋅
⋅

= max,,2

2
0

3,12
/ σ

ρ
 (2.6) 
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Dabei wird der Term als Faktor Lk  zusammengefasst: 

 

 
32

2
0 107,0

3,12 m

kg

g

k
k app

L =
⋅⋅

⋅
=

ρ
 (2.7) 

  

Dichteverhältnis σ : 

 

 
LTT

T

∆+
=

0

0σ  (2.8) 

 

LT∆  ist die Temperatur über die Lufttemperatur  KT 15,2880 =  in Meereshöhe (NN) bei Stan-

dardatmosphäre (ISA) bei der Landung. Zusammengefasst ergibt sich folgende Gleichung für 

die Flächenbelastung bei maximaler Landemasse: 

 

 LFLLLLwML SCkSm ⋅⋅⋅= max,,/ σ  (2.9) 

 

Nun muss eine möglichst realistische Abschätzung des maximalen Auftriebsbeiwertes LLC max,,  

erfolgen. Die Erfahrungswerte über maximale Auftriebsbeiwerte sind in den  Bildern 2.3, 2.4 

und 2.5 enthalten. Im Bild 2.3 sind die maximalen Auftriebsbeiwerte für Start, Landung und 

in Reiseflugkonfiguration nach Roskam I von zwölf verschiedenen Flugzeugkategorien dar-

gestellt. Da die gesamte Dimensionierung in diesem Fall für Strahlverkehrsflugzeuge durchge-

führt wird, sind die Werte von Business-Jets und Transport-Jets von Bedeutung. 

 

 
Bild 2.3 Maximale Auftriebsbeiwerte für Start, Landung und in Reiseflugkonfiguration 
 [ROSKAM 1] 
 

Die maximalen Auftriebsbeiwerte von Profilen mit Vorflügeln und Landeklappen können 

dem Bild 2.4 nach Dubs 1987 entnommen werden: 
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Bild 2.4 Maximale Auftriebsbeiwerte von Profilen mit Vorflügeln und Landeklappen [DUBS 87] 
 

Nach Raymer 1989  ist der maximale Auftriebsbeiwert für Flugzeuge mit verschiedenen 

Hochauftriebssystemen als Funktion der Flügelpfeilung im Bild 2.5 dargestellt: 

 

 
Bild 2.5 Maximaler Auftriebsbeiwert  für Flugzeuge mit verschiedenen Hochauftriebssystemen 

als Funktion der Flügelpfeilung [RAYMER 89] 
 

Das Verhältnis aus maximaler Landemasse MLm  und maximaler Startmasse MTOm  kann aus 

der Tabelle 2.1 und Bild 2.6 herangezogen werden. Im Bild 2.6 sind die statistischen Werte 

für das Verhältnis aus maximaler Landemasse und maximaler Startmasse MTOML mm  für 

zwölf verschiedene Flugzeugkategorien nach Roskam I dargestellt: 
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Bild 2.6 Statistische Werte für das Verhältnis aus maximaler Landemasse und maximaler 

Startmasse für verschiedene Flugzeugkategorien [ROSKAM 1] 
 

Auch hier sind die Werte von Business-Jets und Transport-Jets für die Berechnung von Be-

deutung. 

 

Nach Loftin 1980 sind die statistischen Mittelwerte für das Verhältnis aus maximaler Lande-

masse und maximaler Startmasse für Jets in der Tabelle 2.1 aufgeführt. 

 
Tabelle 2.1 Statistische Mittelwerte für das Verhältnis aus maximaler Landemasse und maximaler 

Startmasse für Jets [LOFTIN 80] 

 
 

Damit kann die Flächenbelastung bei maximaler Startmasse mit der Gl. 2.10  berechnet wer-

den. 

 
MTOML

wML
wMTO mm

Sm
Sm

/
/

/ =  (2.10) 

 

 

2.2 Startstrecke 
 

Grundlage für eine Analyse der Startstrecke sind die Luftfahrtvorschriften. Die wichtigsten 

Vorschriften sind in CS-25.113; 25.111; 25.109 angegeben. 
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Die hier zu untersuchende Startstrecke ist die Sicherheitsstartstrecke, die im Vergleich zu   

anderen Startstrecken die längste Startstrecke sein muss, damit das Flugzeug sicher starten 

kann. Zu untersuchen sind dabei zwei Startstrecken, nämlich die Startstrecke  „balanced field 

length“ und die Startstrecke „take-off distance AEO“. Unter der balanced field length ist die 

Startstrecke mit Triebwerksausfall zu verstehen, bei der der Pilot mit der Entscheidungsge-

schwindigkeit (take off decision speed) 1V  rollt und den Start fortsetzt oder den Start abbricht. 

Die zweite zu untersuchende Startstrecke ist die Startstrecke ohne Triebwerksausfall, die so 

genannte „take-off distance AEO“. AEO steht dabei für all engines operating. 

 

Nach CS-25.113 beträgt die Startstrecke ohne Triebwerksausfall 115 % der Strecke, die zum 

Überfliegen eines Hindernisses mit einer Höhe von 35 ft erforderlich ist. Im Vergleich von ba-

lanced field length und take-off distance AEO ist die Sicherheitsstartstrecke die größere Stre-

cke. Eine Gleichung für die Sicherheitsstartstrecke wird aus der Gl. 2.11, die aus der Flugme-

chanik für die Startrollstrecke (take-off ground roll) bekannt ist, nach Scholz 1999 hergeleitet. 

 

 
γµ sin)(

)(
2
1 2

⋅⋅−−⋅⋅−−
−⋅⋅=

gmLgmDT

VVm
S

TOTOTOTO

WLOFTO
TOG  (2.11) 

 

Darin ist: 

 

LOFV  Abhebegeschwindigkeit   TOSLOF VVV ,2 2,1 ⋅≈≈  

TOSV ,  Überziehgeschwindigkeit in Startkonfiguration 

WV     Windgeschwindigkeit 

µ      Widerstandskoeffizient der Rollreibung 

γ       Startbahnneigungswinkel 

 

Um die Gl. 2.11 zu vereinfachen, wird die Abhebegeschwindigkeit LOFV  aus dem folgenden 

Ansatz bestimmt: 

 

Gewichtskraft = Auftrieb 

 

 AgmTO =⋅  (2.12) 

Auftrieb: 

 

 WLOFL SCqA ⋅⋅= ,  (2.13) 

Staudruck: 

 

 

2

2
1

LOFVq ⋅⋅= ρ
 (2.14) 
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Daraus ergibt sich für   LOFV : 

 

 
LOFLW

TO
LOF CS

mg
V

,

12 ⋅⋅⋅=
ρ

 (2.15) 

 

Dann wird Gl. 2.15 in Gl. 2.11 eingesetzt: 
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Nun werden folgende Annahmen getroffen:  

 

Der Start findet auf ebener Bahn bei Windstille statt: 

 

                                                  
0

0

=⇒

=⇒

WV

γ
 

 

Der Schub T ist viel größer als die Rollreibung und der Widerstand: 

                                                  

0

0

=⇒

=⇒

TOD

µ

 
 

So erhält man die Abschätzgleichung für die Startrollstrecke: 
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Nun wird eine Proportionalität der Sicherheitsstartstrecke und Startrollstrecke angenommen. 

Weiterhin wird der Auftriebsbeiwert LOFLC ,  durch den maximalen Auftriebsbeiwert mit Klap-

pen in Startstellung TOLC max,,  ersetzt. Zusammenfassend ergibt sich für Flugzeuge mit Strahl-

triebwerken nach einer statistischen Auswertung gemäß Loftin 1980 folgendes Verhältnis aus 

Schub-Gewichtsverhältnis und Flächenbelastung: 

 

                         
( )

TOLTOFL

TO

wMTO

MTOTO
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                                                   Mit:  kgmkTO /34,2 3=  
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Mit der Gl. 2.19 wird die Rechnung in diesem Fall durchgeführt: 

 

 
TOLTOFL

TO

CS

k
a

max,,⋅⋅
=

σ
 (2.19) 

  

Die Werte für den maximalen Auftriebsbeiwert in Startstellung können dem Bild 2.3 ent-

nommen werden. Dabei sind auch die Werte für Business-Jets und Transport-Jets für die Be-

rechnung von Bedeutung. 

 

 

2.3 Steigrate im 2. Segment 
 

Die Grundlage für die Steigrate im 2. Segment sind auch die Luftfahrtvorschriften. Die wich-

tigsten Textstellen sind in CS-25 vorgeschrieben. Die Anforderung an die Steigrate im 2. Seg-

ment, d. h. an die Steigrate nach dem Einfahren des Fahrwerks, wird als  Steigwinkel bezeich-

net. Er ist in CS-25.121 in Abhängigkeit  von der Anzahl der Triebwerke vorgegeben (Siehe 

Tabelle 2.2): 
 
Tabelle 2.2 Steigwinkel im 2. Segment [SCHOLZ 99] 
Zwei Triebwerke:  %4,2  024.0sin =γ  

Drei Triebwerke: %7,2  027.0sin =γ  

Vier Triebwerke: %0,3  030.0sin =γ  

 

Die Gleichung für das Schub-Gewichtsverhältnis wird folgendermaßen hergeleitet. Es wird 

ein Kräftegleichgewicht in Flugrichtung gebildet. 

 

In horizontaler Richtung:  

 

 γsin⋅⋅+= gmDT  (2.20 ) 

 

In vertikaler Richtung: 

 

 gmgmL ⋅≈⋅⋅= γcos  (2.21) 

 

Die Gl. 2.20 wird durch gm⋅  geteilt. 

 

 γsin+
⋅

=
⋅ gm

D

gm

T
 (2.22 ) 

 

Dann wird Gl. 2.21 in Gl. 2.22 eingesetzt. 
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 γsin+=
⋅ L

D

gm

T
 (2.23) 

 

Nach Umformen der Gl. 2.23 ergibt sich folgende Gleichung für das Schub-

Gewichtsverhältnis im 2. Segment. 

 

 γsin
1 +=

⋅ DLgm

T
 (2.24) 

 

Dabei ist der Triebwerksausfall nicht berücksichtigt. Soll das Flugzeug in der Lage sein, auch 

bei einem ausgefallenen Triebwerk den Steigflug zu überwinden, so muss das Schubge-

wichtsverhältnis, bezogen auf den gesamten Schub aller Triebwerke, entsprechend größer ge-

wählt werden. Damit wird die Gl. 2.24 mit der Anzahl der Triebwerke En  erweitert. 
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Der Sinus des Steigwinkels wird der Tabelle 2.2 je nach Anzahl der Triebwerke entnommen. 

Nun wird die GleitzahlE , die in Gl. 2.25 noch unbekannt ist, mit einem Nährungsverfahren 

bestimmt. 

 
D
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L
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Um die Gleitzahl E  zu bestimmen, müssen zuerst der Auftriebsbeiwert LC  und der Wider-

standsbeiwert DC  bestimmt werden. Der Auftriebsbeiwert LC  ist nach folgender Gleichung 

definiert: 

 

 
2

max, 






⋅=
V

V
CC s

LL  (2.27) 

 

Der Steigflug im 2. Segment wird mit  TOSVV ,2 2,1 ⋅=  durchgeführt. Daher ergibt sich für den 

Auftriebsbeiwert der Faktor 1,44 im Nenner. 

 

  
44,12,1

max,,
2

max,, TOLTOL
L

CC
C ==  (2.28) 

 

Der Widerstand setzt sich aus Profilwiderstand und induzierten Widerstand zusammen: 

 

 iDPDD CCC ,, +=  (2.29) 
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eA

C
C L

iD ⋅⋅
=

π

2

,  (2.30) 

 

Darin ist: 

 

A  Flügelstreckung 

e Oswald-Faktor 

 

In Gl. 2.26 werden die Gleichungen 2.29 und 2.30 eingesetzt. 
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π
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 (2.31) 

 

Der Profilwiderstand setzt sich auch aus verschiedenen Widerständen zusammen. 

 

 gearDslatDflapDoDPD CCCCC ,,,,, ∆+∆+∆+=  (2.32) 

 

Darin ist: 

 

oDC ,   Nullauftriebswiderstand, 

flapDC ,∆  Zusatzwiderstand, der durch die Klappen verursacht wird, 

slatDC ,∆  Zusatzwiderstand, der durch die Vorflügel verursacht wird, 

 gearDC ,∆  Zusatzwiderstand durch das Fahrwerk. 

 

Der Zusatzwiderstand flapDC ,∆  hängt von dem Auftriebsbeiwert und Klappenausschlag ab, der 

in  Tabelle 2.3 aufgeführt ist: 

 
Tabelle 2.3 Zusatzwiderstand im 2. Segment und beim Durchstarten [LOFTIN 80] 

Für :3,1=LC  Klappen 01,015 , =∆⇒°
flapDC  

Für :3,1=LC  Klappen 02,025 , =∆⇒°
flapDC  

Für :3,1=LC  Klappen 03,035 , =∆⇒°
flapDC  

 

Für andere Auftriebsbeiwerte kann entsprechend inter- und extrapoliert werden. Der Zusatz-

widerstand slatDC ,∆  wird im 2. Segment vernachlässigt und für den Widerstand des Fahrwerks 

wird  015,0, =∆ gearDC  angenommen, sofern das Fahrwerk ausgefahren ist. Der Oswald-

Faktor wird wegen der ausgefahrenen Klappen und Vorflügel mit 7,0=e  abgeschätzt. 
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2.4 Steigrate beim Durchstartmanöver 
 

Das Flugzeug befindet sich beim Durchstartmanöver im Endanflug. Das Fahrwerk ist ausge-

fahren und die Landeklappen sind in Landestellung. Aus irgendeinem Grund wird entschie-

den, durchzustarten. Dabei wird der Startschub gegeben, um einen neuen Anflug zu fliegen. 

Auch für dieses Manöver sind wichtige Textstellen in CS-25.121 vorgegeben. Der Rechen-

gang vom Durchstartmanöver ist ähnlich dem im 2. Segment. Dabei muss die Gleitzahl E neu 

berechnet werden. Für den Auftriebsbeiwert beim Durchstartmanöver gilt: 

 

 
69,13,1

max,,
2

max,, TOLTOL
L

CC
C == , (2.33) 

 

da LSMA VV ,3,1 ⋅=  ist. 

 

Die Werte für den Steigwinkel beim Durchstartmanöver sind der Tabelle 2.4 zu entnehmen. 
 
Tabelle 2.4 Steigwinkel beim Durchstartmanöver [SCHOLZ 99] 
Zwei Triebwerke:  %1,2  021.0sin =γ  

Drei Triebwerke: %4,2   024.0sin =γ  

Vier Triebwerke: %7,2  027.0sin =γ  

 

Die Gleichung zur Bestimmung des Minimalwerts des Schub-Gewichtsverhältnisses lautet: 
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 (2.34) 

 

 

2.5 Reiseflug 
 

Beim Reiseflug werden die Flächenbelastung und das Schub-Gewichtsverhältnis getrennt 

voneinander bestimmt, dabei wird  vorausgesetzt, dass das Flugzeug die gewählte Reiseflug-

machzahl im stationären Geradeausflug erreicht. Da es nicht möglich ist, das Schub-

Gewichtsverhältnis als Funktion der Flächenbelastung zu berechnen, werden die beiden Pa-

rameter als Funktion der Flughöhe berechnet. Der Zusammenhang zwischen der Flächenbelas-

tung und  dem Schub-Gewichtsverhältnis ergibt sich über die gemeinsame Flughöhe. 
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2.5.1 Schub-Gewichtsverhältnis  
 

Um die Berechnung für das Schub-Gewichtsverhältnis und die Flächenbelastung im stationä-

ren Geradeausflug durchführen zu können, werden folgende Annahmen getroffen: 

 

• Auftrieb gleich Gewicht 

• Widerstand gleich Schub 

 

Damit ergibt sich folgende Gleichung: 

 

 
E

gm
DT MTO

CRCR

⋅==  (2.35) 

 

Dann wird die Gl. 2.35 durch den Startschub TOT  geteilt und nach Umformen ergibt sich die 

Gleichung: 

 

 ( ) ETTgm

T

TOCRMTO

TO

⋅
=

⋅ /
1

 (2.36) 

 

Für das Verhältnis aus Reiseschub zu Startschub gilt: 

 

 ( ) 7125,00248,0
1

0397,00013,0 +⋅−⋅−⋅= µµ CR
TO

CR h
kmT

T
 (2.37) 

 

Um den Graphen des Reiseflugs  im Entwurfsdiagramm zeichnen zu können, werden einige 

Werte für das Schub-Gewichtsverhältnis mit der Gl. 2.36 in Abhängigkeit der Flughöhe ermit-

telt, da das Verhältnis aus Reiseschub zu Startschub in Gl. 2.37 von der Flughöhe abhängt. 

 

In  Gl. 2.36 ist die Gleitzahl E  noch unbekannt. Die Gleitzahl E  wird mithilfe der maxima-

len Gleitzahl maxE  nach Raymer 1989 bestimmt. 

 

 
wwet

E SS

A
kE

/max ⋅=  (2.38) 

 

Nach den Daten von Raymer 1989  ist der Faktor 8,15=Ek . 
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e
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 (2.39) 
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Mit der Gl. 2.39 ist der Faktor 9,14=Ek , wobei für 003,0=
−

fC  und für den Oswald-Faktor im 

Reiseflug gemäß Loftin 1980 85,0=e  eingesetzt wird. Für die tatsächliche Gleitzahl im Rei-

seflug  gilt: 
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 (2.40) 

 

Darin ist: 

 

LC   tatsächlicher Auftriebsbeiwert 

mdLC ,   Auftriebsbeiwert bei Flug mit geringstem Widerstand 

 

Für mdLC ,  gilt: 

 

 
max

, 2 E

eA
C mdL ⋅

⋅⋅= π
 (2.41) 

 

Das Verhältnis der Auftriebsbeiwerte mdLL CC ,  hängt auch von dem Verhältnis der Reisege-

schwindigkeit zur Geschwindigkeit des geringsten Widerstands ab. 

 

 ( )2
, /

1

mdmdL

L

VVC

C =  (2.42) 

 

Somit kann der tatsächliche Auftriebsbeiwert LC  bestimmt werden: 

 

 ( )2
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/ md

mdL
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C
C =  (2.43) 

 

 

2.5.2 Flächenbelastung 
 

Für die Flächenbelastung im Reiseflug gilt: 

 

 ( )hp
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 (2.44) 
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Für den Isentropenexponenten wird 4,1=γ  eingesetzt. Der Druck )(hP  hängt von der Flug-

höhe ab und wird aus der Standardatmosphäre ermittelt. In einer Höhe h  bis 11 km gilt: 

 

 ( ) 256,5
0 02256,01)( hphp ⋅−⋅=  (2.45) 

 

und in einer Höhe ab 11 km bis 20 km gilt: 

 

 ( )111577,0
0 2232,0)( −⋅−⋅⋅= hephp  (2.46) 

 

Auch für die Flächenbelastung werden einige Werte mit der Gl. 2.44 ermittelt, um den Gra-

phen des Reiseflugs im Entwurfsdiagramm zeichnen zu können. Die Flächenbelastung hängt 

auch von der Flughöhe ab, da der Druck )(hP  von der Höhe abhängig ist. Beim Abtragen der 

Werte der Flächenbelastung und  des Schub-Gewichtsverhältnisses im Entwurfsdiagramm ist 

darauf zu achten, dass das Wertepaar für die gleiche Flughöhe ermittelt wurde. 

 

 

2.5.3 Entwurfsdiagramm 
 

Die Ergebnisse der fünf Flugphasen werden in das Entwurfsdiagramm (Bild 2.7) eingezeich-

net. Dann wird der passende Entwurfspunkt im Diagramm ausgewählt. Dabei muss der Ent-

wurfspunkt im zulässigen Bereich liegen und er soll so gewählt werden, dass bei einem mög-

lichst geringen Schub-Gewichtsverhältnis eine möglichst hohe Flächenbelastung erreicht 

wird. Dabei hat das Schub-Gewichtsverhältnis die erste Priorität. Über diesen Entwurfspunkt 

wird dann die Flächenbelastung als X-Koordinate und das Schub-Gewichtsverhältnis als Y-

Koordinate abgelesen. 

 

  
Bild 2.7 Hypothetisches Entwurfsdiagramm [SCHOLZ 99] 
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2.5.4 Reiseflughöhe 
 

Um die Reiseflughöhe bei dem ermittelten Entwurfspunkt zu bestimmen, wird die Gl. 2.36 

nach dem Verhältnis aus Reiseschub zu Startschub und die Gl. 2.37 nach der Reiseflughöhe 

aufgelöst, 
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 (2.47) 

 

 km
TT

h TOCR
CR 0397,00013,0

7125,00248,0/
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µ
µ

, (2.48) 

 

wobei  µ  das Nebenstromverhältnis ist. 

 

 

2.6 Bestimmung der Entwurfsparameter 
 

Mit der Flächenbelastung und dem Schub-Gewichtsverhältnis aus dem Entwurfsdiagramm 

werden die Entwurfsparameter, wie Schub, Massen und Flügelfläche, bestimmt. 

 

 

2.6.1 Betriebsleermassenanteil 
 

Der Betriebsleermassenanteil MTOOE mm  wird gemäß Loftin 1980 mit folgender Gleichung 

berechnet: 

 

 
gm

T

m

m

MTO

TO

MTO

OE

⋅
⋅+= 04,123,0  (2.49) 

 

 

2.6.2 Kraftstoffanteil 
 

Um den gesamten Kraftstoffanteil  MTOF mm  zu bestimmen, muss zuerst der Kraftstoffanteil 

von einzelnen Flugphasen bestimmt werden. Dabei wird der gesamte Flug in einzelne Flug-

phasen unterteilt. Wie  im Bild 2.8 dargestellt, ist der Flug in acht Phasen, vom Anlassen der 

Triebwerke bis nach der Landung, unterteilt. 
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Bild 2.8 Flugphasen eines Flugzeugs [ROSKAM 1] 
 

Mit der Gl. 2.50 werden die Massenverhältnisse von einzelnen Flugphasen multipliziert und 

das Produkt aller Phasen wird „mission fuel fraction“  ffM  genannt. In dieser Gleichung wer-

den die Phasen 1 und 2 nicht berücksichtigt, da die maximale Startmasse ermittelt werden 

soll. 
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M ff =⋅⋅⋅⋅⋅=  (2.50) 

 

Für die Flugphasen 3, 4, 7 und 8 werden die Massenverhältnisse für Transport-Jet und Busi-

ness-Jet der Tabelle 2.5 aus Roskam I entnommen. 

 
Tabelle 2.5 Massenverhältnisse [ROSKAM 1] 

  
 

Die Massenverhältnisse für den Reiseflug und Warteflug werden nach der Breguet`schen 

Reichweitenformel berechnet. Für den Reiseflug eines Jets lautet der Reichweitenfaktor: 
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gc

VE
B CR

s ⋅
⋅=  (2.51) 

 

Darin ist  c  der schubspezifische Kraftstoffverbrauch. Für das Massenverhältnis im Reiseflug 

gilt: 

 

 sB

R

euCRff e
m

m
M −==

5

6
, , (2.52) 

 

wobei eue  die Euler`sche Zahl ist. 

 

Für das Massenverhältnis für die erforderliche Reserveflugstrecke gilt: 

 

 s

res

B

R

euRESff eM −=,  (2.53) 

 

Dabei ist die Reserveflugstrecke resR  nach folgenden Bedingungen in Tabelle 2.6 zu ermit-

teln: 

 
Tabelle 2.6 Bedingungen für die Reserveflugstrecke [SCHOLZ 99] 

Für domestic reserves [FAR Part 121]:                         NMRR ares 200==  

Für international  reserves [FAR Part 121]:                       ares RRR +⋅= 1,0  

Für international  reserves nach üblicher Auslegung:     ares RRR +⋅= 05,0  

 

Für das Massenverhältnis im Warteflug gilt: 

 

 tB

t

euLOIff eM −=,  (2.54) 

 

Dabei ist t  die erforderliche Flugzeit, die nach FAR Part 121 für domestic reserves st 2700=  

und für international reserves st 1800=  vorgegeben ist, undtB  ist  der Zeitfaktor: 

 

 
V

B
B s

t =  (2.55) 

 

Nun werden einzelne Massenverhältnisse multipliziert und der Kraftstoffanteil berechnet: 

 
 LffDESffCRffCLBffTOffstdff MMMMMM ,,,,,, ⋅⋅⋅⋅=  (2.56) 
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 LOIffDESffRESffCLBffresff MMMMM ,,,,, ⋅⋅⋅=  (2.57) 

 

 resffstdffff MMM ,, ⋅=  (2.58) 

 

 ff
MTO

F M
m

m −= 1  (2.59) 

 

 

2.6.3 Nutzlast 
 

Die Nutzlast setzt sich zusammen aus der Masse von Passagieren und der Frachtmasse. 

 

 ocseatgesPAXPL mnmm arg, +⋅=  (2.60) 

 

Die Massen  der Passagiere sind aus der Tabelle 2.7  zu entnehmen. 
 
Tabelle 2.7 Die Massen von Passagieren und Gepäck [ROSKAM 1] 

 
 

 

2.6.4  Berechnung von Massen, Startschub und Flügelfläche 
 

Die maximale Startmasse ist die Summe aus Nutzlast, Betriebsleermasse und der Kraftstoff-

masse. 

 

 FOEPLMTO mmmm ++=  (2.61) 

 

Nach Umformen ergibt sich die Gleichung für die maximale Startmasse: 
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 (2.62) 

 

Um die maximale Startmasse zu bestimmen, werden der Betriebsleermassenanteil aus Gl. 

2.49, der Kraftstoffmassenanteil aus Gl. 2.59 und  die Nutzlast aus Gl. 2.60 in die Gl. 2.62 

eingesetzt. 
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Die Landemasse wird mit dem Landemassenanteil aus der Anforderung mit Gl. 2.63 berech-

net. 

 
MTO

ML
MTOML m

m
mm ⋅=  (2.63) 

 

Die Betriebsleermasse wird mit der Gl. 2.49 berechnet. 
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mm ⋅=  (2.64) 

 

Die Flügelfläche wird mit der Flächenbelastung aus dem Entwurfspunkt berechnet. 
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Genauso wird der Startschub aus dem Schub-Gewichtsverhältnis aus dem Entwurfspunkt be-

rechnet. 
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Die Kraftstoffmasse wird mit dem Kraftstoffmassenanteil aus Gl. 2.59 berechnet. 

 

 
MTO

F
MTOF m

m
mm ⋅=  (2.67) 

 

 

2.6.5 Überprüfung der maximalen Landemasse 
 

Nachdem die fünf Flugphasen untersucht und alle wichtigen Massen bestimmt wurden, muss  

zum Schluss geprüft werden, dass das  Verhältnis der Landemasse zu Startmasse nicht größer 

ist als das angenommene oder das angeforderte Verhältnis der Landemasse zur Startmasse. 

 

Die Landemasse setzt sich zusammen aus der Betriebsleermasse OEm , der Nutzlast PLm  und 

dem Kraftstoff für die geforderte ReserveresFm , . 

 

 PLOEZF mmm +=  (2.68) 
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 )1( ,, resffMTOresF Mmm −⋅=  (2.69) 

 resFZFL mmm ,+=  (2.70) 

 

Das Verhältnis der Landemasse zu Startmasse ergibt sich aus  Gl. 270 und Gl. 2.61. Dieses 

Verhältnis muss kleiner sein als das angeforderte Verhältnis der Landemasse zur Startmasse, 

damit das Flugzeug sicher landen kann. 
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m ≤  (2.71) 

 

Die  Parameter, die in diesem Kapitel den Tabellen und Bildern entnommen werden können, 

sind für die theoretische Berechnung notwendig. In dem Tool PreSTo (im Kapitel 4 ausführ-

lich beschrieben) hat der User die Möglichkeit, die fehlenden Parameter aus der angebotenen 

Statistik zu wählen oder die Werte aus diesen Tabellen und Bildern manuell einzugeben. 
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3  Statistik und Datenbank 
 

Wie im Kapitel 2 schon erwähnt, werden fünf Phasen des Flugzeugs untersucht, um ein Flug-

zeug zu dimensionieren. Dabei werden viele Parameter benötigt. In erster Linie gehen die Pa-

rameter aus den Anforderungen hervor, die das Flugzeug erfüllen muss, aber zur analytischen 

Lösung des Entwurfsproblems wird eine Vielzahl von Parametern benötigt, die in der Anfor-

derung nicht gegeben ist oder der Anforderung nicht direkt entnommen werden kann. In die-

sem Fall werden die Parameter aus anderen Flugzeugen übernommen, die ähnliche Anforde-

rungen erfüllen. Es werden in diesem Kapitel die statischen Werte aus 17 verschiedenen Flug-

zeugen in den folgenden sechs Tabellen aufgeführt. Die Flugzeuge sind von verschiedenen 

Herstellern. Wie es in der Tabelle 3.1 zu sehen ist, sind neben der Airbus- und Boeing-Flotte 

auch Daten von anderen Flugzeugherstellern vorhanden, es sind Daten von Kurz-, Mittel- und 

Langstreckenflugzeugen. Die Daten, die hier aufgeführt werden, wurden aus den Quellen 

Verbeke 2008 und Seeckt 2008 (nur Boeing B777-200LR) übernommen und hier zusam-

mengefasst. Diese statistischen Parameter ändern sich infolge der technischen Entwicklung im 

Laufe der Zeit, der User hat aber hier die Möglichkeit, die Statistik zu erweitern. Nach Eintra-

gen neuer Werte in der Liste im Tabellenblatt „Statistik“ werden automatisch neue Diagram-

me gezeichnet und neue Durchschnittswerte ermittelt. 

 

 

3.1 Statistische Werte für die Landung 
 

 In der Tabelle 3.1 sind die Parameter  aufgeführt, die bei der Untersuchung der Phase „ Lan-

dung“ benötigt werden. 
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Tabelle 3.1  Statistische Werte für die Landung 

Aircraft Type ( )][ 2smkapp  ][ktVapp  ][mSLFL  LlC max,,  
MTOML mm  ][NMR  

CRJ-900 1,79 139,03 1596 2,55 0,932 1250 
KSRA 1,84 130,4 1327 2,6 0,944 1600 

DO728-100 1,77 131,67 1465 2,55 0,921 1630 
CRJ-705 1,77 137,62 1596 2,55 0,913 1800 

ERJ-170LR 1,94 134,52 1273 2,55 0,882 2250 
SR(1) 1,94 145,42 1490 2,55 0,878 2650 

B737-400 1,844 140,7 1540 2,76 0,827 2800 
B737-800 1,8175 143,6 1652 2,76 0,84 3060 
A310-200 1,951 145,8 1469 2,7 0,866 3650 
A300-600 1,896 144,5 1536 2,6 0,836 3700 
B757-200 1,862 143 1560 2,6 0,824 3800 
KMRA 1,87 133,5 1349 2,6 0,856 3940 
LR(1) 1,69 145,2 1952 2,55 0,701 7100 
LR(2) 1,73 154,1 2104 2,55 0,704 7500 
KLAR 1,73 151,7 2036 2,55 0,748 7500 
LR(3) 1,76 143,2 1753 2,55 0,804 7600 

B777-200LR 1,758 140 1676 2,6 0,6418 7500 

 

Wenn ein Parameter in der Anforderung nicht gegeben ist, hat der User die Möglichkeit, den 

Wert dieses Parameters aus der Statistik zu übernehmen. Dabei wird dem User ein Durch-

schnittswert aus den 17 Flugzeugen für den  jeweiligen Parameter angeboten. Die Parameter 

von den 17 Flugzeugen, wie  im Bild 3.1  für die Sicherheitslandestrecke LFLS  dargestellt, 

werden über die Reichweite in einem Diagramm aufgetragen und mit Hilfe einer linearen 

Regression werden die Durchschnittswerte in Abhängigkeit von der Reichweite ermittelt. Da-

bei kann der User bei fehlenden Parametern auf die Statistik zurückgreifen. Die Parameter 

wurden alle über die Reichweite aufgetragen. Dies ist nicht die optimale Lösung, da nicht alle 

Parameter   in der Realität von der Reichweite abhängen. Einige Parameter können von der 

maximalen Startmasse oder von der Nutzlast abhängen, aber diese sind in der Anforderung 

nicht gegeben, sondern sie werden nach der Dimensionierung bestimmt. Die Reichweite ist 

der einzige Parameter, der in der Anforderung gegeben sein muss, um ein Flugzeug zu ent-

werfen und mit dieser Reichweite werden dem User die statistischen Werte angeboten. Die 

statistischen Werte sind  als Richtwerte zu sehen. Sicher kann die Statistik im zweiten Schritt 

über andere Parameter aufgetragen werden. Der User kann zunächst mit dieser Statistik die 

Rechnung durchführen und mit den Ergebnissen die neuen statistischen Werte ermitteln und 

die Rechnung nochmals durchführen, um optimale Ergebnisse zu erzielen. 

 

Die Gleichung der linearen Regression für die Sicherheitslandestrecke lautet: 

 

 1,12940775,0 +⋅= xY  (3.1) 

 

Der User hat auch die Möglichkeit, den Durchschnittswert von bestimmten Flugzeugen oder 

von zwei oder drei Flugzeugen zu ermitteln, dafür ist im Diagramm die „Approximation cur-



     

 

44 

ve“ eingezeichnet. Die Approximationskurve bzw. -gerade ist gelb dargestellt und wird mit 

der Gleichung 

  

 bxmY n +⋅=  (3.2) 

 

beschrieben. 

 

Darin ist: 

 

m  Gradient (gradient) 

n  Exponent (exponent) 

b  Abszisse (abscissa) 

 

Der User hat dabei die Möglichkeit, den Gradienten, den Exponenten und die Abszisse belie-

big zu ändern, um die gewünschten Punkte miteinander verbinden zu können. In den folgen-

den Bildern sind die Durchschnittswerte von allen Flugzeugen bei der Reichweite von 

NMR 7500=  zu sehen. 
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Bild 3.1 Durchschnittswert der Sicherheitslandestrecke 
 

Analog zu der Sicherheitslandestrecke werden auch für die anderen Parameter, die in der Ta-

belle 3.1 aufgeführt sind, Durchschnittswerte ermittelt und graphisch dargestellt. 
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  Approximation curve for factor  approach     

  Gradient exponent abscissa appk    

  -0,00002 1 1,897 1,747 [(m/s^2)^0,5] 

Factor approach
y = -2E-05x + 1,897
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Bild 3.2 Durchschnittswert des Verzögerungsfaktors 
 

  Approximation curve for lift  coefficient     

  gradient exponent Abscissa LlC max,,    

  -0,000006 1 2,6225 2,578 [-] 

Max,lift coefficient,landing y = -6E-06x + 2,6225
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Bild 3.3 Durchschnittswert des max. Auftriebsbeiwerts  
 

  Approximation curve for  mass ratio,  landing-take-off   

  gradient exponent Abscissa MTOML mm    

  -0,00003 1 0,9661 0,7411 [-] 

Mass ratio,landing-take-off y = -3E-05x + 0,9661
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Bild 3.4 Durchschnittswert für das Verhältnis Lande- zu Startmasse 
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  Approximation curve for  approach speed     

  gradient exponent Abscissa appV    

  0,0018 1 134,14 147,64 [kt] 

Approach speed y = 0,0018x + 134,14
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Bild 3.5 Durchschnittswert der Anfluggeschwindigkeit 
 

 

3.2 Statistische Werte für den Start 
 

Für die Phase „ Start“ sind drei Parameter - Sicherheitsstartstrecke, Abhebefaktor und der ma-

ximale Auftriebsbeiwert - von denselben 17 Flugzeugen in der Tabelle 3.2 aufgeführt. 

 
Tabelle 3.2 Statistische Werte für den Start 

Aircraft Type ][mSTOF  ( )][ 3 kgmkTO  TOlC max,,  ][NMR  

CRJ-900 1779 2,13 1,9 1250 

KSRA 1400 2,07 1,9 1600 

DO728-100 1420 2,01 1,9 1630 

CRJ-705 1779 2,13 1,9 1800 

ERJ-170LR 1590 2,05 1,9 2250 

SR(1) 1960 2,02 1,95 2650 

B737-400 2540 2,49 2,02 2800 

B737-800 2231 2,13 2,02 3060 

A310-200 1960 1,82 1,95 3650 

A300-600 2378 2,25 1,95 3700 

B757-200 2368 2,28 1,95 3800 

KMRA 2030 2,19 1,95 3940 

LR(1) 3125 1,76 1,95 7100 

LR(2) 3140 1,91 1,95 7500 

KLAR 1910 1,91 2,4 7500 

LR(3) 2515 2,05 1,95 7600 
B777-200LR 3350 2,34 1,88 7500 

 

Auch für diese Parameter wurden die Durchschnittswerte analog zu den Parametern der Si-

cherheitslandestrecke ermittelt: 
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  Approximation curve   for take-off  field length    

  Gradient exponent Abscissa TOFS    

  0,1891 1 1433 2851,25 [m] 

Take-off field length y = 0,1891x + 1433
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Bild 3.6 Durchschnittswert der Sicherheitsstartstrecke 
 

  Approximation curve  for   factor  take-off   

  gradient exponent abscissa TOk    

  -0,00002 1 2,1746 2,0246 ( )][ 3 kgm  

Factor take-off y = -2E-05x + 2,1746

1,6

1,8

2

2,2

2,4

2,6

2,8

3

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [NM]

k_
T

O
 [m

^3
/k

g]

k_TO

pin point

approximation curve

Linear (k_TO)

 
Bild 3.7 Durchschnittswert des Abhebefaktors 
 

  Approximation curve  for max.  lift coefficient, take-off  

  gradient exponent abscissa TOlC max,,    

  0,00002 1 1,8878 2,0378 [-] 

Max,lift coefficient, take-off y = 2E-05x + 1,8878
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Bild 3.8 Durchschnittswert des max. Auftriebsbeiwerts 
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3.3 Statistische Werte für die Steigrate im 2. Segment 
 

Die Parameter für die Phase „Steigrate im 2. Segment“ sind in der Tabelle 3.3 aufgeführt. 

 
Tabelle 3.3 Statistische Werte für das 2. Segment 

Aircraft Type A  SEGDC .2,0,  SEGSlatsDC .2,,  Landinge  ][NMR  

CRJ-900 9 0,02 0 0,7 1250 

KSRA 9,29 0,019 0,005 0,7 1600 

DO728-100 9,81 0,015 0 0,7 1630 

CRJ-705 9 0,018 0 0,7 1800 

ERJ-170LR 9,3 0,019 0 0,7 2250 

SR(1) 9,5 0,018 0,005 0,75 2650 

B737-400 9,16 0,02 0 0,7 2800 

B737-800 9,45 0,02 0 0,7 3060 

A310-200 8,8 0,02 0 0,7 3650 

A300-600 7,7 0,02 0 0,7 3700 

B757-200 7,9 0,02 0 0,7 3800 

KMRA 9 0,0176 0,005 0,7 3940 

LR(1) 9,3 0,0165 0,005 0,75 7100 

LR(2) 8,566 0,017 0,005 0,75 7500 

KLAR 9 0,0191 0,005 0,75 7500 

LR(3) 9,26 0,0165 0,005 0,75 7600 
B777-200LR 9,34 0,02 0 0,7 7500 

 

Auch hier werden analog zu den anderen Flugphasen die Durchschnittswerte für die in der 

Tabelle 3.3 aufgeführten Parameter ermittelt: 

 

  Approximation curve for   lift ind.   drag coefficient, clean 

  gradient exponent abscissa SEGDC .2,0,    

  -0,0000001 1 0,0191 0,01835 [-] 
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Bild 3.9 Durchschnittswert des Nullwiderstandsbeiwerts im 2. Segment 
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  Approximation curve for   aspect   ratio  

  gradient exponent abscissa A    

  -0,00002 1 9,1232 8,9732 [-] 

Aspect ratio y = -2E-05x + 9,1232
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Bild 3.10 Durchschnittswert der Streckung 
 

  Approximation curve for  Oswald effi.  factor  

  gradient exponent Abscissa Landinge    

  0,000007 1 0,6877 0,740 [-] 

Oswald efficiency factor,landing configuration y = 7E-06x + 0,6877
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Bild 3.11 Durchschnittswert des Oswald-Faktors 
 

  Approximation curve for  Lift ind. Drag   Coefficient, slat  

  gradient exponent Abscissa SEGSlatsDC .2,,    

  0,0000005 1 -0,0005 0,00325 [-] 

Lift independent drag coefficient, slats y = 5E-07x - 5E-05
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Bild 3.12 Durchschnittswert für den Widerstandsbeiwert der Vorflügel im 2. Segment 
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3.4 Statistische Werte für die Steigrate beim Durchstarten 
 

Für die Phase „Steigrate beim Durchstartmanöver“ sind die Parameter in Tabelle 3.4 zu sehen. 

 
Tabelle 3.4 Statistische Werte für Durchstarten 

Aircraft Type ._,0, AppmiDC  ._,, AppmiSlatsDC  ][NMR  

CRJ-900 0,02 0 1250 

KSRA 0,019 0,01 1600 

DO728-100 0,015 0 1630 

CRJ-705 0,018 0 1800 

ERJ-170LR 0,019 0 2250 

SR(1) 0,018 0,01 2650 

B737-400 0,02 0 2800 

B737-800 0,02 0 3060 

A310-200 0,02 0 3650 

A300-600 0,02 0 3700 

B757-200 0,02 0 3800 

KMRA 0,0176 0,01 3940 

LR(1) 0,0165 0,01 7100 

LR(2) 0,017 0,01 7500 

KLAR 0,0191 0,01 7500 

LR(3) 0,0165 0,01 7600 

B777-200LR 0,02 0 7500 

 

Und dazugehörige Durchschnittswerte der Parameter: 

 

  Approximation curve for  Lift ind. Drag   Coefficient, clean  

  gradient exponent Abscissa ._,0, AppmiDC    

  -0,0000001 1 0,0191 0,01835 [-] 

Lift independent drag coefficient, clean y = -1E-07x + 0,0191
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Bild 3.13 Durchschnittswerte des Nullwiderstandsbeiwertes beim Durchstartmanöver 
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  Approximation curve for  Lift ind. Drag   Coefficient, slat  

  gradient exponent Abscissa ._,, AppmiSlatsDC    

  0,000001 1 -0,00009 0,00741 [-] 

Lift indepenent drag coefficient,slats y = 1E-06x - 9E-05
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Bild 3.14 Durchschnittswert für Widerstandsbeiwerte der Vorflügel beim Durchstartmanöver 
 

 

3.5 Statistische Werte für den Reiseflug 
 

Die Parameter für die Phase „Reiseflug“ sind in der Tabelle 3.5 aufgeführt. 

 
Tabelle 3.5 Statistische Werte für den Reiseflug 

Aircraft Type Ek  Wwet SS  BPR cruisee_  CRM  mdVV  ][NMR  

CRJ-900 15,8 6,7 5 0,8 0,78 0,97 1250 

KSRA 15,8 6,2 5 0,8 0,82 1 1600 

DO728-100 15,8 5,3 5,1 0,8 0,78 0,97 1630 

CRJ-705 15,8 6,1 5 0,8 0,78 0,97 1800 

ERJ-170LR 15,8 6,3 5,1 0,8 0,75 0,97 2250 

SR(1) 15,8 6,3 5,7 0,85 0,82 0,95 2650 

B737-400 15,8 6,7 4,9 0,8 0,82 0,95 2800 

B737-800 15,8 6,2 5,1 0,8 0,82 0,95 3060 

A310-200 15,8 6 5 0,8 0,8 0,95 3650 

A300-600 15,8 5,9 5 0,8 0,82 0,95 3700 

B757-200 15,8 5,7 6 0,8 0,8 0,95 3800 

KMRA 15,8 5,9 4,6 0,8 0,8 0,95 3940 

LR(1) 15,8 5,4 6,5 0,85 0,86 0,99 7100 

LR(2) 15,8 5,4 7,6 0,85 0,86 0,95 7500 

KLAR 15,8 6,4 4,6 0,85 0,89 0,95 7500 

LR(3) 15,8 5,4 5 0,85 0,86 0,95 7600 
B777-200LR 15,8 6 8,9 0,85 0,84 0,952 7500 

 

Auch die Parameter werden graphisch dargestellt: 
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  Approximation curve for  Oswald effic.   factor, cruise  

  gradient exponent Abscissa cruisee_    

  0,000009 1 0,783 0,8505 [-] 

Oswald efficiency factor y = 9E-06x + 0,783
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Bild 3.15 Durchschnittswert des Oswald-Faktors 
 

  Approximation curve for  by-pass ratio     

  gradient exponent Abscissa BPR   

  0,0003 1 4,4632 6,7132 [-] 

By-pass ratio y = 0,0003x + 4,4632
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Bild 3.16 Durchschnittswert für das Nebenstromverhältnis 
 

 Approximation curve for  relative wetted   area  

  gradient exponent Abscissa Wwet SS    

  -0,0001 1 6,3683 5,6183 [-] 

Relative wetted area y = -1E-04x + 6,3683
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Bild 3.17 Durchschnittswert für relativ benetzte Flügelfläche 
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 Approximation curve for  mach  number,    cruise  

  gradient exponent Abscissa CRM    

  0,00001 1 0,7656 0,8406 [-]  

Mach number, cruise y = 1E-05x + 0,7656
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Bild 3.18 Durchschnittswert der Machzahl 
 

 Approximation curve for  speed ratio      

  gradient exponent Abscissa mdVV    

  -0,000002 1 0,9684 0,9534 [-]  

Speed ratio y = -2E-06x + 0,9684
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Bild 3.19 Durchschnittswert für das Verhältnis der Geschwindigkeiten 
 

 Approximation curve for   factor  Ek     

  gradient exponent Abscissa Ek    

  -3E-18 1 15,8 15,8 [-] 

 Factor K_E y = -3E-18x + 15,8
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Bild 3.20 Durchschnittswert für den Ek -Faktor 
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3.6 Statistische Werte für die Entwurfsparameter 
 

Die letzten Parameter, die für die Dimensionierung benötigt werden bzw. die letzten Parame-

ter, die in die Statistik aufgenommen werden können, sind in Tabelle 3.6 aufgeführt. 

 
Tabelle 3.6  Statistische Werte für den Entwurfsparameter 

Aircraft 
 Type 

 ][
.,

NM

S AltTO
 

fuel

extra
 

][ sNkg

SFC

⋅
 

MTOOE mm
 

Paxn
 

][NM

R
 

CRJ-900 200 0,05 0,00001924 0,587 86 1250 
KSRA 200 0,05 0,0000191 0,6085 75 1600 

DO728-100 200 0,05 0,00001896 0,6236 70 1630 
CRJ-705 200 0,05 0,00001921 0,587 75 1800 

ERJ-170LR 200 0,05 0,0000195 0,568 70 2250 
SR(1) 200 0,05 0,00001823 0,557 150 2650 

B737-400 200 0,05 0,0000167 0,516 179 2800 
B737-800 200 0,05 0,00001856 0,522 180 3060 
A310-200 200 0,05 0,00001672 0,564 220 3650 
A300-600 200 0,05 0,000016812 0,546 266 3700 
B757-200 200 0,05 0,00001828 0,513 186 3800 
KMRA 200 0,05 0,00001514 0,544 185 3940 
LR(1) 200 0,05 0,00001736 0,462 332 7100 
LR(2) 200 0,05 0,00001618 0,472 380 7500 
KLRA 200 0,05 0,000015556 0,441 380 7500 
LR(3) 200 0,05 0,000016345 0,526 295 7600 

B777-200LR 200 0,05 0,00001526 0,417 301 7500 

 

Auch die Parameter werden graphisch dargestellt, um den Durchschnittswert zu ermitteln. 

 

 Approximation curve  for  spec. fuel  consumption  
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Bild 3.21 Durchschnittswert für den spez. Kraftstoffverbrauch 
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 Approximation curve  for  distance  To alternate  

  gradient exponent abscissa .,AltTOS    
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Bild 3.22 Durchschnittswert für die Entfernung zum Ausweichflugplatz 
 

 Approximation curve  for  extra fuel  For long  range 

  gradient exponent abscissa fuelex.    

  -6E-21 1 0,05 0,05 [-] 

Extra fuel for long range y = -6E-21x + 0,05
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Bild 3.23 Durchschnittswert für die Kraftstoffreserven 
 

 Approximation curve  for  relative operating empty  Mass 

  gradient exponent abscissa MTOOE mm    

  -0,00002 1 0,6193 0,4693 [-] 

Relative operating empty mass y = -2E-05x + 0,6193
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Bild 3.24 Durchschnittswert für den Betriebsleermassenanteil 
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 Approximation curve  for  number  Of passengers   

  gradient exponent abscissa Paxn    

  0,0428 1 27,074 349 [-] 

Number of passengers y = 0,0428x + 27,074
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Bild 3.25 Durchschnittswert für die Anzahl der Sitze 
 
 
 

3.7 Datenbank 
 

Die Originaldaten der 17 Flugzeuge, die in diesem Kapitel in den Tabellen 3.1 bis 3.8 aufge-

führt sind, sind in einer Datenbank gespeichert. In dem Tool PreSTo, das im Kapitel 4 aus-

führlich beschrieben wird, ist die Datenbank so ausgeführt, dass der User mithilfe eines Drop-

down-Menüs ein bestimmtes Flugzeug aus der Liste auswählen kann und die einzelnen Werte 

ansehen und mit den eigenen berechneten Werten vergleichen kann.  

 

Auch die Datenbank kann erweitert werden. Der User muss nur die Daten eines neuen Flug-

zeuges in die vorhandene Liste im Tabellenblatt „Statistik“ eingeben, dann erscheint dieses 

Flugzeug automatisch in dem Drop-down-Menü. Die Datenbank ist nur im ersten Tabellen-

blatt „Preliminary“ aufgeführt. Leider findet man nicht alle Flugzeugparameter, die bei der 

Untersuchung der fünf Phasen benötigt werden, in der Literatur. Um die Datenbank zu ver-

vollständigen, wurden die fehlenden Parameter, wie Gleitzahl, Flughöhe usw., mit den vor-

handenen Parametern des jeweiligen Flugzeuges ausgerechnet. Die fehlenden Parameter wur-

den mit den Methoden, die im Kapitel 2 beschrieben sind, bestimmt. Um die nach Kapitel 2 

berechneten Parameter von den Originaldaten zu unterscheiden, sind diese im Tool blau dar-

gestellt. In Tabellen 3.7 und 3.8 sind die restlichen Parameter, die in der Datenbank aufgeführt 

sind. 

 

 

 

 

 

 

 
  



     

 

57 

Tabelle 3.7 Parameter für die Datenbank 

Aircraft 

 Type 

  ][ 2m

Swing
  MTOOE mm

  
]/[ 2mkg

Sm wingML
  

]/[ 2mkg

Sm wingMTO
  

gradienta   
 

gm

T

MTO

TO

⋅
 

CRJ-900 70,8 0,587 481,75 517 0,0006302 0,3259 

KSRA 80 0,6085 432,6 458 0,0007767 0,3558 

DO728-100 76 0,6236 432,5 469 0,000745 0,3497 

CRJ-705 70,6 0,587 472,5 517 0,0006302 0,3259 

ERJ-170LR 72,7 0,568 451,3 512 0,0006769 0,3463 

SR(1) 122,4 0,557 527,2 600 0,0005547 0,3331 

B737-400 105,6 0,516 533,6 645 0,0004843 0,3126 

B737-800 125,5 0,522 528,8 630 0,0004972 0,3131 

A310-200 219 0,564 561,6 648 0,0004996 0,3239 

A300-600 260 0,546 530,5 635 0,0005105 0,324 

B757-200 183,4 0,513 519,7 631 0,0005183 0,3268 

KMRA 170,1 0,544 453 529 0,000582 0,3084 

LR(1) 362 0,462 525,3 749 0,0003039 0,2881 

LR(2) 437,4 0,472 592,3 842 0,0003282 0,2766 

KLRA 351,9 0,441 574 767 0,0004384 0,3363 

LR(3) 361,7 0,526 511,5 636 0,0004398 0,2801 

B777-200LR 462 0,417 483 775 0,00037 0,287 

 
Tabelle 3.8 Massen für die Datenbank 

Aircraft 

 Type 

  ][

arg

kg

m oc
  

][kg

mOE
  

][kg

mfuel
  

][kg

mPL
  

][kg

mML
   

][kg

mMTO
 

CRJ-900 0 21482 6514 8600 34108 36596 

KSRA 0 22307 6852 7500 34610 36659 

DO728-100 0 22254 6432 7000 32867 35686 

CRJ-705 0 21448 7590 7500 33359 36538 

ERJ-170LR 0 21129 9070 7000 32809 37199 

SR(1) 0 40941 19061 13500 64535 73502 

B737-400 0 35160 16450 16530 56352 68140 

B737-800 0 41243 20847 16920 66368 79009 

A310-200 0 80097 39919 22000 122986 142016 

A300-600 0 90091 48311 26600 137942 165003 

B757-200 2330 59338 36331 20000 95311 115669 

KMRA 0 49031 24383 16650 77059 90064 

LR(1) 0 125334 114411 31540 190171 271285 

LR(2) 0 173727 158239 36100 259119 368067 

KLRA 0 118994 114822 36195 201995 270011 

LR(3) 0 121021 81032 28025 184983 230079 

B777-200LR 34700 149200 144600 64000 223200 347800 

 

 

 



     

 

58 

4 PreSTo 
 

In diesem Tool PreSTo (Preliminary Sizing Tool) wird im Tabellenblatt 1 „Preliminary“, die 

Dimensionierung, wie im Kapitel 2 ausführlich beschrieben, durchgeführt. Im Tabellenblatt 2 

ist das dazugehörige Entwurfsdiagramm „Diagramm“ dargestellt. In weiteren vier Tabellen-

blättern werden die Flugzeugkomponenten dimensioniert. Die Flugzeugkomponenten werden 

mit den  in Preliminary berechneten Werten und der Anforderung dimensioniert. 

 

Die erste zu dimensionierende Komponente ist der Rumpf im Tabellenblatt 3 „Fuselage“; 

dann folgen  der Flügel „Wing Design“, die Leitwerke „Empenage design“ und dann das 

Fahrwerk „Landing gear“. Zum Schluss werden alle berechneten Parameter in die Vorgabeda-

tei von PrADO im Tabellenblatt „PrADO DB2-7“ übertragen, um in PrADO weitere Berech-

nungen und Optimierungen durchführen zu können. 

 

Alle Tabellenblätter in diesem Tool sind miteinander verknüpft. Wenn der User den Wert ei-

nes Parameters in einem Tabellenblatt ändert, dann ändert sich dieser Wert in allen Tabellen-

blättern und damit auch die gesamte Rechnung. Es sind in diesem Tool auch viele Diagramme 

und 2-dimensionale Bilder zur Veranschaulichung gezeichnet. Auch sie passen sich den vari-

ierten Parametern an. 

 

Es sind viele Drop-Down-Menüs in diesem Tool vorhanden. Der User kann auswählen, mit 

welchen Werten oder nach welchem Verfahren die Rechnung durchgeführt werden soll. Es 

sind hier nur einige Auswahlmöglichkeiten kurz erläutert: Der User hat z. B. die Möglichkeit, 

die Rechnung für ein Kurz- oder für Langstreckenflugzeug durchzuführen. Bei den k-Faktoren 

hat er die Auswahl, die Parameter aus der Statistik zu benutzen oder vorgegebene Werte aus 

der Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr. Scholz zu wählen. Und es sind auch an be-

stimmten Stellen die Rechenverfahren nach bestimmten Autoren wie Loftin 1980, Roskam I 
usw., vorgeschlagen und genauso können an bestimmten Stellen die Luftfahrtvorschriften 

ausgewählt werden, also ob die Dimensionierung nach CS-25 oder nach FAR PART 25 

durchgeführt werden soll.  

 

Bei der Profilauswahl für den Flügel kann der User auch ein bestimmtes Profil aus der Liste 

auswählen, jedoch sind alle Profile in PreSTo aus der NACA-Serie. Das Tool PreSTo ist sehr 

umfangreich. Dabei werden  dem User viele Auswahlmöglichkeiten angeboten.  

 

Es wird hier nicht detailliert auf die einzelnen Funktionen des Tools eingegangen. Der User 

muss sich selbst mit dem Tool beschäftigen, um sich einen Einblick zu verschaffen. Das Tool 

ist wie im Bild 4.1 dargestellt, aufgebaut.  
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Bild 4.1 Aufbau von PreSTo 
 

Das Tool PreSTo ist so aufgebaut, dass die Eingangswerte nur in weiss markierten Feldern 

eingegeben werden können. Die Zwischenschritte sind unter „Values for the next Steps“ und 

die Endergebnisse sind unter „Results“ zu finden. 

 

 

4.1 Dimensionierung im PreSTo 
 

Im Folgenden wird der gesamte Ablauf der Dimensionierung in verschiedenen Bildern darge-

stellt und Schritt für Schritt beschrieben. 

 

Dabei wird als Beispiel für die Berechnung  ein neues Flugzeug in Anlehnung an die Boeing 

777-200LR entworfen. Die Originaldaten der Boeing 777-200LR sind in der Datenbank auf-

geführt. Es werden alle berechneten Werte mit den Originaldaten verglichen. Wie in dem Bild 

4.2 unter „Data Base“ zu sehen, hat die B777-200LR die Reichweite von NMR 7500= , damit 

ist das ein Langstreckenflugzeug. Es wird daher im linken Feld die Auswahl „long“ gewählt. 

Es wird dann mit dem Pfeil darauf hingewiesen, dass die Reichweite Einfluss auf die Passa-

giermasse hat. 

 

Für die Anzahl der Sitze wird der statistische Wert ermittelt und es ist in Bild 4.2 348=PAXn  

zu sehen. Da die Anzahl der Sitze für die B777-200LR bekannt ist, wird jedoch mit dem Ori-

ginalwert von 301=PAXn  gerechnet. 
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Parallel zu der Berechnung „Process Data“ ist die Datenbank „Data Base“ zu sehen. Wie im 

Kapitel 3 ausführlich beschrieben, hat der User hier die Möglichkeit, die berechneten Werte 

mit den Originaldaten zu vergleichen. 
 

 
Bild 4.2 Allgemeine Anforderungen im PreSTo  
 
 

4.1.1 Die Phase Landung 
 
Nun wird die Phase „Landung“ (Bild 4.3) untersucht. Bei dieser Phase werden für die fünf Pa-

rameter die statistischen Werte ermittelt. Dabei wird der User gefragt, ob er mit den statisti-

schen Werten die Berechung durchführen möchte oder die Werte aus der Anforderung manu-

ell eingeben möchte. 

 

Da die fünf aufgeführten Parameter für die B777-200LR bekannt sind, wird bei „Statistic Va-

lues“ „No“ gewählt.  

 

 
Bild 4.3 Statistische Werte für die Landung in PreSTo 
 
Die fünf Parameter wurden manuell eingegeben und unter „Values for the next Steps“ werden 

nur zur Veranschaulichung die Zwischenergebnisse bzw. die Werte angezeigt, mit denen die 

Rechnung weiter durchgeführt wurde. 

 

 Unter „Results“ werden die berechneten Werte dargestellt. Wie in Bild 4.4 zu sehen ist, sind 

die berechneten Werte fast identisch mit den Originaldaten.  
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Bild 4.4 Ergebnisse der Phase Landung in PreSTo 
 
 

4.1.2 Die Phase Start 
 

Die Berechnung der Phase Start folgt analog zu der Phase Landung (Bild 4.5). Auch hier wird 

auf die statistischen Werte verzichtet, da die Originaldaten vorhanden sind. 

 

 
Bild 4.5 Statistische Werte für den Start in PreSTo 
 
Auch bei dieser Phase sieht man in Bild 4.6, dass die berechneten Werte den Originaldaten 

sehr ähnlich sind. 

 

 
Bild 4.6 Ergebnisse der Phase Start in PreSTo 
 
 

4.1.3 Die Phase Steigrate im 2. Segment 
 

Auch hier (Bild 4.7) wird auf die statistischen Parameter verzichtet: 
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Bild 4.7 Statistische Werte für das 2. Segment in PreSTo 
 

Bei dieser Phase ist es nicht möglich, die berechneten Werte mit den Originalwerten zu ver-

gleichen, da die Originalwerte nicht vorhanden sind. Die berechneten Werte in der Datenbank, 

wie im Kapital 3 erwähnt, sind blau dargestellt (Bild 4.8). Die beiden berechneten Werte sind 

identisch, da sie nach demselben Schema berechnet wurden. 

 

Bild 4.8 Ergebnisse der Phase Steigrate im 2. Segment in PreSTo 
 

 

4.1.4 Die Phase Steigrate beim Durchstartmanöver 
 

Auch bei dieser Phase wird auf die statistischen Parameter verzichtet (Bild 4.9):  

 

 
Bild 4.9 Statistische Werte für das Durchstartmanöver in PreSTo 
 

Auch hier (Bild 4.10) sind die berechneten Werte nicht mit den Originaldaten zu vergleichen, 

da diese nicht vorliegen. 
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Bild 4.10 Ergebnisse der Phase Steigrate beim Durchstartmanöver in PreSTo 
 

 

4.1.5 Die Phase Reiseflug 
 

Bei dieser Phase werden auch die statistischen Parameter bereitgestellt, die jedoch in diesem 

Fall keine Anwendung finden (Bild 4.11): 

 

 
Bild 4.11 Statistische Werte für den Reiseflug in PreSTo 
 

Auch hier liegen keine Originaldaten zum Vergleich mit den berechneten Werten vor: 

 

Bild 4.12 Ergebnisse der Phase Reiseflug in PreSTo 
 

In Bild 4.13 ist zu erkennen, dass diese Werte der Flächenbelastung und des Schub-

Gewichtsverhältnisses mit den Originaldaten nicht übereinstimmen. In Originaldaten sind die 

Parameter der Auslegungspunkt aufgeführt. In dieser Rechnung sind die Parameter vom 
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Schnittpunkt der Landung und des Starts, der als Auslegungspunkt bzw. Entwurfspunkt ange-

nommen wird, verwendet worden. 

 

 
Bild 4.13 Ergebnisse der Phase Reiseflug in PreSTo 
 

 

4.1.6 Entwurfsparameter 
 

Nun werden an diesem Entwurfspunkt die weiteren Parameter bestimmt bzw. es wird mit die-

sem Entwurfspunkt die weitere Berechnung durchgeführt. 

 

 
Bild 4.14 Ergebnisse der Parameter am Entwurfspunkt 
 

Für die weitere Berechung hat der User wieder die Möglichkeit, einige Parameter der Statistik 

zu entnehmen. Da die Parameter der B777-200LR bekannt sind, wird auch hier (Bild 4.15) auf 

die Statistik verzichtet. 

 

 
Bild 4.15 Statistische Werte für Preliminary Sizing 
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Hier (Bild 4.16) werden die Kraftstoffanteile der einzelnen Flugphasen bestimmt, die jedoch 

für die Flugzeuge aus der Datenbank nicht bekannt sind. Die Werte in der Datenbank sind 

blau geschrieben, da Sie nach dem Rechenschema ermittelt wurden. 

 

 
Bild 4.16 Kraftstoffmassenanteil in PreSTo 
 

Auch in Bild 4.17 weichen die berechneten Parameter von den Originaldaten ab, die berechne-

ten Werte sind höher als die Werte aus den Originaldaten. Dies gilt, abgesehen vom Rechen-

gang und der Methode, auch schon für die Werte des Entwurfspunktes. 

 

 
Bild 4.17 Ergebnisse der Parameter beim Preliminary Sizing 
 

Bei der Überprüfung der maximalen Landemasse stellt sich heraus, dass die Landemasse des 

Flugzeuges höher ist als angenommen (Bild 4.18). In diesem Fall sollte das Verhältnis der 

Landemasse zur Startmasse höher als 623,0=MTOML mm  gewählt werden und die gesamte 

Rechnung nochmals durchgeführt werden. Diese Neuberechnung wird im vorliegenden Fall 

nicht durchgeführt, da das Verhältnis der Landemasse zur Startmasse aus den Originaldaten 

der B777-200LR stammt. 
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Bild 4.18 Überprüfung der maximalen Landemasse im PreSTo 
 

 

4.2 Rumpfauslegung 
 

Die Auslegung der Flugzeugkomponenten wird mit den berechneten Werten durchgeführt, da 

parallel zur B777-200LR ein neues Flugzeug dimensioniert werden soll und nicht die B777-

200LR nach entworfen werden soll. Für die zur Auslegung der Komponenten weiteren benö-

tigen Parameter werden die Originaldaten der B777-200LR aus Seeckt 2008 als Richtwerte 

übernommen und zum Teil werden die Parameter variiert und für einige Parameter Annahmen 

getroffen. 

 

Der Rumpfquerschnitt wird im PreSTo im Kreisquerschnitt gezeichnet. Die Anzahl der Sitze 

wird gemäß Scholz 1999 mit dieser Gleichung bestimmt: 

 

 8,745,0 =⋅= PAXSA nn  (4.1) 

 

Im PreSTo wird für die Anzahl der Sitze pro Reihe, wie im Bild 4.20 dargestellt, 7=SAn  er-

mittelt. Nach CS-25.817 sind bei einem Wert von 6≥SAn  zwei Gänge vorgeschrieben. Zur 

Dimensionierung des Rumpfes gibt es im PreSTo die Möglichkeit, zwischen verkürzter-, ge-

streckter- und Standardversion zu wählen. Es wird in diesem Fall eine Standardversion di-

mensioniert. 

 

 
Bild 4.19 Allgemeine Anforderungen beim Rumpf 
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Bild 4.20 Kreisquerschnitt des Rumpfs 
 

Bei der geforderten Anzahl der Sitze und bei der ermittelten Anzahl der Sitze pro Reihe ergibt 

sich mit folgender Gleichung die Anzahl der Reihen im Flugzeug: 

  

 43==
SA

PAX
Row n

n
N  (4.2) 

 

Der Rumpf wird in PreSTo auch in Draufsicht (Bild 4.21) dargestellt: 
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Bild 4.21 Draufsicht des Rumpfes in PreSTo 
 

Um den Durchmesser des Rumpfes zu bestimmen, müssen die Maße der Sitze und des Gan-

ges gewählt werden. In diesem Fall werden alle Maßen für die Kabineninneneinrichtung aus 

Raymer 1989 für die Klasse High density entschieden, da dieses Tool nur für eine Klasse - 

und zwar für die Klasse High denstiy - erstellt wurde. Die Werte für High density sind im Bild 

4.22 angegeben. Der Innendurchmesser des Rumpfes wird gemäß Scholz 1999 ermittelt, dabei 

wird ein Abstand zwischen Außensitz und Kabinenwand von 0,025 m berücksichtigt. 

 

 mm
in

m
ind iF 9362,3025,020254,0)172177(, =⋅+⋅⋅+×=  (4.3) 

 

Mit dem ermittelten Innendurchmesser wird der Außendurchmesser berechnet: 

 

 mdmd iFoF 21,4045,1084,0 ,, =⋅+=  (4.4) 

 

und die Hautdicke des Rumpfes bestimmt: 
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 mmHautdickemmmd 14,02274,0274,09362,321,4 ==⇒=−=∆  (4.5) 

 

 
Bild 4.22 Kabinen- und Sitzmaße für High density  
 

Um die Kabinenlänge zu bestimmen, wird für den Sitzabstand mkCABIN 1,1=  angenommen. 

 

 m
n

n
kL

SA

PAX
CABINCABIN 3,47=⋅=  (4.6) 

 

Somit können die RumpflängeFl , Buglänge Nosel und Hecklänge Taill  nach Schmitt 1998 be-

rechnet werden: 

 

 mmdLl FCABINF 04,5846,1 =+⋅+=  (4.7) 

 

 mdl FNose 157,77,1 =⋅=  (4.8) 

 

 mdl FTail 735,145,3 =⋅=  (4.9) 

 

Nach Raymer 1989 muss für jeweils 50 Sitze eine Toilette im Flugzeug vorhanden sein. Da-

her sind nach der geforderten Anzahl der Sitze ca. 6 Toiletten notwendig. Nach Howe 2000 
muss für jeweils 120 Passagiere eine Küche vorhanden sein, dies führt zu drei Küchen in die-

sem Flugzeug. 

 

Beim Vergleichen der theoretischen Ergebnisse mit den Ergebnissen von PreSTo für „stan-

dard“ in Bild 4.23 stellt man fest, dass die Ergebnisse nicht übereinstimmen. Es liegt daran, 

dass die theoretische Berechnung nach Scholz 1999 durchgeführt wurde und bei der Erstel-

lung der Seite bzw. des Tabellenblattes „fuselage“ in PreSTo andere Verfahren und Methoden 

von Pieter-Jan Goderis angewandt wurden. Die Rechenmethode zur Rumpfauslegung in 

PreSTo ist in Goderis 2008 ausführlich beschrieben. Es wurden hier nur die Parameter der 

Rumpfauslegung berechnet, die auch mit PreSTo berechnet werden können, um die beiden 

Ergebnisse miteinander vergleichen zu können. 
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Bild 4.23 Ergebnisse der Rumpfauslegung 
 

Wie schon erwähnt, wurde die komplette Rumpfauslegung für High density durchgeführt. Da-

her sind die Werte für den Rumpfdurchmesser und die Rumpflänge  kleiner als die Original-

werte der B777-200LR. 

 

Die weiteren Berechnungen wurden mit den Originaldaten der B777-200LR bzw. mit den ur-

sprünglichen Werten durchgeführt und nicht mit den Werten, die hier bei der Rumpfauslegung 

ermittelt wurden. 

 

 

4.3 Flügelauslegung 
 

Bei der Dimensionierung in Preliminary wurde die Flügelfläche ermittelt. Nun sollen die wei-

teren wichtigen Parameter des Flügels ermittelt werden. Wie  in Bild 4.24 dargestellt, wird der 

Flügel durch zahlreiche Parameter definiert. Im Bild 4.24 handelt es sich um einen gepfeilten 

Doppeltrapezflügel.  

 

 
Bild 4.24 Geometrie des Doppeltrapezflügels [SCHOLZ 99] 
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Wie schon erwähnt, soll ein neues Flugzeug in Anlehnung an die B777-200LR dimensioniert 

werden. Die Auslegung der Flugzeugkomponenten, in diesem Fall des Flügels, soll mit den in 

Preliminary errechneten Werten durchgeführt , die weiteren benötigten Parameter aus Seeckt 
2008 von der B777-LR entnommen und bei fehlenden Parametern Annahmen getroffen wer-

den.  

 

Die gesamte Berechnung der Flügelauslegung wird nach Coene 2008 durchgeführt. Damit 

wird gezeigt, wie das Tool erstellt wurde und mit welchen Gleichungen die Rechnung im 

PreSTo durchgeführt wird. Dabei werden die Ergebnisse der einzelnen Rechenschritte mit den 

Ergebnissen des Tools verglichen, um die Richtigkeit des Tools zu überprüfen. 

 

Das Vorbildflugzeug ist ein Tiefdecker und mit einem rückwärts gepfeilten Doppeltrapezflü-

gel. Für den Rumpfdurchmesser wird md f 1,6=  von der B777-200LR eingesetzt. Die anderen 

Parameter, die bei der allgemeinen Anforderung für Flügelauslegung im Bild 4.25 benötigt 

werden, stammen aus der vorherigen Rechnung. 

 

 
 Bild 4.25 Allgemeine Anforderungen für Flügelauslegung 
 

Zuerst wird die Spannweite berechnet: 

 

 mSAb ref 16,68=⋅=  (4.10) 

 

 

4.3.1 Geometrie des Doppeltrapezes und die Zuspitzung 
 

Da es sich hierbei um einen Doppeltrapezflügel handelt, muss die Berechnung teilweise für 

Innen- und Außentrapez separat durchgeführt werden. Zuerst wird die Stelle, an der das In-

nen- und Außentrapez zusammenstoßen, das so genannte Kink, festgelegt werden. Für den 

Kink wird der Wert 3,0=kn  der Halbspannweite angenommen. Um die einzelnen Flächen 
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der Trapeze und Profiltiefen zu bestimmen, muss die Zuspitzung des Flügels bestimmt wer-

den. 

 

Zuspitzung 
Die Zuspitzung hat einen Einfluss auf die Auftriebsverteilung in Richtung der Spannweite. 

Bei einer elliptischen Auftriebsverteilung ist der induzierte Widerstand am geringsten. Um 

diese elliptischen Auftriebsverteilung zu erreichen, muss die Zuspitzung λ  kleinere Werte 

annehmen, d. h. der Flügel muss spitzer werden. Eine Zuspitzung kleiner als 0,2 sollte ver-

mieden werden, um eine Überziehneigung an der Flügelspitze zu verhindern. Daher wird für 

die Zuspitzung 22,0=λ  angenommen. Für die innere Zuspitzung wird 6,0=iλ  angenom-

men. Somit kann die äußere Zuspitzungoλ  berechnet werden. 

 

 367,0==
i

o λ
λλ  (4.11) 

 

Profiltiefen des Doppeltrapezes 

Nun werden die Profiltiefen an der Flügelspitzetc , an der Flügelwurzel rc  und am Kink kc  

berechnet. 

 

 mcc kot 859,3=⋅= λ  (4.12) 

 

 m
c

c
i

k
r 543,17==

λ
 (4.13) 
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 (4.14) 

 

Kinkspannweite 
Die spannweitige Lage des Kinks: 

 

 m
b

nY kk 22,10
2

=






⋅=  (4.15) 

 

Trapezflächen und die Zuspitzungen 
Die Fläche des Innen- und Außentrapezes wird mit der allgemeinen Trapezformel berechnet: 

 

 235,201)2()( mdYccS fkkri =−⋅+=  (4.16) 
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 216,343)2()( mYbccS ktko =−⋅+=  (4.17) 
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Die mit dem Tool berechneten Ergebnisse sind in Bild 4.26 zu sehen. 

 

 
Bild 4.26 Zuspitzung und Geometrie des Flügels 
 

 

4.3.2 Flügelpfeilung 
 

Bei der Wahl der Flügelpfeilung ist Folgendes zu beachten: Durch die Pfeilung wird die kriti-

sche Machzahl erhöht, damit verschiebt sich der Bereich des Widerstandsanstiegs zu höheren 

Flugmachzahlen, andererseits verringert sich durch die Pfeilung der maximale Auftriebsbei-

wert des Flügels. 

 

Die Flügelpfeilung der Boeing 777-200LR wurde aus der Zeichnung für das Außentrapez aus 

(Seeckt 2008, S.17) abgemessen und beträgt °=Λ 34,25 o . Um Weiterhin die Berechung in An-

lehnung an die B777-200LR durchzuführen, wird dieser Wert für das Außentrapez übernom-

men und für das Innentrapez °=Λ 32,25 i angenommen.  
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Mit der Gl. 4.20 wird die Pfeilung einer m%-Linie auf die Pfeilung einer n%-Linie umgerech-

net. Dabei werden m und n in die Gl. 4.20 in Prozent eingesetzt und für die Zupitzung λ  und 

die Streckung Awerden die jeweiligen Werte dem Bild 4.25 entnommen und eingesetzt. 

 

 ( ) 






+
−⋅−⋅−Λ=Λ

λ
λ

1
1

100
4

tan)tan(
mn

Amn  (4.20) 

 

Im PreSTo ist es auch möglich, die Flügelpfeilung auch an der beliebigen Stelle x, wie im 

Bild 4.27 dargestellt, zu berechnen. 

  

 
Bild 4.27 Flügelpfeilung  
 

 

4.3.3 Relative Profildicke 
 

Wie aus Scholz 1999 bekannt, kann durch eine größere relative Profildicke das Flügelgewicht 

verringert werden, jedoch wird die relative Profildicke durch die Machzahl des Widerstands-

anstieges DDM  begrenzt. Nach Boeing entspricht die Reiseflugmachzahl der Entwurfsmach-

zahl und somit gilt: crDD MM = . 

 

Durch die Pfeilung des Flügels wird die effektive Machzahl vermindert. Die effektive Mach-

zahl wird nach Torenbeek 1988 mit folgender Gleichung berechnet. 

 

 765,0)cos( ,25, =Λ⋅= oDDeffDD MM  (4.21) 

 

Die maximal zulässige Profildicke eines Schnittes parallel zur Symmetrieebene des Flugzeu-

ges lässt sich mit der folgenden Gleichung gemäß Torenbeek 1988 ermitteln. 
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Bei der Wahl der Profile wurde hier ein superkritisches Profil mit dem Faktor 15,1=Mk  ge-

wählt, da die Profildicke bei einem Profil der NACA-6-Serie noch dünner ausfallen würde. 

Nach Howe 2000 soll die relative Profildicke an der Flügelspitze %65  der Profildicke an der 

Flügelwurzel betragen. Damit ist 65,0=iτ  und 1=oτ . 

 

 65,0=⋅= oi τττ  (4.23) 

 

Die relative Profiltiefe an der Wurzel, an der Spitze und am Kink lässt sich folgendermaßen 

ermitteln: 

 

 ( ) ( ) ( ) 123,0
13

4 =⋅
+⋅

= ctct r τ
 (4.24) 

 

 ( ) ( ) 08,0=⋅= ctct ik τ  (4.25) 

 

 ( ) ( ) 08,0=⋅= rt ctct τ  (4.26) 

 

 
Bild 4.28 Relative Profildicke 
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4.3.4 Flügelprofil 
 

Wie bereits erwähnt, wurde aus Gründen der Gewichtseinsparung ein superkritisches Profil 

gewählt, da das superkritische Profil im Gegensatz zum konventionellen Profil den Vorteil ei-

ner gleichmäßigen überkritischen Druckverteilung hat. Diese wird wie, im Bild 4.29 darge-

stellt, durch einen schwächeren Verdichtungsstoß im hinteren Abschnitt des Profils abge-

schlossen. 

 
Bild 4.29 Superkritsches Profil [WIKIPEDIA 09] 
 

In dem Tool PreSTo sind verschiedene Profile in einer Datenbank aufgeführt. Die Profile sind 

jedoch alle aus der NACA-6-Serie.  

 

Um den Auftriebsgradienten zu berechnen, wird der Nullauftriebswinkel 0α  benötigt. Der 

Nullauftriebswinkel wird im Bild 4.30 von einem superkritischen CAST 7-Profil aus (Ganzer 

1987, S.241) 5,20 −=α  abgemessen. 

 

 
Bild 4.30 Polar des CAST 7 Profils [GANZER 87] 
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Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils ist nicht bekannt. In Howe 2000 ist der maximale 

Auftriebsbeiwert für die subsonischen Profile 6,1max, =lc  zu finden. Um die Rechnung weiter 

zu führen, wird dieser Wert angenommen. Somit wird der maximale Auftriebsbeiwert des 

Flügels nach Raymer 2006 berechnet. 

 

 2212,1cos9,0 25max,max, =Λ⋅⋅= lL cC  (4.27) 

 

 
Bild 4.31 Profilauswahl für Flügel 
  

 

4.3.5 Mittlere aerodynamische Flügeltiefe (MAC) 
 

Um die mittlere aerodynamische Flügeltiefe (MAC) zu bestimmen, müssen die Parameter der 

Innen- und Außentrapeze separat berechnet werden. 

 

  mcc
i

ii
riMAC 327,14

1
1

3
2 2

, =
+

++⋅⋅=
λ

λλ
 (4.28) 

 

Dann wird die spannweitige Lage der mittleren aerodynamischen Flügeltiefe des Innentrape-

zes bestimmt. 

 

 m
dd

YY ff
k

i

i
iMAC 338,6

221
21

3
1

, =+







−⋅









+
⋅+⋅=
λ

λ
 (4.29) 

 

Analog werden die anderen Parameter berechnet und dann lässt sich mit der Gl. 4.30 die mitt-

lere aerodynamische Profiltiefe und mit der Gl. 4.29 ihre Lage ermittelt. 

  

 m
SSS

ScScSc
c

oif

ooMACiiMACffMAC
MAC 892,14,,, =

++
⋅+⋅+⋅

=  (4.30) 
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 m
SSS

SYSYSY
Y

oif

ooMACiiMACffMAC
MAC 906,12,,, =

++
⋅+⋅+⋅

=  (4.31) 

 

Wie im Bild 4.32 zu sehen ist, liegt die mittlere aerodynamische Flügeltiefe im Außenflügel. 

 

 
Bild 4.32 Mittlere aerodynamische Flügeltiefe 
 

 

4.3.6 Schränkung, Einstellwinkel und die V-Form 
 

Nach Scholz 1999 müssen rückwärts gepfeilte Flügel mit negativer Schränkung versehen 

werden, um ein Überziehen an der Flügelspitze zu vermeiden. Somit wird für die Schränkung 
°−= 3tε  angenommen. 

 

Der Einstellwinkel wird nach Roskam III mit der Gl. 4.32 abgeschätzt. Dabei wird der Auf-

triebsgradient dem  Bild 4.31 entnommen. 

 

 °=⋅−+= 55,34,00 t
L

Lc

C

C
i εα

α

 (4.32) 

 

Nach Raymer 2006 soll der V-Winkel für Tiefdecker und für gepfeilte Flügel im Unterschall-

bereich zwischen 3° und 7° betragen. Demzufolge wird für den V-Winkel °=Γ 3  angenom-

men (Bild 4.33). 
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Bild 4.33 Schränkung, Einstellwinkel und die V-Form 
 

 

4.3.7 Querruder 
 

Die Querruder sind nach Howe 2000 dimensioniert. Dabei ist die Tragfläche jeweils mit ei-

nem Querruder ausgestattet. 

 

Die in Gl. 4.33 berechnete Fläche ist die gesamte Fläche von beiden Querrudern. 

 

 ( ) 2
, 28,16

2
1

1 mYY
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c
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


−⋅
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





⋅






= λ
 (4.33) 

 

Die für Gl. 4.33 benötigten Parameter sind für Jet-Transporter für das äußere Querruder aus 

(Howe 2000, S.127) übernommen: 

 

Nach Howe 2000 beträgt die Profiltiefe des Querruders 23 % der Flügeltiefe: 23,0=








c

cA , 

die Querruderspannweite 20 % der Flügelspannweite: 2,0=








b

bA  und der Mittelpunkt des 

Querruders befindet sich bei 43 % der Spannweite: 43,0, =








b

Y MA . 

 

Somit lassen sich die Spannweite zum Querrudermittelpunkt, zur Spitze des Querruders und 

die Spannweite der Querruder ermitteln. 

 

 mbY MA 31,2943,0, =⋅=  (4.34) 

 

 m
b

b

b
YY A

MAAt 72,32
4,, =⋅







+=  (4.35) 
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 mbbA 63,132,0 =⋅=  (4.36) 

 

Die Integration des Querruders in der Tragfläche ist im Bild 4.34 zu sehen. 

 

 
Bild 4.34 Querruder 
 

 

4.3.8 Hochauftriebssysteme 
 

Der Auftriebsbeiwert mit Hochauftriebssystemen muss höher sein als der Auftrieb in der For-

derung beim Start und bei der Landung. 

 

Im PreSTo ist es möglich, viele Arten von Hochauftriebssystemen für Vorflügel und Lande-

klappen zu wählen. Um den ausreichenden maximalen Auftriebsbeiwert zu erreichen, wurde 

für Vorflügel „Vented slat“ und für Landeklappen „Double-slotted flap“ gewählt. Die Berech-

nung der Hochauftriebssysteme wird nach Howe 2000 durchgeführt. 
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Vorflügel 

Nach Howe 2000 beträgt der Vorflügel 18 % der Flügeltiefe: 18,0, =








c

c LEHL , 42,5 % der 

Tragfläche wird mit Vorflügel ausgestattet: 425,0,, =








b

Y tLEHL  und der Auftriebsbeiwert des 

Profils steigt um 1, =∆ LElc . 

Somit wird die Spannweite des Vorflügels und der Tragfläche berechnet. 

 

 mbY tLEHL 97,28425,0,, =⋅=  (4.37) 

 

 mdYb ftLEHLLEH 83,512 ,,, =−⋅=  (4.38) 

 

Der Anstieg des Auftriebs mit den Vorflügeln wird mit der Gl. 4.39 berechnet. 

 

 64,0cos 25,
,

, =Λ⋅∆⋅=∆ LEl
LEHL

LEL c
b

b
C  (4.39) 

 

Landeklappen 
Die Berechnung der Landeklappen wird analog zu dem Vorflügel nach Howe 2000 durchge-

führt. Die Profiltiefe der Landeklappen beträgt 40 % der Flügelprofiltiefe: 40,0, =








c

c TEHL  und 

der Auftriebsbeiwert des Profils steigt um 5,2, =∆ TElc . 

 

Die Spannweite der Landeklappen wird mit Gl. 4.40 berechnet. 

 

 mbdYb AfAtTEH 699,452 ,, =−−⋅=  (4.40) 

 

Mit der Gl. 4.39 wird analog der Anstieg des Auftriebs berechnet, er beträgt 42,1, =∆ TELC . 

 

Maximaler Auftrieb des Flügels mit Hochauftriebssystemen 
Der maximale Auftrieb setzt sich zusammen aus dem Auftrieb des Flügels, des Vorflügels 

und der Landeklappen. 

 

 29,3,,max,,, =∆+∆+= TELLELLWMaxL CCCC  (4.41) 

 

Damit ist der maximale Auftriebsbeiwert höher als bei Landung und Start angefordert. Die ge-

samte Berechnung der Hochauftriebssysteme ist im Bild 4.35 zu sehen und der Flügel mit 

Hochauftriebssystemen wird im Bild 4.36 dargestellt. 
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Bild 4.35 Hochauftriebssysteme 
 

-3

2

7

12

17

22

27

0 5 10 15 20 25 30 35 40

 
Bild 4.36 Flügel mit Hochauftriebssystemen 
 

 

4.4 Leitwerksauslegung 
 

Die Auslegung des Leitwerks erfolgt als Normalleitwerk. Dabei werden zuerst die Höhenleit-

werksfläche und die Seitenleitfläche berechnet. Für die Rumpflänge wird mfl 94,62=  von 

der B777-200LR eingesetzt. Die Leitwerksvolumenbeiwerte 88,0=HC  und 079,0=VC  dem 

Corke 2003 entnommen. Die Leitwerkshebelarme betragen nach Raymer 1989 %55%50 −  
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der Rumpflänge, wenn sich die Triebwerke am Flügel befinden. Somit wird die Höhenleit-

werksfläche mit der Gl. 4.42 und die Seitenleitwerksfläche mit der Gl. 4.43 berechnet. 

 

 244,146 m
l

cSC
S

H

MACrefH
H =

⋅⋅
=  (4.42) 

 

 28,80 m
l

bSC
S

V

refV
V =

⋅⋅
=  (4.43) 

 

 
Bild 4.37 Leitwerksflächen im PreSTo 
 

 

4.4.1 Höhenleitwerk 
 

Die Auslegung des Höhen- und des Seitenleitwerks wird nach Scholz 1999 durchgeführt. Da-

bei sind folgende Entwurfsregeln zu beachten: 

  

• Die Streckung des Höhenleitwerks sollte etwa die Hälfte der Streckung des Flügels 

betragen. 

 67,4
2

== A
AH  (4.44) 

 

• Die Pfeilung des Höhenleitwerks soll etwa 
°

5  größer gewählt werden als die Pfeilung 

des Flügels. 
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 °° =+Λ=Λ 395,25 oH  (4.45) 

 

• Wenn das Höhenleitwerk fest eingebaut wird, so sollte ein Einstellwinkel von etwa 

2…3° nach unten gewählt werden, um Abtrieb zu erzeugen. 

 

Gewählt wurde für den Einstellwinkel °−= 2Hi . 

 

• Die kritische Machzahl der Leitwerke HcritM ,  und VcritM ,  soll um 05,0=∆M  höher lie-

gen als die kritische Machzahl des Flügels WcritM , . 

 

Die relative Profildicke wird mit der Gl. 4.22 nach Toreenbek 1988 berechnet. Als Auf-

triebsbeiwert für das Höhenleitwerk wird 0,, =HcLC  gewählt, da das NACA-8-Profil symmet-

risch ist. Die Zuspitzung soll nach Roskam II zwischen 0,27-0,62 liegen. Gewählt wurde für 

die Zuspitzung 4,0=Hλ . 

 

Die V-Form des Höhenleitwerks soll nach Roskam II zwischen 5° bis 11° sein. Gewählt wur-

de die V-Form °=Γ 5H . 

 

Mit diesen Entwurfsregeln wurde die Auslegung des Höhenleitwerks im PreSTo durchgeführt. 

Die Ergebnisse der Geometrie des Höhenleitwerks sind dem Bild 4.38 zu entnehmen. 
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Bild 4.38 Geometrie des Höhenleitwerks 
 

 

4.4.2 Seitenleitwerk 
 

Analog zu dem Höhenleitwerk wurde auch das Seitenleitwerk ausgelegt. Die Ergebnisse des 

Seitenleitwerks sind im Bild 4.39 zu sehen. 
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Bild 4.39 Geometrie des Seitenleitwerks 
 

 

4.5 Fahrwerk 
 
In diesem Kapitel wird das Fahrwerk ausgelegt. Es werden hier nur die Parameter berechnet, 

die auch mit PreSTo bestimmt werden können. Die Erstellung des Tools für das Fahrwerk im 

PreSTo wurde von Pieter-Jan Goderis durchgeführt. Die Hintergründe und die Einzelheiten zu 

der Berechnung des Fahrwerks im PreSTo sind in Goderis 2008 zu finden.  

 

Um die Parameter des Fahrwerks im PreSTo berechnen zu können, muss zuerst die ACN 

(Aircraft Classification Number) für das Flugzeug bestimmt werden. Mit dem ACN-Wert 

wird die Lastwirkung des Flugzeuges auf die Flugbetriebsfläche beschrieben. Wie in den Bil-

dern 4.40 und 4.41 zu sehen ist, hängt der ACN-Wert von der maximalen Abhebemasse des 

Flugzeuges ab, dabei steigt der ACN-Wert bei steigender Abhebemasse. 

 

Die Bilder 4.40 und 4.41 sind aus Boeing 2004 für das Flugzeug B777-200LR übernommen. 

Die beiden Bilder unterscheiden sich nach der Flugbetriebsfläche. Im Bild 4.40 ist die ACN 

für den flexiblen Belag und im Bild 4.41 ist sie für den starren Belag abzulesen. Außerdem 

werden die Flugbetriebsflächen nach der Tragfähigkeit unterschieden, wobei Code A die hohe 

Tragfähigkeit und Code D eine extrem niedrige Tragfähigkeit kennzeichnet. 
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Die ACN für das Beispielflugzeug muss aus den Bildern abgelesen werden. Das Beispielflug-

zeug hat die maximale Abhebemasse von tmMTOW 397=  und die B777-200LR, wie aus den 

Originaldaten bekannt, hat die maximale Abhebemasse von tmMTOW 347= . Daher ist die ACN 

für höhere maximale Abhebemassen in den Bildern 4.36 und 4.37 nicht ablesbar. Es wird für 

die Flugbetriebsfläche mit der hohen Tragfähigkeit für die maximale Abhebemasse von 

tmMTOW 360=  der Wert von 62=ACN  im Bild 4.40 und 64=ACN  im Bild 4.41 abgelesen.  

Um die Berechnung weiter durchführen zu können, wird für das Beispielflugzeug mit der ma-

ximalen Abhebemasse von tmMTOW 397=  die 70=ACN  angenommen. 

 

 
Bild 4.40 ACN-Flexible Pavement für B777-200LR [BOEING 2004] 
 

 
Bild 4.41 ACN-Rigid Pavement für B777-200LR  [BOEING 2004] 
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Damit kann die Derived Single Wheel load mit der Gl. 4.46 berechnet werden. 

 

 t
ACN

LoadDSW 35
70

==  (4.46) 

 

Mit der Gl. 4.47 wird bestimmt, auf wie viele Räder die Last verteilt wird. 

 

 12==
DSW

MTOW
wheels Load

m
N  (4.47) 

 

Nach Corke 2003 trägt das Hauptfahrwerk 90 % des Gesamtgewichts und die restlichen 10 % 

fallen auf das Bugfahrwerk. Damit wird nun die Masse berechnet, die auf ein einzelnes Rad 

verteilt wird. 

 

 kg
N

m
W

wheels

MTOW
main 29776

9,0 =⋅=  (4.48) 

 

Nach Corke 2003 werden auch die Breite und der Durchmesser des Rades berechnet. Der 

Durchmesser der Räder der Hauptfahrwerke wird mit der Gl. 4.49 berechnet. 

 

 inchWAD B
mainmain 8,41=⋅= , (4.49) 

 

dabei ist 63,1=A und 315,0=B  für den „Transport Bomber“. 

 

Die Breite der Räder wird mit Gl. 4.50 bestimmt. 

 

 inchWAwidth B
maintiremain 6,14_ =⋅= , (4.50) 

 

dabei ist 104,0=A  und 48,0=B . 

 

Nach Roskam IV betragen die Maßen des Bugfahrwerks 60 % des Hauptfahrwerks. Damit 

wird der Durchmesser der Räder des Bugfahrwerks mit der Gl. 4.51 und die Breite der Räder 

wird mit der Gl. 4.52 berechnet. 

 

 inchDD mainnose 1,256,0 =⋅=  (4.51) 

 

 inchwidthwidth tiremaintirenose 8,86,0 __ =⋅=  (4.52) 
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Da im PreSTo für die Art des Hauptfahrwerks Four wheel bogie gewählt wurde, hat das Flug-

zeug drei Hauptfahrwerke mit jeweils vier Rädern. Der Abstand der Räder in einem Fahr-

werksbein wird mit der Gl. 4.53 bestimmt. 

 

 mDspacing main 27,12,1 =⋅=  (4.53) 

 

Die Berechnung im PreSTo wird im Bild 4.42 dargestellt. 

 

 
Bild 4.42 Fahrwerk im PreSTo 
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5. Vorgabedatei vom PrADO 
 

PrADO (Preliminary Aircraft Design and Optimization) ist ein Vorentwurfs- und Optimie-

rungsprogramm für Flugzeuge. Das Programm wurde im Institut für Flugzeugbau und Leicht-

bau an der TU Braunschweig entwickelt. Genauere Beschreibung, Aufbau und Struktur des 

Programms sind in Kiesel 2007 zu finden. Das wichtigste Element bei einem Entwurf ist die 

Vorgabedatei. In ihr werden alle zum Entwurf eines Flugzeuges benötigten Parameter einge-

geben. Die in der Vorgabedatei befindlichen Parameter sind auf einzelne Datenbanken aufge-

teilt. Der gesamte Entwurf eines Flugzeuges in PrADO ist in 18 Fachgebiete gegliedert, daher 

ist auch die Vorgabedatei in 18 Datenbanken unterteilt. Da in dem Tool PreSTo nur sechs 

Fachgebiete des Flugzeuges behandelt werden, wurde im PreSTo auch nur die Vorgabedatei 

der sechs betroffenen Datenbanken erstellt. Es sind die Datenbanken: 

 

2. Anforderungen 

3. Flügel 

4. Rumpf 

5. Höhenleitwerk 

6. Seitenleitwerk 

7. Fahrwerk 

 

Die gesamte Information, die PrADO für das jeweilige Fachgebiet benötigt, ist in die jeweili-

ge Datenbank einzugeben. Um die Dimensionierung im PrADO vorzunehmen, muss die Vor-

gabedatei vollständig sein, deshalb wurde im PreSTo die Vorgabedatei für die sechs Daten-

banken vollständig erstellt. Jede Datenbank beginnt mit der Kommentarzeile „ANFANG-

DBi“ und endet mit „ENDE-DBi“, wobei „i“ für die Nummer der einzelnen Datenbank steht. 

Danach folgt die Kommentarzeile zu dem zunächst einzugebenden Parameter. Die Parameter 

können in der Vorgabedatei als Skalar, Vektor oder zweidimensionale Matrix eingegeben 

werden. Da das Programm PrADO in Fortran geschrieben wurde, ist bei der Eingabe der Pa-

rameter die Schreibweise zu beachten. 

 

Die Vorgabedatei ist sehr groß, da sie alle Informationen über das zu dimensionierende Flug-

zeug enthält. In den folgenden Bildern werden nur kurze Ausschnitte der im PreSTo erstellten 

Vorgabedatei gezeigt, da der Aufbau der Vorgabedatei für die sechs Datenbanken im PreSTo 

ähnlich ist. Die Vorgabedatei im PreSTo ist mit den anderen Tabellenblättern verknüpft, somit 

werden alle im PreSTo berechneten Parameter automatisch in die Vorgabedatei übertragen. 

Da nicht alle Parameter, die in der Vorgabedatei von PrADO verlangt werden, im PreSTo be-

rechnet werden können, müssen die fehlenden Parameter manuell eingegeben werden, um die 

Vorgabedatei zu vervollständigen. Die nicht verknüpften Felder sind entweder weiß oder dun-

kelgrau markiert. Die weiß markierten Felder müssen vom User gefüllt werden und in den 

dunkel markierten Feldern sind die statistische Werte eingegeben. Es sind die Werte, die bei 
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fast allen Flugzeugen identisch sind oder für alle Flugzeuge übernommen werden können. Der 

User hat auch hier die Möglichkeit, die Werte manuell neu einzugeben. Als Beispiel sind die 

Dichte und die thermische Energie der verschiedenen Kraftstoffarten im Bild 5.2 zu sehen. 

 

Im Bild 5.1 ist der Anfang der Datenbank 2 dargestellt. Auf der linken Seite des Tabellenblat-

tes werden die Parameter eingegeben und auf der rechten Seite werden die Parameter so über-

tragen, wie sie in PrADO eingelesen werden. Wie im Bild 5.1 zu sehen ist, müssen hier keine 

Parameter manuell eingegeben werden, da alle hier benötigten Parameter vom PreSTo be-

rechnet wurden. 

 

 
Bild 5.1 Datenbank 2, Anfang der Vorgabedatei 
 

 
Bild 5.2 Vorgabedatei mit statistischen Werten 
 

Die im Bild 5.3 angezeigten Felder sind vom User zu füllen. Es handelt sich hier um die Di-

mensionierung des BTK (Biegetorsionskasten) und der Rippen. Da der BTK im PreSTo nicht 

dimensioniert wurde, sind die Parameter manuell einzugeben. 
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Bild 5.3 Vorgabedatei mit manuellen Angaben von Parametern 
 

Zum Schluss wird die Vorgabedatei, von ANFANG-DB2 bis ENDE-DB7, von PreSTo ins 

PrADO mit „copy und paste“ übertragen. 



     

 

92 

6 Zusammenfassung 
 

In dieser Diplomarbeit wurde das Tool PreSTo erweitert. Dabei wurde die Datenbank für ver-

schiedene Flugzeuge erstellt. Bei der Untersuchung der fünf Flugphasen wurden dem User die 

statistischen Parameter für die fehlenden Parameter bereitgestellt. Anschließend wurden die 

Datei vom Rumpf und Fahrwerk von Jan-Pieter Goderis und die Datei vom Flügel und Leit-

werk von Steven Coene mit der Datei der Dimensionierung verknüpft. Dann wurde die Vor-

gabedatei von PrADO im Excel erstellt. Zum Schluss wurden alle Dateien miteinander ver-

knüpft. Dabei wurde die Reihenfolge der Tabellenblätter so fixiert, wie sie in der Dimensio-

nierung in Scholz 1999 durchgeführt wird. Dabei wurde auch dem User die Arbeit erleichtert, 

indem er jeden Parameter nur einmal eingeben muss.  

  

Als Beispiel wurde ein neues Flugzeug in Anlehnung an die B777-200LR dimensioniert. Da-

mit wurde gezeigt, wie das Tool funktioniert und mit welchen Gleichungen und Methoden das 

Tool erstellt wurde. Es wurde die theoretische Berechnung mit der Berechnung des Tools ver-

glichen und dabei festgestellt, dass bei der Verknüpfung und bei der Erstellung des Tools kei-

ne Fehler gemacht wurden. 
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7 Schlussbemerkung 
 

Das Tool PreSTo ist noch nicht reif und muss auf jeden Fall noch erweitert werden, um ein 

Flugzeug komplett damit dimensionieren zu können. 

 

Es folgen einige Vorschläge zur Erweiterung des Tools: 

 

• Die statistischen Werte sind alle über die Reichweite aufgetragen. In der Realität hängen 

nicht alle Parameter von der Reichweite ab. Die Abhängigkeit der Parameter könnte 

genauer untersucht werden und eine neue Statistik aufgestellt werden. Im nächsten 

Schritt kann die Statistik über den Parameter Nutzlast aufgetragen werden. 

• Im Katalog der Profile sind nur NACA-Profile vorhanden. es könnten auch die superkri-

tischen Profile hinzugefügt werden. 

• Bei der Rumpfauslegung könnten die Toiletten und Küchen in die Skizze eingezeichnet 

werden. 

• Die Berechnung des Rumpfes ist nicht vollständig, es fehlen die einzelnen Flächenbe-

rechnungen in der Kabine. 

 

Es sind nur ein paar Punkte, die hier erwähnt wurden. Um ein Flugzeug komplett mit PreSTo 

dimensionieren zu können, müssen viele weitere Methoden und Bedingungen in Betracht ge-

zogen werden. 
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Anhang  A 
 

Bilder von PreSTo 
 

Im Anhang werden alle wichtige Ausschnitte von PreSTo dargestellt. 

 

 
Bild A.1 Preliminary: Landung Teil 1 in PreSTo 
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Bild A.2 Preliminary: Landung Teil 2 in PreSTo 
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Bild A.3 Preliminary: Start  in PreSTo 
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Bild A.4 Preliminary: Das 2. Segment in PreSTo 
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Bild A.5 Preliminary: Durchstartmanöver in PreSTo 
 

 
Bild A.6 Preliminary: Reiseflug Teil 1 in PreSTo 
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Bild A.7 Preliminary: Reiseflug Teil 2 in PreSTo 
 

 
Bild A.8 Preliminary: Entwurfsparameter Teil 1 in PreSTo 
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Bild A.9 Preliminary: Entwurfsparameter Teil 2 in PreSTo 
 

 
Bild A.10 Preliminary: Entwurfsdiagramm in PreSTo 
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Bild A.11 Rumpfauslegung Teil 1 in PreSTo 
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Bild A.12 Rumpfauslegung Teil 2 in PreSTo 
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Bild A.13 Flügelauslegung Teil 1 in PreSTo 
 

 
Bild A.14 Flügelauslegung Teil 2 in PreSTo 
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Bild A.15 Flügelauslegung Teil 3 in PreSTo 
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Bild A.15 Flügelauslegung Teil 4 in PreSTo 
 

 
Bild A.16 Leitwerkauslegung in PreSTo 
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Bild A.17 Höhenleitwerk in PreSTo 
 

 
Bild A.18 Seitenleitwerk in PreSTo 



     

 

109 

 
Bild A.19 DB 2: Anforderung Teil 1 in PrADO 
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Bild A.20 DB 2: Anforderung Teil 2 in PrADO 
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Bild A.21 DB3: Flügelgeometrie in PrADO 
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Bild A.22 DB 4: Rumpfgeometrie in  PrADO 
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Bild A.23 DB 5: Geometrie des Höhenleitwerks in  PrADO 
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Bild A.24 DB 6: Geometrie des Seitenleitwerks in  PrADO 
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Bild A.25 DB 7: Geometrie des Fahrwerks in  PrADO 
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