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Kurzreferat

In dieser Diplomarbeit wird das Tool PreSTo (fPnenary Szing Tool), das im Department
Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau an der HochschulArfgewandte Wissenschaften Ham-
burg (HAW) erstellt wurde, vorgestellt und erweltédieses Tool wurde in Anlehnung an die
Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr. Scholz eokelt. PreSTo dient zur Dimensionie-
rung von konventionellen Strahlverkehrsflugzeugem Wnterschallbereich, es wurde in
Microsoft Excel erstellt. Die Dimensionierung eifgsmpletten Flugzeuges erfolgt in vielen
Tabellenblattern. Im ersten Tabellenblatt werdemfdinf Flugphasen eines Flugzeugs unter-
sucht und dabei die Massen, die Fligelflache umdstrtschub abgeschétzt. Der User gibt in
erster Linie die Parameter aus der Anforderungenfehlenden Parametern hat der User die
Moglichkeit, diese der Statistik zu enthnehmen. ér &tatistik sind die Originaldaten ver-
schiedener Flugzeuge in Abh&ngigkeit von der Regitenaufgefiihrt. Dem User wird fur die
zur Dimensionierung des Flugzeuges angefordertenReite ein Durchschnittswert der je-
weiligen Parameter aus verschiedenen Flugzeugesbaten. Die Originaldaten verschiede-
ner Flugzeuge sind auch in einer Datenbank paralleler Berechnung aufgefiihrt. Dabei hat
der User die Moglichkeit, mittels eines Drop-Dowreiis ein bestimmtes Flugzeug aus der
Liste auszuwahlen, um die Originaldaten des jegeiliFlugzeuges anzusehen bzw. mit eige-
nen Werten zu vergleichen. In den nachsten Tali@d#drrn werden die einzelnen Flugzeug-
komponenten, wie Rumpf, Fllgel, Leitwerke und Fadrikndimensioniert.

Bei der Erstellung des Tools wurden die Luftfahrsahiriften von FAR Part 25 (Federal A-
viation Regulation) von der US-amerikanischen FA#&deral Aviation Administration) und
von CS-25 (Certification Specification) von der ERA$EuUropean Aviation Safety Agency)
bertcksichtigt. Zur Dimensionierung eines Flugzeugmd viele Methoden und Verfahren
verschiedener Autoren, wie Raymer, Roskam, LofSw.y bekannt. Der User hat die M6g-
lichkeit, einige Rechenschritte der Dimensioniernagh einer bestimmten Methode durchzu-
fuhren. Zur Veranschaulichung der Ergebnisse siete\Diagramme und 2-dimensionalen
Bilder in verschiedene Ansichten dargestellt, dateriden dem User auch die aktuellen Wer-
te in vielen Diagrammen angezeigt. Damit kann degrldlenau sehen, wo sich der berechnete
Wert befindet bzw. mit welchem Wert die Berechndngchgefuhrt wird. Die Ergebnisse der
Dimensionierung werden fir die Vorgabedatei desRDA (Peliminary Aircraft Design and
Optimization Program) in das letzte Tabellenblatibawatisch tUbertragen. Die fehlenden Pa-
rameter kdnnen dann manuell in die Vorgabedatgegiaben werden. Anschlie3end kann die
Vorgabedatei aus dem Excel-Tabellenblatt kopied undie Vorgabedatei des PrADOs ein-
gefugt werden, um weitere Dimensionierungen in RRABurchfihren zu kénnen. Als Bei-
spiel wird ein neues Flugzeug in Anlehnung an dieiBg 777-200 LR Wordliner dimensio-
niert und damit gezeigt, wie ein Flugzeug nach rebestimmten 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 fur einBiplomarbeitgemald Prifungsordnung

Hintergrund

Das Flugzeugdimensionierungsprogramm PreSTdli#nary Szing Tool) wurde am De-
partment Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau entwiakadt wird u. a. im Rahmen des For-
schungsprojekt&riuner Frachter(siehe http://GF.ProfScholz.de) fur den Flugzeugmtwurf
eingesetzt. Mit dem Programm, welches in Form vo® Ekcel-Tabellenblattern vorliegt,
werden ausgehend von den grundlegenden Anfordemuagedas zu entwerfende Flugzeug
erste Parameter wie Massen, Fliugelflache und Sabgbschatzt. Diese kdnnen in weiteren
Schritten beispielsweise mit dem Programm PrADMdherer Genauigkeit berechnet wer-
den.

PrADO (Preliminary Aircraft Design and Optimisati®mogram) ist ein Programm des Insti-
tuts fir Flugzeugbau und Leichtbau der Technisdheiversitat Braunschweig fir den itera-
tiven, multidisziplindren Entwurfsprozess von Fleggen. Es besteht aus einer grof3en An-
zahl von Unterprogrammen, welche die Beitrdge dmhtigsten am Entwurf beteiligten
Fachgebiete widerspiegeln. Diese Teilprogramme eretjd nach Entwurfsproblem oder zu
untersuchender Konfiguration zu einem Gesamtsygigsammengestellt und ggf. durch feh-
lende Analyseprogramme erganzt. Das Programm wiidka HAW ebenfalls im Rahmen des
ForschungsprojekiSriiner Frachtereingesetzt.

Aufgabe

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



Teilaufgaben sind:

* Vereinheitlichung und Zusammenbau bereits vorlidgenPreSTo-Module u.a. zur
Rumpfauslegung, Fliigelauslegung und zu Statistiken.

» Erweiterung des Entwurfsumfangs von PreSTo.

» Verbesserung des Bedienkomforts dadurch, dass demerder Vergleichsparameter aus
Statistiken zur Verfiigung gestellt werden.

* Verbindung von PrADO mit PreSTo dadurch, dass diesgabe der Ergebnisse von
PreSTo als Vorgabedatei fur PrADO genutzt werdemka

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiegtden. Es sind die DIN-Normen zur
Erstellung technisch-wissenschaftlicher Berichtdeachten.



Erklarung

Ich versichere, dass ich diese Diplomarbeit ohamdle Hilfe selbststandig verfasst und nur
die angegebenen Quellen und Hilfsmittel benutzeh&Wortlich oder dem Sinn nach aus an-
deren Werken entnommene Stellen sind unter Angab®dellen kenntlich gemacht.

2009-02-27 Lut hr a
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rnPAX

rnZF
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Streckungaspect ratio)
Spannweite
Reichweitenfaktor

Profiltiefe

Beiwert bezogen auf das ganze Flugzeug
Widerstandsbeiwert (drag coefficient)
Leitwerksvolumenbeiwert des Hohenleitwerks
Auftriebsbeiwert

Auftriebsbeiwert bei der maximalen Gleitzahl
maximaler Auftriebsbeiwert

Leitwerksvolumenbeiwert des Seitenleitwerks

Durchmesser
aquivalenter Rumpfdurchmesser

Widerstand (drag)
Oswald-Faktor

Gleitzahl
Erdbeschleunigung

Flughthe

Einstellwinkel (incidence angle)
Konstante

Lange oder Hebelarm

Auftrieb (lift)

Kraftstoffmasse (fuel mass)
Landemasse

maximale Landemasse

maximale Abhebemasse (maximum take-off weight)
maximale Kraftstoffmasse

maximale Nutzlast

Nutzlast (payload)
Betriebsleermasse (operating empty)
Passagiermasse

Leertankmasse (zero fuel)
Flachenbelastung
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Machzahl
Reisemachzahl (cruise Mach number)

kritische Machzahl (critical Mach number)
Machzahl des Widerstandsanstiegs (drag diveeg®tach number)
mission fuel fraction

Staudruck

Reichweite
Strecke
Sicherheitslandestrecke (landing field length)

Sicherheitsstartstrecke (take-off field length)
Startrollstrecke

Flache (surface area)

Profildicke (thickness)

Schub
Schub-Gewichtsverhéltnis

relative Profildicke

Fluggeschwindigkeit (velocity)
Entscheidungsgeschwindigkeit

Uberziehgeschwindigkeit
Geschwindigkeit bei maximaler Gleitzahl
Entfernung von der Symmetrieebene in Richtungsgannweite

Griechische Formelzeichen

mQ

TV Q Y x> >T

ACD, flap

D,gear

Anstellwinkel
Schrankung
V-Winkel

Pfeilung
Zuspitzung
relative Profildicke
relative Luftdichte
Dichte

Nebenstromverhéltnis
Anstieg des Widerstands bei den Landeklappen

Anstieg des Widerstands beim Fahrwerk
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AC, Anstieg des Widerstands beim Vorfligel

AT, Anstieg der Temperatur Uber die Lufttemperatur
y Isentropenexponent

Indizes

Indizes fur Flugphasen

(k Rollen zum Start (taxi out)

( )To Start (take-off)

( ows Steigflug (climb)

( )CR Reiseflug (cruise)

( )DES Sinkflug (descent)

( )app Anflug (approach)

( )L Landung (landing)

( ua Startabbruch (missed approach)

Indizes fur Flugzeugkomponenten

()e Triebwerk (engine)

( )F Rumpf (fuselage)

(), Hohenleitwerk (horizontal tailplane)
() Fahrwerk (landing gear)

( )LG,M Hauptfahrwerk (main landing gear)
( )LG,N Bugfahrwerk (nose landing gear)
(L Seitenleitwerk (vertical tailplane)

( )W Fligel (wing)

Indizes zum Fltgel
() innen (inner)
‘ Kink

auf3en (outer)

o

Wurzel (root)

=

N’ N’ N’ N

-

Spitze (tip)

—~ o~ A~ —~ ——~
SN
N
al

Flagelpfeilung an der 25% Linie
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mittlere aerodynamische Flugeltiefe

benetzt (wetted)

nstige Indizes

beim Nullauftrieb

Profil

Fur den Entwurf (design) gewdahlter Referenzwert
Effektivwert

maximaler Wert

Vorderkante (leading edge)
Warteflug (loiter)

Passagier (passenger, pax)
Reserve

Reihe (row)

Sitze in einer Reihe (seats abreast)
Sitz (seat)

Hinterkante (trailing edge)

Liste der Abklrzungen

AEO
BPR
CS
FAA
FAR
ISA
OEl
PrADO
PreSTo
SFC

Alle Triebwerke im Betrieb (all engine opena)
Nebenstromverhaltnis (by pass ratio)

Cerification Specification

Federal Aviation Administration

Federal Aviation Regulation

Internationale Standardatmosphére

Mit einem Triebwerksausfall (one engine in@eg)
Peliminary Aircraft Design and @timazation Program
Aircraft Preninary Szing Tool

Spezifischer Kraftstoffverbrauch (specifielfoonsumption)
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Verzeichnis der Begriffe und Definitionen

ACN
ACN (Aircraft Classification Number) beschreibt, lalee Vergleichslast das Fahrwerk an den
Boden abgibt. Der ACN-Wert ist proportional zu &elastung. Trahmer 2008)

Anfluggeschwindigkeit

Die Anfluggeschwindigkeit ist die Geschwindigkettjt der ein Flugzeug 50 ft Gber der Lan-
debahn fliegt. Sie darf nach Luftfahrtvorschrifteicht kleiner als das 1,3-Fache der Uber-
ziehgeschwindigkeit sein.

MAC

Die mittlere aerodynamische Flugeltiefe MAC (Meaerddynamic Chord) ist die Tiefe eines
Fllgels, an der sich der aerodynamische Schwerpheafkidet. Bei einem Rechteckfligel ist
die geometrische Fligeltiefe auch gleichzeitigrditlere aerodynamische Flugeltiefe.

Uberziehgeschwindigkeit
Die Uberziehgeschwindigkeit ist die Geschwindigkéiei der es am Flugzeug zum Stro-
mungsabriss kommt und damit die kleinste mogliclugdreschwindigkeit.
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Das Tool PreSTo wurde entwickelt, um den Rechenandixer Dimensionierung eines Flug-
Zeuges zu minimieren.

Das Tool PreSTo hat die Fahigkeit, ein konventi@sebtrahlverkehrsflugzeug nach vielen
Methoden und Verfahren zu dimensionieren. Im Gegfersur Handkalkulation hat der User
hier sowohl die Moéglichkeit, die Ergebnisse sofamizusehen, als auch die Mdglichkeit, die
Verfahren, Methoden und die Parameter standig rieken. Dadurch kann der User schnell
feststellen, welche Parameter voneinander abhaogdnwelche Ergebnisse nach welchen
Verfahren und Methoden erzielt werden kdnnen. Dserlhat auch die Moglichkeit, beim

Nachentwerfen eines Flugzeuges seine ErgebnissdemiOriginaldaten des Flugzeuges zu
vergleichen. Der grol3e Vorteil dieses Tools isgsddie Dimensionierung mit diesem Tool im
Gegensatz zur Handkalkulation erheblich leichtet schneller ist.

Das Tool PreSTo wird im Rahmen des Forschungspegetsriiner Frachter (siehe
http://GF.ProfScholz.de) fur den Flugzeugvorentwainigesetzt. In diesem Forschungsprojekt
werden verschiedene Flugzeugkonfigurationen in RDAintersucht und optimiert. Daher
kann das Tool PreSTo sehr hilfsreich sein, um ddmitersten Schritte der Dimensionierung
vorzunehmen und grundlegende Parameter, wie Magsggelflache und Startschub, abzu-
schatzen.

1.2 Ziel der Arbeit

Ziel dieser Diplomarbeit ist es, das Tool PreSTermeitern: In das bestehende Tool die Sta-
tistiken einzufiigen, eine Datenbank zu erstellem,Mbrgabedatei von PrADO in Microsoft
Excel zu erstellen, Alle Excel-Tabellenblatter desamten Tools miteinander zu verknipfen
und zum Schluss ein neues Flugzeug in AnlehnurdjeaB777-200LR zu dimensionieren.

Das Ziel dieser Arbeit ist dem Leser den Eindrubkridas Tool PreSTo zu vermitteln. In die-
ser Arbeit werden alle Schritte, die notwendig simoh ein Flugzeug zu dimensionieren, er-
l&autert und es wird dabei gezeigt, von welchen Addoungen der Entwurf eines Flugzeuges
abhéangt. Der Aufbau und die Bedienung von PreSTaleve beschrieben und als Beispiel
wird parallel zur Boeing 777 ein Flugzeug mit dies€ool dimensioniert. Auf Basis dieser

Information sollte der User dieses Tools in derd.agin, den Ablauf des Flugzeugentwurfs
zu verstehen und selbstéandig ein Flugzeug mit di€Beol zu dimensionieren.
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1.3 Literaturibersicht

Die Literaturauswahl zu dieser Diplomarbeit istrseimfangreich. Einige Literatur, die sehr
nutzlich ist, wird hier erwéhnt.

Literatur fur die Datensammlung

Die Datensammlung flr die Statistik und DatenbankPreSTo ist die Microsoft Excel Datei
von Verbeke 2008und fur die Daten der Boeing B777-200LR ist di@j€ktarbeit von
Seeckt 200&u nennen. IVerbeke 2008sind die Originaldaten von 16 Flugzeugen zusam-
mengefasst. IIBeeckt 200&ind viele nutzliche Daten der B777-200LR, diepuisglich aus
Boeing 2004stammen, zu finden.

Literatur fir den Flugzeugentwurf

Das Vorlesungsskrigbcholz 1999von Prof. Dr. Scholz an der Hochschule fir Angesitan
Wissenschaften in Hamburg ist fur den Flugzeugeritaehr hilfreich. In diesem Skript ist
die Dimensionierung und Auslegung der Flugzeugkamepten sehr gut strukturiert darge-
stellt. Genauso ist auch die Excel Datei ,AC Dimengrung” von Prof. Dr. Scholz zu nen-
nen, da die Untersuchung der finf Flugphasen i& Rveauf diese Datei basiert. Bei der Di-
mensionierung sind die Luftfahrtvorschriften bericktigt. Der Ablauf der Dimensionierung
in Scholz 1999st nachLoftin 1980 dargestellt. Daher i¢toftin 1980 als eine wichtige Quel-
le fir die Herleitungen der Gleichungen und denafibder Dimensionierung zu nennen. Ge-
nauso ist auciRoskam | fur die statistischen Werte des Kraftstoffverbrauah verschiede-
nen Flugphasen zu nennen.

Literatur fur die Auslegung der Flugzeugkomponenten

Die Literatur fur die Auslegung der Fliigel und kestrke in PreSTo is€oene 2008da die
Erstellung des Tools fir die Fligel- und Leitwerki@gung von Steven Coene durchgefihrt
wurde. Seine Masterarbeit ist sehr wichtig, um malthiehen zu kénnen, mit welchen Ver-
fahren und Gleichungen das Tool erstellt wurde, gadauso ist fir die Rumpf- und Fahr-
werkauslegundgsoderis 2008zu nennen. Die Masterarbeiten von Steven CoenePigtér-
Jan Goderis basieren auch in erster LinieSalfolz 199und anderen Autoren.

Literatur fur die Erstellung der Vorgabedatei in PreSTo
Als Literatur fur die Einfuhrung in PrADO bzw. inedVorgabedatei von PrADO sind die Pro-
jektarbeiten vorKiesel 2007 undHerda 2008zu nennen.
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1.4 Aufbau der Arbeit

Die Dimensionierung, Statistik und Datenbank sindAbschnitt 2 und 3 ausfuhrlich be-
schrieben. Die Theorie von Abschnitt 2 und 3 widil der Erstellung des Tabellenblatts Pri-
liminary in PreSTo angewandt. Zwischen den Abst¢énig und 5 besteht eine Verbindung,
da es in den beiden Abschnitten das Tool PreSTidlaish beschrieben wird.

Der Hauptteil dieser Arbeit enthalt ddeisfihrungen zum Thema:

Abschnitt 2 beschreibt die Theorie der Dimensionierung. Es wedeigt, mit welchen
Gleichungen und Methoden die funf Flugphasen uantétswerden.

Abschnitt 3 beschreibt die Statistik und die Datenbank. Es gedeigt, wie die statisti-
schen Parameter ermittelt werden und wie die Datgabm PreSTo erstellt
ist und welche Flugzeugtypen in der Datenbank rzdefin sind.

Abschnitt 4 beschreibt das Tool PreSTo: wie das Tool aufgelsauind wie das Tool
funktioniert. Es wird hier die gesamte Dimensiounrey eines Flugzeuges im
PreSTo beschrieben.

Abschnitt 5 beschreibt die Vorgabedatei von PrADO. Dabei werdienDatenbanken 2
bis 7 ausfuhrlich behandelt.
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2 Dimensionierung

Die Dimensionierung erfolgt im Wesentlichen nach Methode vonLoftin 1980 wie sie
auch im Vorlesungsskript Flugzeugentw8cholz 1999%argestellt ist. Die Dimensionierung
basiert auf finf Forderungen:

« Forderungen an die Landestrecke

» Forderungen an die Startstrecke

» Forderungen an die Steigrate im 2. Segment

* Forderungen an die Steigrate beim Durchstartmandver
* Forderungen an den Reiseflug

Zur Dimensionierung eines Flugzeuges werden di¢ dlxen genannten Phasen untersucht
und, um diese Forderungen zu erfullen, missen dingungen der Flughafen, Zulassungs-
vorschriften und die Anforderungsliste beriicksightverden. Nach der Behandlung der funf
Phasen werden die Ergebnisse in einem Diagrammestatyj und anschlieRend wird der

Entwurfspunkt bestimmt bzw. aus dem Diagramm alsgele

Bei der Durchfiihrung der Dimensionierung werden digassungsvorschriften von CS-25
und FAR Part 25 fur Strahlverkehrsflugzeuge benatkst.

2.1 Landestrecke

Grundlage fir die Analyse der Landestrecke sindLdigfahrtvorschriften. Die Landestrecke
ist nach CS-25.125 und CS-1.515 vorgeschriebenh [Sabolz 1999ist die Sicherheitslan-
destrecke folgendermalfien definiert:

Ein Flugzeug darf auf einem Flugplatz landen, welen Sicherheitslandestrecke (landing field
length) S ¢, kirzer ist als die verfligbare Landestrecke (lagdiistance available, LDA .

Die Sicherheitslandestrecke wird nach JAR/FAR beret aus der Landestrecke (landing di-
stance)S, und einenSicherheitsfaktor. Fur Jets betragt dieser Sicherheitsfaktor 1/0.61=667
und flrTurboprobs 1/0.7 =1.429.

Wie man im Bild 2.1 sehen kann, beginnt die Lanméege beim Uberfliegen der 50-ft-
Hindernishohe.
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50 ft [Touch down

e Landing distance ._!

landing field length |

Bild 2.1 Definition der Sicherheitslandestrecke (landing field length) nach CS und FAR
[LOFTIN 80]

Der erste Schritt zur Dimensionierung des Flugzeugke die maximal zuldssige Flachenbe-
lastungm,;o/S, zu ermitteln. Um die maximal zulassige Flachendtelagm,,,/S, zu be-

rechnen, muss erstmal die Flachenbelastung beinmadet Landemasse mit der Gl. 2.1 ermit-
telt werden.

2

PV,
My, /SN = Z—SQL |:(L-:L,max,L (21)
Darin ist:
Yo, die Luftdichte
\" die Uberziehgeschwindigkeit bei der Landung
g die Erdbeschleunigung

mae der maximale Auftriebsbeiwert bei der Landung.

Dabei wird die Luftdichtep auf die Luftdichte in Meereshéhep =1,225kg/m* unter der
Bedingung der Standardatmosphéare bezogen:

p=0lp, (2.2)

Die Uberziehgeschwindigkelts, ist die Geschwindigkeit, bei der es am Flugzeuy 81r6-

mungsabriss kommt. Wie aus den CS-25.125 Vorsehriftekannt, hangt die Uberziehge-
schwindigkeit von der Anfluggeschwindigkeit ab. DA@fluggeschwindigkeit, die nach den
Luftfahrtvorschriften die Geschwindigkeit des Flegges 50 ft Uber der Landebahn ist, darf
nicht kleiner als das 1,3-Fache der Uberziehgesuigkeit sein.

Also:
Vo = 13V, (2.3)
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Die Anfluggeschwindigkeit hangt auch von der Sitlegislandestrecke ab. Dieser Zusam-
menhang wird irLoftin 1980 fir Passagierflugzeuge mit Strahltriebwerken (SiBhe 2.2)

dargestellt.
xlﬂ3
10 e
SRR R o Bt
0y oTwin-angine alrcrsjt
gThree-engme aircraft =
Four-engine aircraft
Solid symbols indicatef
- w::le hnd}r atrcrn[t
:..'r = EEE
ﬁ : _,%-r i
SRismiiassanin
g =i
- EEE
= SEELEE
& =
5 &5
E T %
o e H 1
B i s
A HiE
2
24 % 10°
Square of approach speed, \’AE, kmt32
Bild 2.2 Sicherheitslandestrecke als Funktion von der Anfluggeschwindigkeit zum Quadrat

[LOFTIN 80]

Nach Umstellen der in dem Bild dargestellten Gemdédsst sich folgende Formel fir die An-

fluggeschwindigkeit gema8cholz 199%usdriicken:

Sk
mit: K., = 17yny's’

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

JDDO |:q:l max,L m/a ’
/ - ) ) pp
mML SN 2 @ D.,32

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

2
% |]7 [CI ,max,L |]SLFL

wL/%v=2Ega32

(2.4)

(2.5)

(2.6)
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Dabei wird der Term als Faktd¢ zusammengefasst:

[k 2
=P 10759 (2.7)
2gNQ3 m
Dichteverhaltniso :
o= _ T (2.8)
T, +AT,

AT, ist die Temperatur Uber die Lufttemperafty = 28815K in Meereshéhe (NN) bei Stan-

dardatmosphére (ISA) bei der Landung. Zusammengfedagibt sich folgende Gleichung fur
die Flachenbelastung bei maximaler Landemasse:

rT‘Il\/IL /SN = kL |]J-l:(l-':L,maX,L |:SLFL (29)

Nun muss eine moglichst realistische Abschatzusguximalen Auftriebsbeiwertes, .

erfolgen. Die Erfahrungswerte Uber maximale Aulisieeiwerte sind in den Bildern 2.3, 2.4
und 2.5 enthalten. Im Bild 2.3 sind die maximalemtAebsbeiwerte fur Start, Landung und
in Reiseflugkonfiguration nacRoskam | von zwdlf verschiedenen Flugzeugkategorien dar-
gestellt. Da die gesamte Dimensionierung in dieBaihfur Strahlverkehrsflugzeuge durchge-
fuhrt wird, sind die Werte von Business-Jets unah$port-Jets von Bedeutung.

Airplane Type C [od C
L L L
max ITIB.XTO I'HE.XL

1. Homebuilts 1.2 - 1.8 1.2 - 1.8 1.2 - 2.0
2, BSingle Engine 1.3 - 1.9 1.3 - 1.9 1.6 - 2.3

Propeller Driven
3. Twin Engine 1.2 - 1.8 1.4 - 2.0 1.6 - 2.5

Propeller Driven
4 Agricultural 1.3 - 1.9 1,3 - 1.9 1.3 - 1.9
5 Business Jets 1.4 - 1.8 1.6 - 2.2 1.6 - 2.6
6. Regional TBP 1.5 - 1.9 1.7 = 2.1 1.9 - 3.3
7 Transport Jets 1.2 - 1,8 1.6 - 2.2 1.8 - 2.8
8. Military Trainers 1.2 - 1.8 1.4 - 2,0 1.6 - 2.2
9 Fighters 1.2 - 1.8 1.4 - 2.0 1.6 - 2.6
10. Mil. Patrol, Bomb and

Transports 1,2 - 1,8 1,6 - 2,2 1.8 - 3,0
11. Flying Boats, Amphibious and

Float Airplanes .2 - 1,8 1,6 - 2,2 1.8 - 3,4
12. Supersonic Cruise

Airplanes 1.2 - 1.8 1.6 = 2.0 1.8 - 2,2

Bild 2.3 Maximale Auftriebsbeiwerte fiir Start, Landung und in Reiseflugkonfiguration

Die maximalen Auftriebsbeiwerte von Profilen mit Mitigeln und Landeklappen kénnen
dem Bild 2.4 naclbubs 1987entnommen werden:
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CL,max 4 CLmax
——
a) Grundprofil [ oty 1,45

I Normalklappe m 225 0,80
b) Wolbklappen ‘ Spalilappe m‘ 2,60 1,15

Doppel-
Spaltklappe dmia. 2,80 135

Einfache
Spreizklappe Gﬂm 2.40 0,95
- bR

¢} Spreizklappen l
Zap-Klappe

d) Doppelfligel (Junkers) - 225 0,80
&) Fowler-Klappen T —— \ 280 1,35
£ Vorfligel W s isn 2,00 0,55

Vorflogel und

N:rr?r:‘asl.lenl:pp= e T e 245 1.00
Vorfligel und -

Spaltklappe (mj\:-_ 290 1,25

Vorfligel und

Doppel ﬂm'R- 2,90 1,45
Spahklappe

Fowler-Klappen

mit Vorfligel (m._\s.m 155

g) Kombinationen

Bild 2.4 Maximale Auftriebsbeiwerte von Profilen mit Vorfliigeln und Landeklappen [DUBS 87]

Nach Raymer 1989 ist der maximale Auftriebsbeiwert fir Flugzeugé& merschiedenen
Hochauftriebssystemen als Funktion der Fligelphgilum Bild 2.5 dargestellt:

(-—I'mll
40 | WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)
TRIPLE SLOTTED FLAF ANI SLAT
DOURLE SLOTTED FLAP AND SLAT
3.0 IMIWBLE SLOTTED FLAP
20
1.0 FOWILER FLAP
SLOTTED FLAP NO FLAP
PLAIN FLAP
o .
o 10 o 30 (ng_-.n_- 40 50
Bild 2.5 Maximaler Auftriebsbeiwert fir Flugzeuge mit verschiedenen Hochauftriebssystemen

als Funktion der Flugelpfeilung [RAYMER 89]

Das Verhaltnis aus maximaler Landemasgg und maximaler Startmassg,,;, kann aus

der Tabelle 2.1 und Bild 2.6 herangezogen werdanBild 2.6 sind die statistischen Werte
fur das Verhaltnis aus maximaler Landemasse undimader Startmassem, /m,.,, fur

zwolf verschiedene Flugzeugkategorien nRoskam | dargestellt:



Airplane Type Minimum Average Maximom
1. Homebuilts 0.96 1,0 1.0
2. Single Engine 0.95 0.997 1.0
Propeller Driwven
3. Twin Engine 0.88 0.99 1.0
Propeller Driven
4. Agricultural 0.7 0.5%4 1.0
5. Business Jets 0.69 0.88 0,96
6. Regional TEP 0.92 0.98 1.0
7. Transport Jets 0.65 0.84 1.0
8, Military Trainers 0. 87 0.99 1.1
9. Fighters (jets) 0.78 insufficient 1.0
(tbp's) 0.57 data 1.0
10, Mil. Patrol, Bomb and
Transports (jets) 0.68 0.76 o, 83
(tbp's) 0.77 0,84 1.0
11. Flying Boats, Amphibious and
Float Airplanes
(land) 0,79 insufficient 0.95
(water) 0.98 data 1.0
12, Supersonic Cruise
Airplanes 0,63 0.75 0,88
Bild 2.6 Statistische Werte fir das Verhéltnis aus maximaler Landemasse und maximaler

Startmasse fur verschiedene Flugzeugkategorien [ROSKAM 1]

Auch hier sind die Werte von Business-Jets und Spart-Jets fur die Berechnung von Be-
deutung.

NachLoftin 1980 sind die statistischen Mittelwerte fur das Vernhidltaus maximaler Lande-
masse und maximaler Startmasse fur Jets in detl&&bg aufgefihrt.

Tabelle 2.1 Statistische Mittelwerte fur das Verhaltnis aus maximaler Landemasse und maximaler
Startmasse fur Jets [LOFTIN 80]

Reichweitenklassifikation Reichweite [NM] Reichweite in [km)] My | Mymn
Kurzstrecke bis 2000 bis 3700 0.91
Mitelstrecke 2000 bis 3000 3700 bis 5600 0.82
Langstrecke mehr als 3000 mehr als 5600 0.73

Damit kann die Flachenbelastung bei maximaler Bi@ste mit der Gl. 2.10 berechnet wer-
den.

Myro/ Sy = M /Sy (2.10)

2.2 Startstrecke

Grundlage fur eine Analyse der Startstrecke sired Ldiftfahrtvorschriften. Die wichtigsten
Vorschriften sind in CS-25.113; 25.111; 25.109 gedpen.
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Die hier zu untersuchende Startstrecke ist die eBightsstartstrecke, die im Vergleich zu

anderen Startstrecken die langste Startstreckensegs, damit das Flugzeug sicher starten
kann. Zu untersuchen sind dabei zwei Startstreaké@mlich die Startstrecke ,balanced field

length” und die Startstrecke ,take-off distance AEOnter der balanced field length ist die

Startstrecke mit Triebwerksausfall zu verstehem,dee der Pilot mit der Entscheidungsge-

schwindigkeit (take off decision speed)rollt und den Start fortsetzt oder den Start adfttri

Die zweite zu untersuchende Startstrecke ist dietStecke ohne Triebwerksausfall, die so
genannte ,take-off distance AEQ". AEO steht dakieidll engines operating.

Nach CS-25.113 betragt die Startstrecke ohne Teedksausfall 115 % der Strecke, die zum
Uberfliegen eines Hindernisses mit einer Hohe Vot 2rforderlich ist. Im Vergleich von ba-
lanced field length und take-off distance AEO i 8icherheitsstartstrecke die gro3ere Stre-
cke. Eine Gleichung fur die Sicherheitsstartstreske aus der Gl. 2.11, die aus der Flugme-
chanik fur die Startrollstrecke (take-off groundl)rbekannt ist, naclscholz 199%hergeleitet.

_ 2
D mTO |:QVLOF VW) : (211)
TTO - DTO ‘,UEﬂmEQ - LTO) —Mro (g [S$iny

_1
Sroe_2

Darin ist:

V.o AbhebegeschwindigkeitV,,. =V, = 12V 4
Vs1o Uberziehgeschwindigkeit in Startkonfiguration
V,, Windgeschwindigkeit

K Widerstandskoeffizient der Rollreibung

y Startbahnneigungswinkel

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

Ansatz bestimmt:

Gewichtskraft = Auftrieb

Mo [0 = A (2.12)
Auftrieb:
A=qlC_ . [{, (2.13)
Staudruck:
1
q= E Lp m/|_0|:2

(2.14)
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Daraus ergibt sich furV, . :

Vi, :\/2@ Mo g 1 (2.15)
Io S/\/ CL,LOF

Dann wird Gl. 2.15 in GI. 2.11 eingesetzt:

Mro Eﬂ\/ 23@] dnro E ! _VW)2

C
Sios = 212 S Cuior : (2.16)
2 T = Dyo — MLy — Lyg) —my, LY Siny
Nun werden folgende Annahmen getroffen:
Der Start findet auf ebener Bahn bei Windstilldgtsta
=y=0
=V, =0
Der Schub T ist viel gré3er als die Rollreibung waled Widerstand:
= u=0
= D, =0
So erhalt man die Abschatzgleichung fur die StHstrecke:
2
SI'OG - rnMTO ljg — 1 D rnMTO/S(/\/ (217)

- T DDESN |:G:L,LOF B pm:L,LOF TTO /(rnMTO @)

Nun wird eine Proportionalitéat der Sicherheitsstaeicke und Startrollstrecke angenommen.
Weiterhin wird der Auftriebsbeiwel€_, .. durch den maximalen Auftriebsbeiwert mit Klap-

pen in StartstellungC, ..., ersetzt. Zusammenfassend ergibt sich fur Flugzenig&trahl-

triebwerken nach einer statistischen Auswertung&gdroftin 1980 folgendes Verhéltnis aus
Schub-Gewichtsverhéltnis und Flachenbelastung:

Tro /(mMTo [g) — Kro (2.18)
Myro/ Sy Sror [ [T rmaxro

Mit: ko = 234m°/kg
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Mit der GI. 2.19 wird die Rechnung in diesem Faitchgefuhrt:

ko (2.19)
SFOFL l]j- []:L max,TO

Die Werte fir den maximalen Auftriebsbeiwert in r&tellung kbnnen dem Bild 2.3 ent-
nommen werden. Dabei sind auch die Werte fir Bgshdets und Transport-Jets fur die Be-
rechnung von Bedeutung.

2.3 Steigrate im 2. Segment

Die Grundlage fur die Steigrate im 2. Segment sinch die Luftfahrtvorschriften. Die wich-
tigsten Textstellen sind in CS-25 vorgeschriebear. Anforderung an die Steigrate im 2. Seg-
ment, d. h. an die Steigrate nach dem EinfahrerFdbsverks, wird als Steigwinkel bezeich-
net. Er ist in CS-25.121 in Abhangigkeit von derzAhl der Triebwerke vorgegeben (Siehe
Tabelle 2.2):

Tabelle 2.2 Steigwinkel im 2. Segment [SCHOLZ 99]
Zwei Triebwerke: | 24% siny =0.024

Drei Triebwerke: | 2,7% siny =0.027
Vier Triebwerke: | 30% siny =0.030

Die Gleichung fir das Schub-Gewichtsverhaltnis wolljendermalRen hergeleitet. Es wird
ein Kraftegleichgewicht in Flugrichtung gebildet.

In horizontaler Richtung:
T=D+mlglsiny (2.20)
In vertikaler Richtung:
L =mlglcosy =mlg (2.21)
Die Gl. 2.20 wird durchmlg geteilt.

L—L+S|ny (2.22)

mlg mly

Dann wird Gl. 2.21 in GI. 2.22 eingesetzt.
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T D .
———=—+SIn 2.23
Mg L y (2.23)

Nach Umformen der Gl 2.23 ergibt sich folgende i¢leng fir das Schub-
Gewichtsverhaltnis im 2. Segment.

T 1 .
- =~ _+sin 2.24
mg LD y (2.24)

Dabei ist der Triebwerksausfall nicht bertcksicht®pll das Flugzeug in der Lage sein, auch
bei einem ausgefallenen Triebwerk den Steigflugiberwinden, so muss das Schubge-
wichtsverhaltnis, bezogen auf den gesamten SchebTaiebwerke, entsprechend groRer ge-
wahlt werden. Damit wird die Gl. 2.24 mit der Ankder Triebwerken. erweitert.

Tro >( Ne j[ﬁiwin j 2.25
mMToBJ_ I“E_:I- E 4 ( )

Der Sinus des Steigwinkels wird der Tabelle 2.2geh Anzahl der Triebwerke entnommen.
Nun wird die GleitzahE, die in Gl. 2.25 noch unbekannt ist, mit einem Nalgsverfahren
bestimmt.

-G (2.26)

E=L
D D

Um die GleitzahlE zu bestimmen, missen zuerst der Auftriebsbeiertund der Wider-
standsbeiwertC, bestimmt werden. Der Auftriebsbeiwed; ist nach folgender Gleichung
definiert:

2
CL = CL,max [é_sj (227)

Der Steigflug im 2. Segment wird mi¥, = 1,2V, durchgefiihrt. Daher ergibt sich fur den
Auftriebsbeiwert der Faktor 1,44 im Nenner.

C, = CLmaxro - Cmaxro (2.28)

1,2 144

Der Widerstand setzt sich aus Profilwiderstand inddzierten Widerstand zusammen:

Cp =Cpp +Cp; (2.29)



o
= 2.30
01 = (2:30)
Darin ist:
A  Flugelstreckung
€ Oswald-Faktor
In Gl. 2.26 werden die Gleichungen 2.29 und 2.3Qe&setzt.
E=— & (2.31)
C
C:D P + .
© nlAle
Der Profilwiderstand setzt sich auch aus verscimed&Viderstanden zusammen.
CD,P = CD,o + ACD,flap + ACD,sla’( + ACD,gear (232)

Darin ist:

Coo Nullauftriebswiderstand,

AC, ¢,  Zusatzwiderstand, der durch die Klappen verursaail,
ACD,slat
AC

Zusatzwiderstand, der durch die Vorfligel verunsaard,

bgear ZUsatzwiderstand durch das Fahrwerk.

Der ZusatzwiderstandC,, ., hangt von dem Auftriebsbeiwert und Klappenaussgchta der

in Tabelle 2.3 aufgefuhrt ist:

Tabelle 2.3 Zusatzwiderstand im 2. Segment und beim Durchstarten [LOFTIN 80]
Fur C_ =13: Klappenl15 = AC, (., = 001

Fur C_ =13: Klappen25 = AC, ,, = 002

Fur C_ =13: Klappen35 = AC,, 4,, = 003

Fur andere Auftriebsbeiwerte kann entsprechend-inted extrapoliert werden. Der Zusatz-
widerstand\C wird im 2. Segment vernachlassigt und fur den \\tdand des Fahrwerks

wird AC

D,slat

b.gear = 0,015 angenommen, sofern das Fahrwerk ausgefahren est.(3wald-

Faktor wird wegen der ausgefahrenen Klappen undgsi mit e = 0,7 abgeschétzt.
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2.4 Steigrate beim Durchstartmandver

Das Flugzeug befindet sich beim DurchstartmanaveEndanflug. Das Fahrwerk ist ausge-
fahren und die Landeklappen sind in Landestelluag irgendeinem Grund wird entschie-
den, durchzustarten. Dabei wird der StartschublgEageum einen neuen Anflug zu fliegen.
Auch fur dieses Mandver sind wichtige TextstellandS-25.121 vorgegeben. Der Rechen-
gang vom Durchstartmandver ist dhnlich dem im Zn8mt. Dabei muss die GleitzaBIneu
berechnet werden. Fur den Auftriebsbeiwert beimcbstartmandver gilt:

C C
C - L,max,;TO - L,max,TO , 233
B 169 (2:33)

daV,, = 130V, ist.

Die Werte fur den Steigwinkel beim Durchstartmandiad der Tabelle 2.4 zu entnehmen.

Tabelle 2.4 Steigwinkel beim Durchstartmanéver [SCHOLZ 99]
Zwei Triebwerke: 21% siny =0.021

Drei Triebwerke: 24% siny =0.024

Vier Triebwerke: 2,7% siny =0.027

Die Gleichung zur Bestimmung des Minimalwerts deBub-Gewichtsverhaltnisses lautet:

Tro 2( Ne j[€1+sinyj AL (2.34)
Myro (g Ne -1 E Myro

2.5 Reiseflug

Beim Reiseflug werden die Flachenbelastung und Sigsub-Gewichtsverhaltnis getrennt
voneinander bestimmt, dabei wird vorausgesetas das Flugzeug die gewahlte Reiseflug-
machzahl im stationdren Geradeausflug erreicht. e®anicht mdglich ist, das Schub-
Gewichtsverhaltnis als Funktion der Flachenbelagstzin berechnen, werden die beiden Pa-
rameter als Funktion der Flughdhe berechnet. DeaZunenhang zwischen der Flachenbelas-
tung und dem Schub-Gewichtsverhéltnis ergibt 8loér die gemeinsame Flughohe.
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2.5.1 Schub-Gewichtsverhaltnis

Um die Berechnung fir das Schub-Gewichtsverhaling die Flachenbelastung im stationa-
ren Geradeausflug durchfihren zu kénnen, werdgeihale Annahmen getroffen:

* Auftrieb gleich Gewicht
» Widerstand gleich Schub

Damit ergibt sich folgende Gleichung:

[
Ter =D = mME J (2.35)

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

Gleichung:
To - = (2.36)
Myro [ (Ter/Tro) CE
Fir das Verhéltnis aus Reiseschub zu Startschub gil
% =(0,00131 - 0,0397)kiIm [h., — 0,024801s+0,7125 (2.37)

Um den Graphen des Reiseflugs im Entwurfsdiagrareithnen zu kénnen, werden einige
Werte fur das Schub-Gewichtsverhéltnis mit der2a6 in Abhangigkeit der Flughéhe ermit-
telt, da das Verhaltnis aus Reiseschub zu StatsichGl. 2.37 von der Flughthe abhangt.

In GI. 2.36 ist die GleitzahE noch unbekannt. Die Gleitzald wird mithilfe der maxima-
len GleitzahlE,,, nachRaymer 1989bestimmt.

Enex = ke O /L (2.38)
Siet! Su

Nach den Daten voRaymer 1989 ist der Faktok. =158.

k =078 (2.39)
2 ¢,
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Mit der GI. 2.39 ist der Faktér =149, wobei furC_f = 0,003 und fir den Oswald-Faktor im
Reiseflug geméaRoftin 1980 e = 085 eingesetzt wird. Fur die tatsachliche GleitzahRei-

seflug gilt:
E=— 2Em (2.40)
1 +[ C, j
[ CL ] CL,md
CL,md
Darin ist:
C, tatsachlicher Auftriebsbeiwert

Cl Auftriebsbeiwert bei Flug mit geringstem Widersta
Fur C_ 4 gilt:

nlAle
C =— 2.41
L,md 2|:|E ( )

Das Verhéltnis der Auftriebsbeiwert®, /C, ., hangt auch von dem Verhéltnis der Reisege-

schwindigkeit zur Geschwindigkeit des geringstenl®stands ab.

C, 1
= 2.42
CL,md (V /de )2 ( )
Somit kann der tatsachliche Auftriebsbeiw€t bestimmt werden:
C
C, =M 2.43
T =4
2.5.2 Flachenbelastung
Fur die Flachenbelastung im Reiseflug gilt:
2
Mo = S M” ) (2.44)

Su g 2
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FUr den Isentropenexponenten wipd= 14 eingesetzt. Der Druck(h hangt von der Flug-
hohe ab und wird aus der Standardatmosphare dtnitteiner Hoheh bis 11 km gilt:

p(h) = p, [fL— 0,02256h)>**° (2.45)
0
und in einer Hohe ab 11 km bis 20 km gilt:
p(h) = p, [0,22320& 157711 (2.46)
0

Auch fur die Flachenbelastung werden einige Weiriteder Gl. 2.44 ermittelt, um den Gra-
phen des Reiseflugs im Entwurfsdiagramm zeichnekdzmen. Die Flachenbelastung hangt
auch von der Flughdhe ab, da der Drirfh voh der Hohe abhangig ist. Beim Abtragen der

Werte der Flachenbelastung und des Schub-Gewmt@knisses im Entwurfsdiagramm ist
darauf zu achten, dass das Wertepaar fur die gl€itighohe ermittelt wurde.

2.5.3 Entwurfsdiagramm

Die Ergebnisse der funf Flugphasen werden in das#fsdiagramm (Bild 2.7) eingezeich-
net. Dann wird der passende Entwurfspunkt im Diagnaausgewahlt. Dabei muss der Ent-
wurfspunkt im zulassigen Bereich liegen und er solgewahlt werden, dass bei einem mog-
lichst geringen Schub-Gewichtsverhéltnis eine nobgli hohe Flachenbelastung erreicht
wird. Dabei hat das Schub-Gewichtsverhaltnis dséeePrioritat. Uber diesen Entwurfspunkt
wird dann die Flachenbelastung als X-Koordinate dad Schub-Gewichtsverhéltnis als Y-
Koordinate abgelesen.

A
Schraffur — Landung
Tm unzuldssiger Bereich :
Myro- & N
N
Reiseflug N
N
N
niwurfspunkt
N
N 2. Segment
VAP 7 A 7 g &
a Durchstarten
7 v VA4 b
I
Myro
Sw

Bild 2.7 Hypothetisches Entwurfsdiagramm [SCHOLZ 99]
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2.5.4 Reiseflughthe

Um die Reiseflughthe bei dem ermittelten Entwurféggpizu bestimmen, wird die Gl. 2.36
nach dem Verhaltnis aus Reiseschub zu StartschdlaienGl. 2.37 nach der Reiseflughthe
aufgelost,

1

TTO EE

Myro L0

Ter _ (2.47)
TTO

_ Ter/Tro +0,0248 11— 0,7125

km, 2.48
s 0,0013}/—-0,0397 (2.48)

wobei u das Nebenstromverhaltnis ist.

2.6 Bestimmung der Entwurfsparameter

Mit der Flachenbelastung und dem Schub-Gewichtéris aus dem Entwurfsdiagramm
werden die Entwurfsparameter, wie Schub, MasserFligelflache, bestimmit.

2.6.1 Betriebsleermassenanteil

Der Betriebsleermassenanteii,./m,;, wird gemaRLoftin 1980 mit folgender Gleichung

berechnet:
Moe — 003+ 1040 10 (2.49)
rTIMTO rnl\/ITO

2.6.2 Kraftstoffanteil

Um den gesamten Kraftstoffanteih. /m,;, zu bestimmen, muss zuerst der Kraftstoffanteil

von einzelnen Flugphasen bestimmt werden. Dabal dér gesamte Flug in einzelne Flug-
phasen unterteilt. Wie im Bild 2.8 dargestellt,der Flug in acht Phasen, vom Anlassen der
Triebwerke bis nach der Landung, unterteilt.
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5 & LOITER
ENGINE START, o
WARML P CRUISE

4 / cums A
ACCELE RATE 7 _DESCENT

TAX!
i LANDING
{ [ —~TAKE -OFF 7 I
b2 3] - g SHUTDOWN
Bild 2.8 Flugphasen eines Flugzeugs [ROSKAM 1]

Mit der Gl. 2.50 werden die Massenverhéltnisse @mzelnen Flugphasen multipliziert und
das Produkt aller Phasen wird ,mission fuel frattioM , genannt. In dieser Gleichung wer-

den die Phasen 1 und 2 nicht bertcksichtigt, danthigimale Startmasse ermittelt werden
soll.

M, =T A% 0 (b (2.50)
m, momom

m,

313
1]
3|3

Fur die Flugphasen 3, 4, 7 und 8 werden die Masshaitnisse fur Transport-Jet und Busi-
ness-Jet der Tabelle 2.5 disskam | entnommen.

Tabelle 2.5 Massenverhéltnisse [ROSKAM 1]

Engine Taxi Take-off Climb Descent Landing
Start, Taxi,
X . Warm-up Shutdown

Mission
Phase No. 1 2 3 4 7 8
Airplane Type:
1, Homebuilt 0.998 0.998 0.998 0.995 0.995 0.995
2. Single Engine 0.995 0.997 0.998 0.992 0.993 0,993
3. Twin Engine 0.992 0.996 0.996 0,990 0,992 0,992
4., Agricultural 0.996 0.995 0.996 0.998 0.999 0.998
5. Business Jets 0.99%0 0.995 0.995 0.980 0.9%990 0.992
6. Regional TBP's 0.99%90 0.995 0.995 0.985 0,985 0.995
7. Transport Jets 0.9%0 0.9%0 0.995 0,980 0.990 0.992
8, Military 0.9%0 0.990 0.9%0 0.980 0.9%90 0.995

Trainers
9. Fighters 0.99%0 0,990 0.990 0.96-0.90 0.990 0.995
10, Mil.Patrol, 0.990 0.99%0 0.995 0.980 0.99%0 0.992

Bomb, Transport
11. Flying Boats, 0.992 0,9%0 0.996 0.985 0.990 0.990

Amphibious,

Float Airplanes
12, Supersonic 0,990 0.995 0.995 0.92-0, 87 0.985 0,992

Cruise
Notes: 1. The numbers in this table are based on experience or on judgment.

2. There is no substitute for common sense! If and when common sense
80 dictates, the reader should substitute other values for the
fractions suggested in this table.

Die Massenverhaltnisse fur den Reiseflug und WadeWverden nach der Breguet'schen
Reichweitenformel berechnet. Fir den Reiseflugsel®ts lautet der Reichweitenfaktor:
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= ElNVer (2.51)
cly

Darin ist ¢ der schubspezifische Kraftstoffverbrauch. FurMassenverhaltnis im Reiseflug

gilt:

R
B, (2.52)

Mg cr =

3|3
('I[;

wobei e,, die Euler'sche Zahl ist.

FUr das Massenverhaltnis fur die erforderliche Reskigstrecke gilt:

_RTeS
M res =€ B (2.53)

e

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

teln:

Tabelle 2.6 Bedingungen fir die Reserveflugstrecke [SCHOLZ 99]
Flr domestic reserves [FAR Part 121]: Re = R, =200NM

Fdr international reserves [FAR Part 121]: Res = 01R+ R,

Far international reserves nach Ublicher Auslegun®R.. = 005[R+ R,

FUr das Massenverhaltnis im Warteflug gilt:

My o =6y B (2.54)

Dabei istt die erforderliche Flugzeit, die nach FAR Part fixldomestic reservels= 27005
und flr international reserves=1800s vorgegeben ist, url§ ist der Zeitfaktor:

B =—= (2.55)

Nun werden einzelne Massenverhaltnisse multiplizied der Kraftstoffanteil berechnet:

Mo =MpgroMg gy gy pes My (2.56)
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My es =My cis MM g ges M ¢ pes M (2.57)
M ff = M ff ,std DM ff ,res (258)
M —1-m, (2.59)

Myro

2.6.3 Nutzlast
Die Nutzlast setzt sich zusammen aus der Mass@aesagieren und der Frachtmasse.
rnPL = rnPAX,ges |]]seat + rncargo (260)

Die Massen der Passagiere sind aus der Tabellel2ehtnehmen.

Tabelle 2.7 Die Massen von Passagieren und Gepack [ROSKAM 1]

Kurz- und Langstrecke
Mittelstrecke

durchschnittliche Masse eines Passagiers, ", / N,y 79.4 kg 79.4 kg
durchschnittliche Masse des Gepacks eines Passagiers, m; ..., / 1p,x 13.6 kg 18.1 kg
Summe 93.0 kg 97.5 kg

2.6.4 Berechnung von Massen, Startschub und Flidiéche

Die maximale Startmasse ist die Summe aus NutBsttiebsleermasse und der Kraftstoff-
masse.

Myro = My + Mpe + 1M (2.61)

Nach Umformen ergibt sich die Gleichung fiir die mmzade Startmasse:

= M, 2.62
L » (2.62)
rrN\/ITO rmTO

Um die maximale Startmasse zu bestimmen, werderBdarebsleermassenanteil aus Gl.
2.49, der Kraftstoffmassenanteil aus Gl. 2.59 uwilid Nutzlast aus Gl. 2.60 in die Gl. 2.62
eingesetzt.
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Die Landemasse wird mit dem Landemassenanteil augwnforderung mit Gl. 2.63 berech-
net.

My = Myuro Al (2.63)

Die Betriebsleermasse wird mit der Gl. 2.49 berethn

Moe = Myro Gr:'\t)E (2.64)
TO

Die Flugelflache wird mit der Flachenbelastung desy Entwurfspunkt berechnet.

=m, /| Do 2.65
Sy =my (SNJ (2.65)

Genauso wird der Startschub aus dem Schub-Gewerhésitnis aus dem Entwurfspunkt be-
rechnet.

T
To=m,G—rmo J (2.66)
TO rnMTO rnMTO [g

Die Kraftstoffmasse wird mit dem Kraftstoffmasset@iiraus Gl. 2.59 berechnet.

m =M, gn::_F (2.67)
TO

2.6.5  Uberprifung der maximalen Landemasse
Nachdem die finf Flugphasen untersucht und allétigen Massen bestimmt wurden, muss
zum Schluss geprift werden, dass das Verhaltmisatelemasse zu Startmasse nicht groRer

ist als das angenommene oder das angefordertelinestder Landemasse zur Startmasse.

Die Landemasse setzt sich zusammen aus der Béteetsissey,., der Nutzlastm, und

dem Kraftstoff fur die geforderte Resermag, .

Mye = Mpe + My (2.68)
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rTIF,res = rT‘ll\/ITO E(l_ M ff,res) (269)
M =My + M e (2.70)

Das Verhaltnis der Landemasse zu Startmasse sigibaus Gl. 270 und Gl. 2.61. Dieses
Verhaltnis muss kleiner sein als das angefordeetdaitnis der Landemasse zur Startmasse,
damit das Flugzeug sicher landen kann.

g T (2.71)
n}\/ITO rmTO

Die Parameter, die in diesem Kapitel den Taballed Bildern entnommen werden kénnen,
sind fur die theoretische Berechnung notwendigldm Tool PreSTo (im Kapitel 4 ausfihr-
lich beschrieben) hat der User die Mdglichkeit, f@lelenden Parameter aus der angebotenen
Statistik zu wahlen oder die Werte aus diesen Tatbeind Bildern manuell einzugeben.
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3 Statistik und Datenbank

Wie im Kapitel 2 schon erwéhnt, werden funf Phades Flugzeugs untersucht, um ein Flug-
zeug zu dimensionieren. Dabei werden viele Pararbetadtigt. In erster Linie gehen die Pa-
rameter aus den Anforderungen hervor, die das Elgerfillen muss, aber zur analytischen
Losung des Entwurfsproblems wird eine Vielzahl Rarametern benotigt, die in der Anfor-
derung nicht gegeben ist oder der Anforderung rdafetkt entnommen werden kann. In die-
sem Fall werden die Parameter aus anderen Flugzeéimrnommen, die dhnliche Anforde-
rungen erfullen. Es werden in diesem Kapitel didisthen Werte aus 17 verschiedenen Flug-
zeugen in den folgenden sechs Tabellen aufgefDiet.Flugzeuge sind von verschiedenen
Herstellern. Wie es in der Tabelle 3.1 zu sehersistl neben der Airbus- und Boeing-Flotte
auch Daten von anderen Flugzeugherstellern vorimamesesind Daten von Kurz-, Mittel- und
Langstreckenflugzeugen. Die Daten, die hier aufgefiverden, wurden aus den Quellen
Verbeke 2008und Seeckt 2008(nur Boeing B777-200LR) Gbernommen und hier zusam-
mengefasst. Diese statistischen Parameter anaéringolge der technischen Entwicklung im
Laufe der Zeit, der User hat aber hier die Moglahkdie Statistik zu erweitern. Nach Eintra-
gen neuer Werte in der Liste im Tabellenblatt ,i[Stét* werden automatisch neue Diagram-
me gezeichnet und neue Durchschnittswerte ermittelt

3.1 Statistische Werte fur die Landung

In der Tabelle 3.1 sind die Parameter aufgefithetbei der Untersuchung der Phase , Lan-
dung”“ bendtigt werden.
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Tabelle 3.1 Statistische Werte fir die Landung
Aircraft Type | Keppl (V m/SZ)I Vool KU | S [m] | Cimat | M/ Myro | RINM]
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 1445 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 1541 2104 2,55 0,704 7500
KLAR 1,73 1517 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 gegesternat der User die Mdglichkeit, den
Wert dieses Parameters aus der Statistik zu UbmerehDabei wird dem User ein Durch-
schnittswert aus den 17 Flugzeugen fir den jegeiliParameter angeboten. Die Parameter
von den 17 Flugzeugen, wie im Bild 3.1 fur diel&rheitslandestreck& ., dargestellt,

werden Uber die Reichweite in einem Diagramm audgein und mit Hilfe einer linearen
Regression werden die Durchschnittswerte in Ablgkagi von der Reichweite ermittelt. Da-
bei kann der User bei fehlenden Parametern auSthéstik zuriickgreifen. Die Parameter
wurden alle Gber die Reichweite aufgetragen. Dsesicht die optimale Losung, da nicht alle
Parameter in der Realitdt von der Reichweite apdid. Einige Parameter kdnnen von der
maximalen Startmasse oder von der Nutzlast abharadesm diese sind in der Anforderung
nicht gegeben, sondern sie werden nach der Dima@esimg bestimmt. Die Reichweite ist
der einzige Parameter, der in der Anforderung gegedein muss, um ein Flugzeug zu ent-
werfen und mit dieser Reichweite werden dem Usersthtistischen Werte angeboten. Die
statistischen Werte sind als Richtwerte zu seBaher kann die Statistik im zweiten Schritt
Uber andere Parameter aufgetragen werden. DerHKaser zunédchst mit dieser Statistik die
Rechnung durchfiihren und mit den Ergebnissen diemstatistischen Werte ermitteln und
die Rechnung nochmals durchfiihren, um optimaleliigse zu erzielen.

Die Gleichung der linearen Regression fur die Stobiéslandestrecke lautet:
Y =0,0775x+12941 (3.2)

Der User hat auch die Mdglichkeit, den Durchsckwigeirt von bestimmten Flugzeugen oder
von zwei oder drei Flugzeugen zu ermitteln, dagiiim Diagramm die ,,Approximation cur-
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ve" eingezeichnet. Die Approximationskurve bzw.ragke ist gelb dargestellt und wird mit
der Gleichung

Y=mX"+b (3.2)
beschrieben.
Darin ist:
m  Gradient (gradient)
n  Exponent (exponent)
b  Abszisse (abscissa)
Der User hat dabei die Mdglichkeit, den Gradienttam Exponenten und die Abszisse belie-
big zu &ndern, um die gewlnschten Punkte miteirraveldinden zu kénnen. In den folgen-

den Bildern sind die Durchschnittswerte von allelnggEeugen bei der Reichweite von
R=7500NM zu sehen.

Approximation curve for landin¢ Field length

Gradient exponent abscissa Sk
0,0775 1 1294,1 1875,35|[m]
Landing field length y = 00775+ 12941
2400
A
2000 S
1600 T T2
E ____'I‘——')< ////
N o
500 1
U)I
00 —e—S_LFL
200 ® pin poi|.1t '
approxmatlon cune
0 ——Linear (S_LFL)
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [NM]
Bild 3.1 Durchschnittswert der Sicherheitslandestrecke

Analog zu der Sicherheitslandestrecke werden aiicdié anderen Parameter, die in der Ta-
belle 3.1 aufgefihrt sind, Durchschnittswerte etitiund graphisch dargestellt.
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Approximation curve for factor approach

Gradient

exponent

abscissa

kmm

-0,00002

1

1,897

1,747

[(m/s"2)"0,5]

Bild 3.2

Durchschnittswert des Verzdgerungsfaktors

Approximation curve for lift coefficient

gradient

exponent

Abscissa

1,max,L

-0,000006

1

2,6225

2,578 |[]

Bild 3.3

Durchschnittswert des max. Auftriebsbeiwerts

Approximation curve fol mass ratio, landing-take-off

gradient

exponent

Abscissa

My /Myro

-0,00003

1

0,9661

0,7411

Bild 3.4

Durchschnittswert fir das Verhaltnis Lande- zu Startmasse
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Approximation curve fol approach spee
gradient| exponent Abscissa Vapp
0,0018 1 134,14 147,64 [kt]
156 Approach speed y =0,0018x + 134,14
—e—V_app r
152 | _e— pin point
148 approximation curve A
' —— Linear (V_app) A i A /7"{
M B i
i ﬂ/ L
S AY
128
124
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [ NM]
Bild 3.5 Durchschnittswert der Anfluggeschwindigkeit

3.2 Statistische Werte fir den Start

Fir die Phase ,, Start” sind drei Parameter - Stodiggstartstrecke, Abhebefaktor und der ma-
ximale Auftriebsbeiwert - von denselben 17 Flugasuop der Tabelle 3.2 aufgefihrt.

Tabelle 3.2 Statistische Werte flr den Start

Aircraft Type | Sroe[Ml kTO[(ms/ kg)] C mao | RINM]
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 1,01 2,4 7500
LR(3) 2515 2,05 1,95 7600
B777-200LR | 3350 2,34 1,88 7500

Auch fir diese Parameter wurden die Durchschnitt®sv@nalog zu den Parametern der Si-
cherheitslandestrecke ermittelt:
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Approximation curve for take-off field length
Gradient exponent | Abscissa Sror
0,1891 1 1433 2851,25

Bild 3.6

Durchschnittswert der Sicherheitsstartstrecke

Approximation curve for factor take-off

gradient

exponent

abscissa

Kro

-0,00002

1

2,1746

2,0246

[(m*/ka)

Bild 3.7

Durchschnittswert des Abhebefaktors

Approximation curve for max. lift coefficient,

gradient

exponent

abscissdg

CI ,maxTO

0,00002

1

1,8878

2,0378

take-off

[]

Bild 3.8

Durchschnittswert des max. Auftriebsbeiwerts
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3.3 Statistische Werte fiir die Steigrate im 2. Segment

Die Parameter fur die Phase ,Steigrate im 2. Sefinserd in der Tabelle 3.3 aufgefiihrt.

Tabelle 3.3 Statistische Werte fur das 2. Segment

Aircraft Type A Coozses | Cosaszses|  ELanding RINM]
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 Flugphase®urchschnittswerte fur die in der
Tabelle 3.3 aufgefihrten Parameter ermittelt:

Approximation curve for liftind. drag coefficient, clean

gradient | exponent| abscissa Co 0,2SEG

-0,0000001 1 0,0191 0,01835 [
Lift independent drag coefficient,clean y = -1E-07x +0,0191
0028 —+—CD,0 (2.5EG)
® pin point
0,024 approximation cure
—Linear (CD,0 (2.SEG))
=
00,02 ~
(&)
0,016 [T Y
0,012
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [NM]

Bild 3.9 Durchschnittswert des Nullwiderstandsbeiwerts im 2. Segment
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Approximation curve fol aspect ratio

gradient | exponent|abscissg A

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

Bild 3.10 Durchschnittswert der Streckung

Approximation curve for Oswald effi. factor

gradient | exponent| Abscissa CLanding

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

Bild 3.11 Durchschnittswert des Oswald-Faktors

Approximation curve for Lift ind. Drag Coefficient, slat

gradient | exponent| Abscissa CD,SIatsz.SEG

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

Bild 3.12 Durchschnittswert fir den Widerstandsbeiwert der Vorfliigel im 2. Segment



50

3.4 Statistische Werte fur die Steigrate beim Durchstaen

Fur die Phase ,Steigrate beim Durchstartmanéved die Parameter in Tabelle 3.4 zu sehen.

Tabelle 3.4 Statistische Werte fir Durchstarten

Aircraft Type | Coomi_am | Co sesm_apn | RINM]
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 dazugehdrige Durchschnittswerte der Parameter:

Approximation curve foi Lift ind. Drag Coefficient, clean

gradient | exponent| Abscissa Co 0,mi_ App.
-0,0000001 1 0,0191 0,01835 [
Lift independent drag coefficient, clean  y=-1E-07x+ 0,0191
0,024
0,02 * :‘r ~
~¢ A}
4 S— R
0,016 /
3)'012 | ——CD,0 (missed approach)
OO 008 - ® pin point
’ approximation curve
0,004 -

——Linear (CD,0 (missed
approach))

0

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

Bild 3.13 Durchschnittswerte des Nullwiderstandsbeiwertes beim Durchstartmanéver
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Approximation curve for Lift ind. Drag Coefficient, slaf

gradient | exponent| Abscissa CD,SIatsmi_ApP-

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

0018 Lift indepenent drag coefficient,slats y = 1E-06x - 9E-05
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]
l
l
!
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0,006
/ L \\ L—17
0,002 e
IL M\/ :l

-0,002
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Bild 3.14 Durchschnittswert fir Widerstandsbeiwerte der Vorfliigel beim Durchstartmanéver

3.5 Statistische Werte fiir den Reiseflug

Die Parameter fur die Phase ,Reiseflug” sind inTOavelle 3.5 aufgefuhrt.

Tabelle 3.5 Statistische Werte fiur den Reiseflug

Aircraft Type | K | Swe/Sv | BPF | €_cruise | Mg | V/V,y | RINM]

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 53 51 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 51 0,8 0,75 0,97 2250
SR(1) 15,8 6,3 5,7 0,85 084 0,95 2650
B737-400 15,8 6,7 49 0,8 0,82 0,95 2800
B737-800 | 158 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 | 158 5,9 5 0,8 0,82l 0,95 3700
B757-200 15,8 57 6 0,8 0,8 0,95| 3800
KMRA 15,8 5,9 4,6 0,8 08| 095 3940
LR(1) 158 | 5.4 6,5 08 | 08§ 099 7100
LR(2) 15,8 5,4 7,6 0,85 0,84 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 0,95 7500

Auch die Parameter werden graphisch dargestellt:
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Approximation curve for Oswald effic. factor, cruise
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Bild 3.15

Durchschnittswert des Oswald-Faktors

Approximation curve fol by-pass ratio

gradient
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Bild 3.16

Durchschnittswert fiir das Nebenstromverhaltnis

Approximation curve foi relative wetted area

gradient
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-0,0001
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Bild 3.17

Durchschnittswert fir relativ benetzte Fligelflache
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Approximation curve for mach number, cruise
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Bild 3.18

Durchschnittswert der Machzahl

Approximation curve fol speed ratio

gradient
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Bild 3.19

Durchschnittswert fir das Verhaltnis der Geschwindigkeiten

Approximation curve foi factor Ke

gradient

exponent

Abscissa

-3E-18

1
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Bild 3.20

Durchschnittswert fur den K -Faktor
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3.6 Statistische Werte fir die Entwurfsparameter

Die letzten Parameter, die fur die Dimensionierbegétigt werden bzw. die letzten Parame-
ter, die in die Statistik aufgenommen werden konserd in Tabelle 3.6 aufgefihrt.

Tabelle 3.6 Statistische Werte fur den Entwurfsparameter

Ai_lr_():/l;)aeft Sroar. | xtre SFC rrbE/ Myro | Meax | R
[NM] | fuel | [kg/N (3] [NM]
CRJ-900 200 0,05/ 0,00001924 0,587 1250
KSRA 200 0,05 0,0000191 0,6085 7 1600
DO728-100 200 0,05/ 0,00001896 0,6236 1630
CRJ-705 200 0,05/ 0,00001921 0,587 ] 1800
ERJ-170LR 200 0,05 0,000019% 0,568 1 2250
SR(1) 200 0,05| 0,00001828 0,557 1 2650
B737-400 200 0,05 0,0000167 0,516 1 2800
B737-800 200 0,05 0,00001856 0,522 1 3060
A310-200 200 0,05/ 0,0000167R 0,564 2 3650

A300-600 200 0,05| 0,000016812 0,546 266 3700

B757-200 200 0,05 0,00001828 0,513 1 3800
KMRA 200 0,05 | 0,00001514 0,544 1§ 3940
LR(1) 200 0,05| 0,00001736 0,462 34 7100
LR(2) 200 0,05| 0,00001618 0,472 3¢ 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 3 7500

Auch die Parameter werden graphisch dargestellijemDurchschnittswert zu ermitteln.

Approximation curve for spec. fuel consumptior
gradient exponent abscissa SFC
-5E-10 1 0,00002 | 1,625€-05 | [kg/N 3]
Spec. Fuel consumption y = -5E-10x + 2E-05
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2 e |
=3 W‘ﬁ%-\_\, s
2,000016 T B
O
@
0,000012 -| —*—SFCer
® pin point
approximation curve
0,000008 - ——Linear (SFCcr)
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [NM]

Bild 3.21 Durchschnittswert fir den spez. Kraftstoffverbrauch



Approximation curve for distance To alternate
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Bild 3.22

Durchschnittswert fur die Entfernung zum Ausweichflugplatz

Approximation curve for extra fuel Forlong range
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Bild 3.23

Durchschnittswert fur die Kraftstoffreserven

Approximation curve for relative operating empty Mass
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Bild 3.24

Durchschnittswert fir den Betriebsleermassenanteil
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Approximation curve for number Of passenger
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Bild 3.25 Durchschnittswert fiir die Anzahl der Sitze

3.7 Datenbank

Die Originaldaten der 17 Flugzeuge, die in dieseapitel in den Tabellen 3.1 bis 3.8 aufge-
fuhrt sind, sind in einer Datenbank gespeichertdéem Tool PreSTo, das im Kapitel 4 aus-
fuhrlich beschrieben wird, ist die Datenbank sagetishrt, dass der User mithilfe eines Drop-
down-Menis ein bestimmtes Flugzeug aus der Lissevalen kann und die einzelnen Werte
ansehen und mit den eigenen berechneten Werteleicben kann.

Auch die Datenbank kann erweitert werden. Der Wsess nur die Daten eines neuen Flug-
zeuges in die vorhandene Liste im TabellenblatatjStik* eingeben, dann erscheint dieses
Flugzeug automatisch in dem Drop-down-Meni. Dieebbank ist nur im ersten Tabellen-
blatt ,Preliminary” aufgefuihrt. Leider findet mancht alle Flugzeugparameter, die bei der
Untersuchung der funf Phasen benétigt werden, inLderatur. Um die Datenbank zu ver-
vollstandigen, wurden die fehlenden Parameter, Glatzahl, Flughthe usw., mit den vor-
handenen Parametern des jeweiligen Flugzeugesraubget. Die fehlenden Parameter wur-
den mit den Methoden, die im Kapitel 2 beschriebiewl, bestimmt. Um die nach Kapitel 2
berechneten Parameter von den Originaldaten zuscheden, sind diese im Tool blau dar-
gestellt. In Tabellen 3.7 und 3.8 sind die resdiciParameter, die in der Datenbank aufgefthrt
sind.
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Tabelle 3.7 Parameter fir die Datenbank
Al-lr_(;?: SNing Mye / Myro | MwL / Szving rnMTO/ S/ving Tio
[m?] [kg/m?] | [kg/m?] Ayadient Myro L0
CRJ-900 70,8 0,587 481,75 517 0,0006302 0,3299
KSRA 80 0,6085 432,6 458 0,0007767 0,3559
DO728-100 76 0,6236 432,5 469 0,000745 0,349)
CRJ-705 70,6 0,587 472,5 517 0,0006302 0,325p
ERJ-170LR| 72,7 0,568 451,3 512 0,00067/69 0,3463
SR(1) 122,4 0,557 527,2 600 0,0005547 0,333|L
B737-400 | 105,6 0,516 533,6 645 0,0004843 0,312p
B737-800 | 125,5 0,522 528,8 630 0,0004972 0,313
A310-200 219 0,564 561,6 648 0,00049p6 0,323p
A300-600 260 0,546 530,5 635 0,00051p5 0,324
B757-200 | 183,4 0,513 519,7 631 0,0005183 0,326
KMRA 170,1 0,544 453 529 0,00058% 0,3084
LR(1) 362 0,462 525,3 749 0,0003039 0,288]
LR(2) 437,4 0,472 592,3 842 0,0003282 0,276¢
KLRA 351,9 0,441 574 767 0,0004344 0,3363
LR(3) 361,7 0,526 511,5 636 0,0004398 0,280]
B777-200LR| 462 0,417 483 775 0,00037 0,287
Tabelle 3.8 Massen flr die Datenbank
AI.;?/?: IT‘cr:m;]o ”bE I’nfuel ran rnML IanTO
[ka] | [kd] [ka] [kal] [kal] [kal
CRJ-900 0 21482 6514 8600 34108 36596
KSRA 0 22307 6852 7500 34610 36659
DO728-100 0 22254 6432 7000 3286} 35646
CRJ-705 0 21448 7590 7500 33359 36538
ERJ-170LR 0 21129 9070 7000 32809 37199
SR(1) 0 40941 19061 13500 6453% 73502
B737-400 0 35160 16450 1653( 5635p 68140
B737-800 0 41243 20847 1692( 66368 790Q9
A310-200 0 80097 39919 22000 122946 1420[L6
A300-600 0 90091 48311 26600 137942 1650P3
B757-200 2330 59338 36331 20000 95311 115469
KMRA 0 49031 24383 16650 77059 90064
LR(1) 0 125334 114411 31540 190171 271285
LR(2) 0 173727 158239 36100 259119 368087
KLRA 0 118994 114822 36195 201995 270011
LR(3) 0 121021 81032 28025 18498 230079
B777-200LR| 34700 | 149200 144600 64000 22320 3478p0
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4 PreSTo

In diesem Tool PreSTo (Elrminary Szing Tool) wird im Tabellenblatt 1 ,Preliminary”, die
Dimensionierung, wie im Kapitel 2 ausfihrlich beseben, durchgefihrt. Im Tabellenblatt 2
ist das dazugehorige Entwurfsdiagramm ,Diagramnrgdstellt. In weiteren vier Tabellen-
blattern werden die Flugzeugkomponenten dimensibridée Flugzeugkomponenten werden
mit den in Preliminary berechneten Werten undAtdorderung dimensioniert.

Die erste zu dimensionierende Komponente ist dengfum Tabellenblatt 3 ,Fuselage®;
dann folgen der Fligel ,Wing Design“, die LeitwerkEmpenage design“ und dann das
Fahrwerk ,Landing gear”. Zum Schluss werden alleebleneten Parameter in die Vorgabeda-
tei von PrADO im Tabellenblatt ,PrADO DB2-7* Ubexgen, um in PrADO weitere Berech-
nungen und Optimierungen durchfihren zu kénnen.

Alle Tabellenblatter in diesem Tool sind miteinanderkntpft. Wenn der User den Wert ei-
nes Parameters in einem Tabellenblatt andert, dadart sich dieser Wert in allen Tabellen-
blattern und damit auch die gesamte Rechnung.nsirsidiesem Tool auch viele Diagramme
und 2-dimensionale Bilder zur Veranschaulichungeggmet. Auch sie passen sich den vari-
ierten Parametern an.

Es sind viele Drop-Down-Mendis in diesem Tool vodem Der User kann auswéhlen, mit
welchen Werten oder nach welchem Verfahren die Raalp durchgefiihrt werden soll. Es
sind hier nur einige Auswahlmadglichkeiten kurz atéit: Der User hat z. B. die Moglichkeit,
die Rechnung fur ein Kurz- oder fir Langstreckegdieug durchzufuhren. Bei den k-Faktoren
hat er die Auswahl, die Parameter aus der Statzstikenutzen oder vorgegebene Werte aus
der Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr. Scholz wahlen. Und es sind auch an be-
stimmten Stellen die Rechenverfahren nach bestimitgoren wieLoftin 1980, Roskam |
usw., vorgeschlagen und genauso kénnen an bestim8ttdlen die Luftfahrtvorschriften
ausgewahlt werden, also ob die Dimensionierung M@agk25 oder nach FAR PART 25
durchgefihrt werden soll.

Bei der Profilauswahl fur den Flugel kann der Useach ein bestimmtes Profil aus der Liste
auswahlen, jedoch sind alle Profile in PreSTo arNACA-Serie. Das Tool PreSTo ist sehr
umfangreich. Dabei werden dem User viele Auswabliakikeiten angeboten.

Es wird hier nicht detailliert auf die einzelnennktionen des Tools eingegangen. Der User
muss sich selbst mit dem Tool beschéftigen, umaiicbn Einblick zu verschaffen. Das Tool
ist wie im Bild 4.1 dargestellt, aufgebaut.
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Autfbau von PreSTo

Statistik
Preliminary Diagramm
Wertetabelle
Data fuselage — Fuselage

Wing Design
graphs
!
plain data Empenage Design

+

Landing gear
-

airfoil data

PrADO

Bild 4.1 Aufbau von PreSTo

Das Tool PreSTo ist so aufgebaut, dass die Eingarts nur in weiss markierten Feldern
eingegeben werden kénnen. Die Zwischenschritte wimer ,VValues for the next Steps” und
die Endergebnisse sind unter ,Results” zu finden.

4.1 Dimensionierung im PreSTo

Im Folgenden wird der gesamte Ablauf der Dimen&nmg in verschiedenen Bildern darge-
stellt und Schritt fiir Schritt beschrieben.

Dabei wird als Beispiel fur die Berechnung eine®&lugzeug in Anlehnung an die Boeing
777-200LR entworfen. Die Originaldaten der Boein@-200LR sind in der Datenbank auf-
gefiuihrt. Es werden alle berechneten Werte mit degir@aldaten verglichen. Wie in dem Bild
4.2 unter ,Data Base"“ zu sehen, hat die B777-200ieRReichweite voR = 7500NM , damit

ist das ein Langstreckenflugzeug. Es wird dahelinken Feld die Auswahl ,long“ gewabhilt.
Es wird dann mit dem Pfeil darauf hingewiesen, aissReichweite Einfluss auf die Passa-
giermasse hat.

Fir die Anzahl der Sitze wird der statistische Weenhittelt und es ist in Bild 4.2,,, =348
zu sehen. Da die Anzahl der Sitze fir die B777-Bdekannt ist, wird jedoch mit dem Ori-
ginalwert vonn,,, =301 gerechnet.
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Parallel zu der Berechnung ,Process Data“ ist caéeBbank ,Data Base" zu sehen. Wie im
Kapitel 3 ausfuhrlich beschrieben, hat der User die Moglichkeit, die berechneten Werte
mit den Originaldaten zu vergleichen.

Preliminary Sizing Process Data Data Base

1.1. General requirements Unit
E777-200LR
Input Parameters Unit
Range R [ 7500][um) 7500 ]
Cargo mass Myzrgo [kg] 34700 k]
Aircraft Tye (Rengs) long  [— 5 [y
Value based on statistic
Murmber of passengers oy 301+ Npay | 348‘[-] 301‘[-]
\ mpL BOATED k] \
Bild 4.2 Allgemeine Anforderungen im PreSTo

4.1.1 Die Phase Landung

Nun wird die Phase ,Landung” (Bild 4.3) untersudei dieser Phase werden fir die funf Pa-
rameter die statistischen Werte ermittelt. Dabedwder User gefragt, ob er mit den statisti-
schen Werten die Berechung durchfiihren mochte didéWerte aus der Anforderung manu-
ell eingeben mdchte.

Da die funf aufgefihrten Parameter fur die B777tRb®ekannt sind, wird bei ,Statistic Va-
lues” ,No*“ gewahlt.

1.2. Wing loading at max. take-off mass based on requirement of Landing Unit
Input Parameters Unit
Values based on statistic
sieL 167536 m|
Statistic Values ke 1 74T i 20 5
CL‘max,L 2578 []
myL /mrg 0.741|1]
Vero 147 B[
Bild 4.3 Statistische Werte fir die Landung in PreSTo

Die funf Parameter wurden manuell eingegeben uner ywalues for the next Steps” werden
nur zur Veranschaulichung die Zwischenergebnisse de Werte angezeigt, mit denen die
Rechnung weiter durchgefuhrt wurde.

Unter ,Results* werden die berechneten Werte daegje Wie in Bild 4.4 zu sehen ist, sind
die berechneten Werte fast identisch mit den Caigiten.



61

Landing field length SLFL 1676 ,00{[m]
Given: Approach speed No
Approach speed Vapp 140,00 [Kt]
Values for the next steps
Factor Kapp Manual input SLFL 1676 [m] 1676 [m]
1,758 |[(m/s"2)0 5] | kapp 1.758|[(m/s*2y0 5] 1,758 |[m/s*2)0 5]
Max. lift coefficient, landing R 25| ClmarL 26|[-] 25|
Mass ratio, landing - take-off My AMiTy 0,623)[-] My /miyg 0623226|[-] 0,623226|[-]
Vapp 140)[kt] 140|kt]
Temperaturs abova IS4 (288,15K) ATA [ ik ol
Results
Vapp 13991 k1] 140|[kt]
UL 1678,13][m] 1676 [m]
ke 011417 [kg/me3] 0,11417] [kg/me3]
o 1.000][-] 1]E]
My /Sy 437 487 [kg/m2] 483,000 [kg/m*2]
Myo/Sw 798,245 [ka/m"2] 775000 (ka/me2]
Bild 4.4 Ergebnisse der Phase Landung in PreSTo

4.1.2 Die Phase Start

Die Berechnung der Phase Start folgt analog zdPdese Landung (Bild 4.5). Auch hier wird
auf die statistischen Werte verzichtet, da die alglaten vorhanden sind.

1.3. Thrust-to-weight ratio based on requirement of take off Unit
Input parameters Unit
Statistic Values Values based on statistic
S10rL 2851 5| [m]
ki 2128 kg
CL.rnax‘TD MBB H
Bild 4.5 Statistische Werte fir den Start in PreSTo

Auch bei dieser Phase sieht man in Bild 4.6, dasdedrechneten Werte den Originaldaten
sehr &hnlich sind.

Factor ko Manual input Values for the next steps

2340([mSkg]  [kno 2,34 [m3kg] 2,34 [m3kg]
Take-off field length STOFL 30| |m| STORL 330 [m| 3390/ [m]
Max. lit coefficient, take-off () Manual input || Clpa 166(-] 108|]
Max. lit coeficient, take-off (manual input)  Cppacro ‘ 181

Temperatur ahove 54 [288,15K) ATry 15(1K] 15|[K]

Results
o 0 3A051954511) k48
a 0 DOOES k) | O 00037000 e
Winy loading at max. take-of mass o/ Swr 79025\ kyf'3] | Trofmyr'y | 0 120244][] 08700000111

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 aeter verzichtet:



62

1.4. Thrust-to-weight ratio based on requirement of 2nd Segment

Input parameters

Statistic Values Values based on statistic
A 83731
Cag 00183]H]
4Cosa DL033]]
e 0740}

Bild 4.7 Statistische Werte fiir das 2. Segment in PreSTo

Bei dieser Phase ist es nicht mdglich, die berdelmn@/erte mit den Originalwerten zu ver-
gleichen, da die Originalwerte nicht vorhanden sibie@ berechneten Werte in der Datenbank,
wie im Kapital 3 erwahnt, sind blau dargestellti§B4.8). Die beiden berechneten Werte sind
identisch, da sie nach demselben Schema berechingtmv

Values for the next steps
Aspect ratio A A \ 9341 3341
Lift-independent drag coefficient, clean Coa
Gy [ 0mfy ol
Lift-independent drag coefficient, slats ACpa
80 | i3 1§
Ozwald efficiency factor; landing configuration e
e [ o7l 07]1
Murnber of engines ng 21
Results
Cumo 1 3055566 [ 1 3055556 [
ACofizp 00102778]-] 0.0102778][-]
Cop 00302778 [-] 00302778][-]
Erg 11527|[-] 1527
sinfy) 0024]-] 0,024[-]
Tro/myro'y | 022150791 0.2215079][-]
Bild 4.8 Ergebnisse der Phase Steigrate im 2. Segment in PreSTo

4.1.4 Die Phase Steigrate beim Durchstartmandver

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

1.5, Thrust-to-weight ratio based on requirement of missed approach
Input parameters

Statistic Values Values based on statistic
Cog el
400 g 00074
Bild 4.9 Statistische Werte fur das Durchstartmandver in PreSTo

Auch hier (Bild 4.10) sind die berechneten Wertghtimit den Originaldaten zu vergleichen,
da diese nicht vorliegen.
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Values for the next steps
Lift-independent drag coefficient, clean Cap Manual input
002 Cop 00z0o)f] 00l
Lift-independent drag cosficient, slats 8Co 4 Manual input
[0 4 Dgono] 0l
Certification basis:
Results
Cuy 153851 1 5364615
4Comp 00219231 00215231
4.Cp e 05| 05|
Cop 00568231 | -] 00568231 | -]
E, 8.9%][] 8.9%][]
sinfy) 02| 0021
Tro/ myr'g | 0,658 01556556
Bild 4.10 Ergebnisse der Phase Steigrate beim Durchstartmandver in PreSTo

4.1.5 Die Phase Reiseflug

Bei dieser Phase werden auch die statistischenmesea bereitgestellt, die jedoch in diesem
Fall keine Anwendung finden (Bild 4.11):

1.6. Thrust-to-weight ratio and wing loading based on requirement of cruise

Input parameters Unit

Statistic Values Values based on statistic
Beruize 081)(]
BPR B713|-]
Suer/Sw 582
s 08411
Vive, 0.95340] -
ke 15[

Bild 4.11 Statistische Werte fiir den Reiseflug in PreSTo

Auch hier liegen keine Originaldaten zum Verglemnsit den berechneten Werten vor:

Values for the next steps
Aspect ratio A Il A [ 9.34][-] 934
Lift-independent drag coefiicient, claan Cop
14 Cog [ omfy (S
Lift-independent drag coefficient, slats ACpga
I s | i ol
Ogwald efficiency factor; landing configuration e anua
7000 e [ ool 0711
Mumber of engines ng 2|[-] 2|[-]
Results
Clmo 1 3055555 [-] 1,3055556| -]
ACoiap 00102778 [-] 00102778 |[-]
Cop 00302778 |[-] 0,0302778|[-]
Erg 1,527 ][] 11827 |-l
siny) 0,024 0,024|[-]
Tro /o'y | 0.2215079|[] 0.2215079|[-]

Bild 4.12 Ergebnisse der Phase Reiseflug in PreSTo

In Bild 4.13 ist zu erkennen, dass diese Werte Eéchenbelastung und des Schub-
Gewichtsverhaltnisses mit den Originaldaten nidigré@instimmen. In Originaldaten sind die
Parameter der Auslegungspunkt aufgefuhrt. In digdechnung sind die Parameter vom
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Schnittpunkt der Landung und des Starts, der aldejungspunkt bzw. Entwurfspunkt ange-
nommen wird, verwendet worden.

Max. glide ratio Enmax 20.25([-]
Values for the next steps
Oswald efficiency factor Borvize Manual input
0,850][-] cruise 0,850[-] 0851
By-pass ratio BPR §,900][-] BPR 8,800][-] 63|
Relative wetted area Suver/ S 6,000)[-] Swver/Swy 6.00|[] B[]
Mach number, cruise Mg 0,34[-] Mcgr 0,840([-] 0.84|[-]
Speed ratio ViV Manual input ViVn 0.8952|[-] 0852|[-]
Speed ratio (Manual input) ViV, 0.952|[-] ke 158|[-] 158|[-]
Factar ke ke Manual input
Factor ke (manual input) 15 8|[-]
Equivalent surface friction coefiicient Croqe 0,003|[-] Results
[ 1971309886 |[-] 19713)[-
G 00160452 -] 00160452 -]
Read design point from matching chart! Cim 053|[-] 06326023 [-]
(Given data is correct when take-off and landing is sizing the aircraft at the same time.) CliCLm 1,1033825|[-] 1,1033325][]
(o 01,5980023][-] 01 AE0023|[-]
Update here! E 19 B18|[-] 19F518|[-]
Wing laading Myro/Swr [ 798.25|kgfmr2] | myrolSw 796,25 [kgima] 775 | (ki)
Thrust-to-weight ratio Tro / (mura*a) 0,31202442|[-] Tro/{murg*a) 0,3120244([-] 0287|[-]
Bild 4.13 Ergebnisse der Phase Reiseflug in PreSTo

4.1.6 Entwurfsparameter

Nun werden an diesem Entwurfspunkt die weiteremmater bestimmt bzw. es wird mit die-
sem Entwurfspunkt die weitere Berechnung durchgefih

Results at design point

TepMroleg | 01633634 01776075 [
he 11 675 [k 11,17 k]
heg 3030 579 ] 643 22|[f)
Tstratosp. HBEA|IK] 1B 68|
T froposp. 212.26\[K] 1555)[K]
Thzq) B[] 216.65([K]

a 29 s 295,12 ]
Vi 247 90 [mis] 247 90) ]

Bild 4.14 Ergebnisse der Parameter am Entwurfspunkt

Fur die weitere Berechung hat der User wieder diglidhkeit, einige Parameter der Statistik
zu entnehmen. Da die Parameter der B777-200LR békard, wird auch hier (Bild 4.15) auf
die Statistik verzichtet.

2. Preliminary Sizing

Input parameters Unit

Values based on statistic

Statistic Values SFCxe | DONDIBA| )

SFCigiter 000001625 [ka/M7s)]

Stoaternate 200 [NM]
extra fuel a0a|k]
mgg/mymo 04693[-]

Bild 4.15 Statistische Werte fur Preliminary Sizing
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Hier (Bild 4.16) werden die Kraftstoffanteile danzelnen Flugphasen bestimmt, die jedoch
fur die Flugzeuge aus der Datenbank nicht bekamot ©ie Werte in der Datenbank sind
blau geschrieben, da Sie nach dem Rechenschenttetirmiirden.

Values for the next steps

Spec.fuel consumption, cruise SFCer 000001526 | [ked(h*s)] SFCer 0,00001526] [kefM==)] 0,00001526| [kgf(*==)]
Spec.fuel consurption, loiter SFCioiter 0,00001526 | [kgdihrs)] SFCioiter 0,00001526] [kgf(M*s)] 0.00001526] [kg/(W*s)]
Distance to alternate STo alternate 200 | [rdhd] Sto alternate 200][Nnd] 200 |[N)
Extra fuel for long range extra fuel 0,05([-] extra fuel 005|-] 0.05|F]
Relative operating empty mass mog/MyTo Manual input mog/MyTo 04170|[-] 0M7|F]
Relative operating empty mass (manual input)  mgg/Myra 0417)[-] Npsy 301][] 301][-]
FAR Part121Reserves s 1064300 [m] 1064800 ]

foter 1800 (2] 1800 (2]

B: 32486733 27 |[m] 32486733 27 |[m]

B, 131049 5] 131048 7953 [s]

Results of fuel fractions

Aircraft Type Wi ok 05521]1] 065211
My per flight phases Wy s 09678|[-] 09678
W iter 09664 |[-] 09864 -]
Fuel-Fraction, engine start W engine 0.95[-] W engine 099 0389
Fuel-Fraction, taxi M i 0.992([-] W i 0895([-] 0995][-]
Fuel-Fraction, take-off Ma 70 0.93][-] Mg 70 0,895([-] 0995][-]
Fuel-Fraction, climb Mqcie 0,993|[-] Wi cle 098] 098]
Fuel-Fraction, descent Ma nes 0.994([-] Mg nies 0.99([-] 099)[]
Fuel-Fraction, landing Mg, 0,995][-] Wy 0992|[-] 0992|[-]
Wy 06245] ] 06245][]
Whires 0.5261)-] 10,5251
Wy 05783 ]1] 057831
Bild 4.16 Kraftstoffmassenanteil in PreSTo

Auch in Bild 4.17 weichen die berechneten Paramairrden Originaldaten ab, die berechne-
ten Werte sind hoher als die Werte aus den Origateh. Dies gilt, abgesehen vom Rechen-
gang und der Methode, auch schon fir die Wertdedesurfspunktes.

Results
me/ My 04217|[-] 04158 -]
mge/myTa 0M70][] 0171
e o7 5| kg 57 50 kg
meL 64047 50| kg 6400000 kg
myro 397017 03| kg 347800 00 kg
e 247431 33| kg 22320000 kg
moe 16555610 [kg] 14920000 k)
me 167413 43| [ka] 144500,00 k]
S, 457 36| [m2] 452.00] (2]
Tra 1215253,06 | [N] 979220 47| ]
Tralhe 607626 53| ] 439510 23| IN]
ME ot 170845 00| [kg] 14965573 k]
Fuel density pr [ coolkgim3]  |Vees 213 56| [m*3] 187,08 [m3)
meL 64047 50| kg 54000 00 kg
iz 229503 0 kg 213200 0] kg
mze 229503 0 kg 213200 (0] kg
Me e 29337 7| kg 2570076 [ka]
Bild 4.17 Ergebnisse der Parameter beim Preliminary Sizing

Bei der Uberprufung der maximalen Landemasse stielt heraus, dass die Landemasse des
Flugzeuges hoher ist als angenommen (Bild 4.18fiésem Fall sollte das Verhaltnis der
Landemasse zur Startmasse hohermls/m,;, = 0,623 gewéahlt werden und die gesamte
Rechnung nochmals durchgefiihrt werden. Diese Neabeung wird im vorliegenden Fall
nicht durchgefiihrt, da das Verhéltnis der Landemass Startmasse aus den Originaldaten
der B777-200LR stammit.
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Check of assumptions: myL 247431 33| kg
MZEHTK e 258041 27 ke

i S Mgt ? ‘ No

Increase value mML/mMTO in 1.!

Bild 4.18 Uberprifung der maximalen Landemasse im PreSTo

4.2 Rumpfauslegung

Die Auslegung der Flugzeugkomponenten wird mit derechneten Werten durchgeftihrt, da
parallel zur B777-200LR ein neues Flugzeug dimamsib werden soll und nicht die B777-
200LR nach entworfen werden soll. Fur die zur Agsiey der Komponenten weiteren beno-
tigen Parameter werden die Originaldaten der BAOM-R ausSeeckt 2008als Richtwerte
Ubernommen und zum Teil werden die Parameter vl flr einige Parameter Annahmen
getroffen.

Der Rumpfquerschnitt wird im PreSTo im Kreisquerstthgezeichnet. Die Anzahl der Sitze
wird gemalScholz 1999mit dieser Gleichung bestimmt:

Nga = 0450 Nppy = 7.8 (4.1)

Im PreSTo wird fur die Anzahl der Sitze pro Reitvge im Bild 4.20 dargestelltn,, = r-
mittelt. Nach CS-25.817 sind bei einem Wert vian> z\8ei Gange vorgeschrieben. Zur

Dimensionierung des Rumpfes gibt es im PreSTo diglidhkeit, zwischen verklrzter-, ge-
streckter- und Standardversion zu wahlen. Es wirdiesem Fall eine Standardversion di-
mensioniert.

Cabin and fuselage design

1 Primary input values
Main input

Range of Passengers: from Mpax
an N
Goal Ifd:
Choosing what standard aircraft?

1 2 3
Mpax 301,00 301,000 30100
Meg 7,00 7,00 700
Maistes 2,00 2,00 200
Iid 14,2 142 14

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 denittelten Anzahl der Sitze pro Reihe ergibt
sich mit folgender Gleichung die Anzahl der Reilmar-lugzeug:

Ny = 24 = 43 (4.2)

Row —
SA

Der Rumpf wird in PreSTo auch in Draufsicht (Bil@#) dargestellt:

TR B PR e

i
HHHﬂﬂﬂHHHﬂﬂﬂﬂHHHﬂﬂﬂHHHQHWHHWHQHHWHWHHHH
AP P IR

HHHAH AR AR

Bild 4.21 Draufsicht des Rumpfes in PreSTo

Um den Durchmesser des Rumpfes zu bestimmen, midssdnalle der Sitze und des Gan-
ges gewahlt werden. In diesem Fall werden alle MdBe die Kabineninneneinrichtung aus
Raymer 1989fiur die Klasse High density entschieden, da didsesd nur fir eine Klasse -
und zwar fur die Klasse High denstiy - erstellt deirDie Werte fur High density sind im Bild
4.22 angegeben. Der Innendurchmesser des RumpiégemnalScholz 199%rmittelt, dabei
wird ein Abstand zwischen Auf3ensitz und Kabinenwama 0,025 m beriicksichtigt.

de, = (7x17+207)in [o,0254g +2[D,025m = 39362 (4.3)

Mit dem ermittelten Innendurchmesser wird der Auienhmesser berechnet:

de , = 0084m+1045[d, , = 421m (4.4)

und die Hautdicke des Rumpfes bestimmt:
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Ad = 421m-3,9362m = 0,274m = Hautdicke= 0,274m/2 = 014m (4.5)
Cabin dimensions
inch cm
seat seat cushion 43 2cm 170 43 2
armrast 5.1 cm 20 5.1
pitch 76,2 cm 30,0 7b2
height seat 100 0{cm 3594 100,0
armrest height B3 0[cm 248 B30
aisle aisle width | 43.2[cm | 17.0]
aisle height | 220,0]cm | 86 5| 2200
floor floor lowering | 80 0[cm [ 31.5]
Bild 4.22 Kabinen- und Sitzmafe fur High density

Um die Kabinenlange zu bestimmen, wird fir denaistandk..,;,, = 11m angenommen.

I‘CABIN = kCABIN d‘:,:ﬂ = 47’3m (46)

SA

Somit kdnnen die Rumpflange, Buglangel, . und Hecklangd,,, nachSchmitt 1998be-
rechnet werden:

lp = Longy + 168, +4m=5804m 4.7)
lhoee = 1708 =7157m (4.8)
I, =350, =14735m (4.9)

NachRaymer 1989muss fiur jeweils 50 Sitze eine Toilette im Flugzewrhanden sein. Da-
her sind nach der geforderten Anzahl der Sitze5CBoiletten notwendig. NacHowe 2000

muss fur jeweils 120 Passagiere eine Kiche vorhmasdm, dies fihrt zu drei Kiichen in die-
sem Flugzeug.

Beim Vergleichen der theoretischen Ergebnisse it Brgebnissen von PreSTo fir ,stan-
dard” in Bild 4.23 stellt man fest, dass die Ergeba nicht Ubereinstimmen. Es liegt daran,
dass die theoretische Berechnung n&cholz 1999durchgefiihrt wurde und bei der Erstel-
lung der Seite bzw. des Tabellenblattes ,fuselagé®reSTo andere Verfahren und Methoden
von Pieter-Jan Goderis angewandt wurden. Die Recbttode zur Rumpfauslegung in
PreSTo ist inGoderis 2008ausfihrlich beschrieben. Es wurden hier nur dieamater der
Rumpfauslegung berechnet, die auch mit PreSTo leetaverden kénnen, um die beiden
Ergebnisse miteinander vergleichen zu kénnen.
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3 Output values

standard stretched shrunk
Mpax 301,00 401 221
leabin Howe 42 7 57 .1 31 .2|lm
lfuselage Howe a6 ,7 a7 1 31,2 |m
I’'d Howe 128 13.0 7
| ] ] ]
1l u] u] u]
1] u] u] 2
type A [ =] a
galleys =2 3 1
toilets 5] 5] 4
qraphic
lcakin Exact 38,2 |m
lirerare Exact 52.2|m
i 10,0 m
ltio=e 4 Ol
lf'dexact 119
| 4 4lm
Dlinner 39|m
Bild 4.23 Ergebnisse der Rumpfauslegung

Wie schon erwéhnt, wurde die komplette Rumpfausigdur High density durchgefuhrt. Da-
her sind die Werte fir den Rumpfdurchmesser undRdiepflange kleiner als die Original-
werte der B777-200LR.

Die weiteren Berechnungen wurden mit den Origineldaer B777-200LR bzw. mit den ur-
sprunglichen Werten durchgeftihrt und nicht mit téerten, die hier bei der Rumpfauslegung
ermittelt wurden.

4.3 Flugelauslegung

Bei der Dimensionierung in Preliminary wurde diéidelflache ermittelt. Nun sollen die wei-
teren wichtigen Parameter des Flugels ermitteltdemr Wie in Bild 4.24 dargestellt, wird der
Fltigel durch zahlreiche Parameter definiert. IndBil24 handelt es sich um einen gepfeilten
Doppeltrapezfligel.

Ymac
T I A5
e o Ny . 2N S ror
i 2
s OH
! - a.c. Cy leading edge
i -
: | Cmac
1 | b -
L 2
; i Ct
center line ! trailing edge
| b/2
root fuselage kink tip

Bild 4.24 Geometrie des Doppeltrapezfligels [SCHOLZ 99]



70

Wie schon erwahnt, soll ein neues Flugzeug in Amlielg an die B777-200LR dimensioniert
werden. Die Auslegung der Flugzeugkomponentenigsetin Fall des Fligels, soll mit den in
Preliminary errechneten Werten durchgefuhrt , deteven bendtigten Parameter &eseckt
2008 von der B777-LR entnommen und bei fehlenden Paemé&nnahmen getroffen wer-
den.

Die gesamte Berechnung der Flugelauslegung wirth Gaene 2008durchgefihrt. Damit
wird gezeigt, wie das Tool erstellt wurde und melehen Gleichungen die Rechnung im
PreSTo durchgefiihrt wird. Dabei werden die Ergedmnder einzelnen Rechenschritte mit den
Ergebnissen des Tools verglichen, um die Richtigkes Tools zu Gberprifen.

Das Vorbildflugzeug ist ein Tiefdecker und mit emelckwarts gepfeilten Doppeltrapezflii-
gel. Fir den Rumpfdurchmesser wild = 61m von der B777-200LR eingesetzt. Die anderen

Parameter, die bei der allgemeinen AnforderungHugelauslegung im Bild 4.25 bendtigt
werden, stammen aus der vorherigen Rechnung.

Wing design

1 Preliminary sizing data

\Process Data
max take off weight Myro [kg] Vving lnading Ol [kgfrnz] ? ! ! E
wing area Sref [mz] 1
0 3
Fuselage diameter d; [m] E L
cruise mach number Mc [—] 7
9
cruise lift coefficient Cie [—] " =
@ Aspectratio A 9H4|[[] —> WingSpan b 58,16/[m] 13 A
15 <
> Wing Span b [m] ——> Aspect ratio A [—]
2 Overall wing - fuselage arrangement
4
select wing - fuselage arrangement o wing B 3
5 e
i A
0 s
B B s e 363
: it ___,__@3
3 s e e !
4 \
Bild 4.25 Allgemeine Anforderungen fir Fligelauslegung

Zuerst wird die Spannweite berechnet:

b= [AB, =6816m (4.10)

4.3.1 Geometrie des Doppeltrapezes und die Zuspitzung

Da es sich hierbei um einen Doppeltrapezfliigel Bndhuss die Berechnung teilweise fur
Innen- und Aul3entrapez separat durchgefiihrt werdeerst wird die Stelle, an der das In-
nen- und Aul3entrapez zusammenstol3en, das so genémki festgelegt werden. Fur den
Kink wird der Wertn, = 03der Halbspannweite angenommen. Um die einzelnachEh
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der Trapeze und Profiltiefen zu bestimmen, mussZdigpitzung des Fligels bestimmt wer-
den.

Zuspitzung

Die Zuspitzung hat einen Einfluss auf die Auftriedageilung in Richtung der Spannweite.
Bei einer elliptischen Auftriebsverteilung ist deduzierte Widerstand am geringsten. Um
diese elliptischen Auftriebsverteilung zu erreicheruss die Zuspitzungl kleinere Werte
annehmen, d. h. der Fligel muss spitzer werdere Euspitzung kleiner als 0,2 sollte ver-
mieden werden, um eine Uberziehneigung an der Hfigee zu verhindern. Daher wird fiir
die ZuspitzungA = 022 angenommen. Fir die innere Zuspitzung wid= atgenom-

men. Somit kann die auf3ere Zuspitzdndperechnet werden.

= 0,367 (4.11)

Profiltiefen des Doppeltrapezes
Nun werden die Profiltiefen an der Flugelspitzean der Fligelwurzet, und am Kinkc,

berechnet.
¢ = A, &, =3859m (4.12)
c = % =17,543m (4.13)
— Sref _
6= : =10526m (4.14)

Kinkspannweite
Die spannweitige Lage des Kinks:

Y, =n, [@j =1022m (4.15)

Trapezflachen und die Zuspitzungen
Die Flache des Innen- und AuRentrapezes wird nmialigemeinen Trapezformel berechnet:

S =(c, +¢) Y, —d, /2) = 20135m° (4.16)
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S, =(c +¢)b/2-Y,) =34316n7 (4.17)
A= (Zwk df) =102 (4.18)
S
— (b -2 wk)2 _
A = - 663 (4.19)

Die mit dem Tool berechneten Ergebnisse sind in 8&6 zu sehen.

wing taper ratio i [-] root chord c [m]
T— Honwie lower limit [-] kink chord ¢, [m]
T— Tarenbeek Lower limit [-] tip chord [ [m]
T_ elliptical spanloading [-] kink semi-span Y [m]
Aspect ratio inner trap A 1,02
kink ratio 1Mk [-] Aspect ratio outer trap B, -
Inner trap area S [mﬁ]
auter trap area S, [m2]
Inside fuselage area S [m2]
@ Inner Taper ratio A [-] —> Outer Taper ratio i [-]
(> Outer Taper ratio i, [-] —> Inner Taper ratio A [-]
Bild 4.26 Zuspitzung und Geometrie des Fligels

4.3.2 Flugelpfeilung

Bei der Wahl der Fligelpfeilung ist Folgendes zadteen: Durch die Pfeilung wird die kriti-
sche Machzahl erhéht, damit verschiebt sich deeiBlerdes Widerstandsanstiegs zu héheren
Flugmachzahlen, andererseits verringert sich ddrehPfeilung der maximale Auftriebsbei-
wert des Fligels.

Die Flugelpfeilung der Boeing 777-200LR wurde aes deichnung fur das Aul3entrapez aus
(Seeckt 20085.17) abgemessen und betragt, = 34 . Um Weiterhin die Berechung in An-
lehnung an die B777-200LR durchzufiihren, wird dié&ert fur das Aul3entrapez tbernom-
men und fir das Innentrapég,; = 32 angenommen.



73

Mit der Gl. 4.20 wird die Pfeilung einer m%-Liniefadie Pfeilung einer n%-Linie umgerech-
net. Dabei werden m und n in die Gl. 4.20 in Prosémgesetzt und fir die Zupitzuny und
die StreckungAwerden die jeweiligen Werte dem Bild 4.25 entnommed eingesetzt.

[E”_mal_—q (4.20)
100 1+

tan(\,) = tan(/\m)-%

Im PreSTo ist es auch mdglich, die Fligelpfeilumghaan der beliebigen Stelle x, wie im
Bild 4.27 dargestellt, zu berechnen.

3 Sweep anlge

outer Sweep angle A5 34000071 swieep LE Algs 3B,66|[ ]
T howe [ oodg sweep 50%: Aso 31,16][ 7]
L raymer 26,80 7] sweep TE ATeg 2483([°]
Sweep x%¢ = 10 | 25.62)[7]
inner Sweep angle Agsj 32,00([ ] sweep LE ALgj 41,00)[ 7]
Lsingle leading edge 26,56|[ °] sweep 50%c Asj 2082|[7]
sweep TE At [
sweep x%¢ X= 10 ] 37.85][ ]
Bild 4.27 Fligelpfeilung

4.3.3 Relative Profildicke

Wie ausScholz 199%ekannt, kann durch eine groRere relative Prafilelidas Fligelgewicht
verringert werden, jedoch wird die relative Prafike durch die Machzahl des Widerstands-
anstiegesM , begrenzt. Nach Boeing entspricht die Reiseflugmmalchder Entwurfsmach-

zahl und somit giltM ,, =M., .

Durch die Pfeilung des Fligels wird die effektivadhzahl vermindert. Die effektive Mach-
zahl wird nachTorenbeek 1988mit folgender Gleichung berechnet.

Moo e = Mpp /COsP\,5,) = 0,765 (4.21)

Die maximal zulassige Profildicke eines Schnittasaplel zur Symmetrieebene des Flugzeu-
ges lasst sich mit der folgenden Gleichung gefr@@nbeek 1988ermitteln.
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5+ (k, — 025[C,,

35
o+ MDD,eff2 )2] G\ll_MDD,eﬁz

2

2
3

= 0,0906 (4.22)

Bei der Wahl der Profile wurde hier ein superkeitiss Profil mit dem Faktok,, = 115 ge-

wahlt, da die Profildicke bei einem Profil der NA@GASerie noch dinner ausfallen wirde.
NachHowe 2000soll die relative Profildicke an der Flugelspitd8% der Profildicke an der
Flugelwurzel betragen. Damit ist =

0GBdr, = 1

r=r [, =065

(4.23)

Die relative Profiltiefe an der Wurzel, an der 3piund am Kink lasst sich folgendermal3en

ermitteln:

(t/c), =

(3 +1)

[{t/c) = 0123

(t/c). =7 /) = 008

(t/c), =7 t/c). = 008

4 Thickness ratio and thickness distribution

(4.24)

(4.25)

(4.26)

Select airfoil technology ‘ new supercritcal

mach drag divergenc definitior Ay E

thicknes to chord ratio
N

Faymer
N v

tarenheek
km

A non lineair regression

Lkm

Inner relatie thickness ratio

Outer relative thickness ratio

tle

L]

1,

I
[_038d)
[ noeealp)

1,180
I §
IE

[ e
R

]

drag diverg mach n*

root thicknes ratio
tip thickness ratio

kink thickness ratio

relative thickness ratio

M [ e
Moger [ 07741

(tle)r 0,123|-
()t | 0080
ek [ ooenj

o [ ossiy

Bild 4.28 Relative Profildicke
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4.3.4 Flugelprofil

Wie bereits erwahnt, wurde aus Grinden der Gewaalgparung ein superkritisches Profil
gewabhlt, da das superkritische Profil im Gegensata konventionellen Profil den Vorteil ei-
ner gleichmagigen Uberkritischen Druckverteilung Raese wird wie, im Bild 4.29 darge-
stellt, durch einen schwécheren Verdichtungsstolhimteren Abschnitt des Profils abge-
schlossen.

Supersamc

Flore Stroagy

Conventional
airfoil

Separated baundary
layes

Wileak
shook
wawve

Supercritical
airfoil

Bild 4.29 Superkritsches Profil [WIKIPEDIA 09]

In dem Tool PreSTo sind verschiedene Profile ireDatenbank aufgefuhrt. Die Profile sind
jedoch alle aus der NACA-6-Serie.

Um den Auftriebsgradienten zu berechnen, wird dellaMftriebswinkel a, bendtigt. Der

Nullauftriebswinkel wird im Bild 4.30 von einem seniritischen CAST 7-Profil aussanzer
1987 S.241)a, = - 25abgemessen.

Auftrieb c,

D | | 1 |
0 A
Anstellwinkel o

Bild 4.30 Polar des CAST 7 Profils [GANZER 87]
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Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils ist nitiekannt. IHowe 2000ist der maximale
Auftriebsbeiwert fiir die subsonischen Profjlg,, =16 zu finden. Um die Rechnung weiter

zu fuhren, wird dieser Wert angenommen. Somit vded maximale Auftriebsbeiwert des
Flligels naciRaymer 2006berechnet.

Cl e = 09, ., [€OSA 5, =1,2212 (4.27)

5 Aiffoilselection

Select airfoil out of airfoil data

‘ naca 0006 [:]

airfoil max lift coefficient ¢, | BO|F] Wing max it coeficient Coe 1221211
airfoil nullift angle w | 2407 Wing It gragiert Cu 01440177

Sexp osed ] : F
Syt

. A
244+ (4035 i+t by - 17

d 2
F:l.UT{H?f} Ch,

Bild 4.31 Profilauswabhl fir Fligel

4.3.5 Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe (MAC)

Um die mittlere aerodynamische Flugeltiefe (MAC)kastimmen, miussen die Parameter der
Innen- und Aul3entrapeze separat berechnet werden.

2 + A +A°
CMAC,i =5 E:r

=14,327m (4.28)
3 1+ 1

Dann wird die spannweitige Lage der mittleren agnathischen Fligeltiefe des Innentrape-
zes bestimmt.

_1(1+20R d) . d; _
YMACJ_EEE Y j[EYk 7]+7_6,338m (4.29)

Analog werden die anderen Parameter berechnetamal ldsst sich mit der Gl. 4.30 die mitt-
lere aerodynamische Profiltiefe und mit der Gl 4ilre Lage ermittelt.

C [S, +C,.. [S +C [S
Conc = MAC, f =% MAC,i S MAC,0 - “o =14892m (4.30)

Si+3+S,
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v = Y 1S Vi (8 + Yo 1S 15 904m (4.31)
MAC S, +S+S |

Wie im Bild 4.32 zu sehen ist, liegt die mittlerradynamische Flugeltiefe im AuRenflligel.

select area's to be included in MAC calculation fuselage MAC Cpacs 17,543 [m]
[elinside fuselage fuselage MAC span Yiuacs 1,528|[m]
, - :
e epezod | T A nerac s 14,307
(] outer trapezaid

Z ‘\ inner MAC semi-span Yz B,338|[rr]
7 -, auter MAC Cuac 7,707 [m]

0 ‘:\\X auter MAC semi-span Visco [m]
‘ wing MAC ChaC 14,892|[m]
wing MAC semi-span Yhiac 12,906 [m]
Bild 4.32 Mittlere aerodynamische Flugeltiefe

4.3.6 Schrankung, Einstellwinkel und die V-Form

Nach Scholz 1999mussen ruckwarts gepfeilte Fligel mit negativenr&ckung versehen
werden, um ein Uberziehen an der Fliigelspitze zmeiglen. Somit wird fiir die Schrankung
& =-3 angenommen.

Der Einstellwinkel wird nacliRoskam Il mit der Gl. 4.32 abgeschéatzt. Dabei wird der Auf-
triebsgradient dem Bild 4.31 entnommen.

i= ch +a, - 04 = 355 (4.32)

La

NachRaymer 2006soll der V-Winkel fur Tiefdecker und fir gepfeilkdiigel im Unterschall-

bereich zwischen 3° und 7° betragen. Demzufolge fiir den V-Winkell' =3° angenom-
men (Bild 4.33).
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7 Wing twist and incidence angle

wing twist g [°] incidence angle i [°]
8 Dihedral angle
dihedral angle ro| a0 g
L Raymer suggestion [°] 2 \\
. o !
L Howe suggestion 2801077 0 ‘.
; S 15 S ————
3 = —=————
4
Bild 4.33 Schrankung, Einstellwinkel und die V-Form

4.3.7 Querruder

Die Querruder sind naddowe 2000dimensioniert. Dabei ist die Tragflache jeweild mit
nem Querruder ausgestattet.

Die in Gl. 4.33 berechnete Flache ist die gesardtehe von beiden Querrudern.

= & & - 1_/10 - = 2
SA—(CjtébjEﬂﬂ:kEEl 52y Mo Yk)j 16.28m (4.33)

Die fur Gl. 4.33 bendétigten Parameter sind fur Tratasporter fur das aul3ere Querruder aus
(Howe 2000 S.127) ibernommen:

Nach Howe 2000betragt die Profiltiefe des Querruders 23 % déigéltiefe: (C—éj =023,
die Querruderspannweite 20 % der FIUgeIspannv{e%ejz 0,2 und der Mittelpunkt des

Y
Querruders befindet sich bei 43 % der Spannw%k%&} = 043.

Somit lassen sich die Spannweite zum Querrudelputt&t, zur Spitze des Querruders und
die Spannweite der Querruder ermitteln.

Y, = 043[b=2931m (4.34)

Y A=Yt (b—gj % =3272m (4.35)
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b, =02 =1363m (4.36)

Die Integration des Querruders in der TragflachensBild 4.34 zu sehen.

9 Allerons
choose type of aircraft jet transport —>  Aileron Volume Coefficient Vg 0,014([-]
Total Aileron Area S 16,28] [ . Total calculated Aileron Area Sa 16,280| [m?]
L Howie 15,92|[m?] 5 [ ¥
4 4 A
b ]

(- constant ¥y, [m2] (:I L B o

Aileron Midpeint Span Y mlb 0.430|[] Alleron outer Span‘ Yi alb 0.480([m]
L Howie 0420([-]
L constant ¥y 0428|[-] €&—

Total aileron span balb 0200(F] ——
Howe 0,210|[]
constant S, 0,200|1] (:|

chordwise distribution cale 0,230([]

T

L Howve 0,290|[-]
I constant S, 0230 €—
Aileron Midpoint span Yem 29,31([m]
34 18 2 £ total aileron span by 13,63|[m]
2 Aileron root span Yo 26,80([m]
7
Aileron tip span Yin 32.72([m]
12
Aileron root chord G [m]
17
22 Aileron tip chord C [m]
7 Aileron MAC Cema ]
Alleron MAC span Yiaca 28.10([m]
Bild 4.34 Querruder

4.3.8 Hochauftriebssysteme

Der Auftriebsbeiwert mit Hochauftriebssystemen miidker sein als der Auftrieb in der For-
derung beim Start und bei der Landung.

Im PreSTo ist es mdglich, viele Arten von Hochaelissystemen fur Vorfligel und Lande-
klappen zu wahlen. Um den ausreichenden maximalgtridbsbeiwert zu erreichen, wurde
fur Vorfligel ,Vented slat* und fur Landeklappen gbble-slotted flap* gewahlt. Die Berech-
nung der Hochauftriebssysteme wird n&twe 2000durchgefuhrt.
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Vorfligel

Nach Howe 2000betragt der Vorfliigel 18 % der Fliigeltief FHL'LEJ =018, 42,5 % der
C

Y,
Tragflache wird mit Vorfliigel ausgestatt{t%j = 0,425 und der Auftriebsbeiwert des

Profils steigt unf\q, . =1.

Somit wird die Spannweite des Vorfliigels und dexgfiéche berechnet.

YHL,LE,t =0,425[b=2897m (4.37)
bH,LE =2 DYHL,LE,t - df =5183m (4-38)

Der Anstieg des Auftriebs mit den Vorfligeln wirdtrder Gl. 4.39 berechnet.

AC ¢ = % [AG ¢ [COSA,; = 064 (4.39)

Landeklappen
Die Berechnung der Landeklappen wird analog zu ®enfliigel nachHowe 2000durchge-

fahrt. Die Profiltiefe der Landeklappen betragt%4Qder FIUgeIprofiItiefeEMj = 040 und
c

der Auftriebsbeiwert des Profils steigt &g .. = 25

Die Spannweite der Landeklappen wird mit Gl. 4.46eohnet.

by e =20Y , —d; —b, =45699m (4.40)
Mit der GI. 4.39 wird analog der Anstieg des Audbs berechnet, er betrdgt .. = 142

Maximaler Auftrieb des Fligels mit Hochauftriebssysemen
Der maximale Auftrieb setzt sich zusammen aus derfiridb des Fligels, des Vorfliigels
und der Landeklappen.

CLvaxw =C +AC, ¢ +AC =329 (4.41)

L,max

Damit ist der maximale Auftriebsbeiwert héher ads lbandung und Start angefordert. Die ge-
samte Berechnung der Hochauftriebssysteme ist ich 8B5 zu sehen und der Fligel mit
Hochauftriebssystemen wird im Bild 4.36 dargestellt
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10 high lift devices

select leading edge high lift devices | vented slat E]
Chordwise distribution S el 0,180([%]
L Howve 0,180|[%] LE high lift tip semi-span | (Y 28,97|[m]
LE high lift tip semi-span ratio Y, /b 0425 total LE high lift span by e 51,83|[]
L howe 0.425|[-]
Airfoil lift increase Ac ¢ 1,000][) Wing lift increase Ac e | oedp
T— Howve 1,000
select trailing edge high lift devices  pouble-siotted flap E]
Chordwise distribution ey ele 0,300[%] total TE high lift span by re 45 699|[-]
L howe 0.400|[%]
Airfoil lift increase AT 2 500 Wing lift increase ace [ 1498

T b [zemp

Maximum wing lift coefficient check: make sure that the calculated maximum wing lift coefficient is sufficient

Take off lift coefficient C .. 1o < total wing Max lift coeff CLmaxw [
Landing lift coefficient C_ jyuy
Bild 4.35 Hochauftriebssysteme
3
N 10 15 20 25 30 35 40
2
N

7

12 \\ \\

. /\\

T

27

Bild 4.36 Fligel mit Hochauftriebssystemen

4.4 Leitwerksauslegung

Die Auslegung des Leitwerks erfolgt als Normalletiw. Dabei werden zuerst die Hohenleit-
werksflache und die Seitenleitflache berechnet. dié@rRumpflange wirdf, =6294m von

der B777-200LR eingesetzt. Die Leitwerksvolumenieete/C,, = 088 und C, =0, 079dem
Corke 2003entnommen. Die Leitwerkshebelarme betragen rieymer 1989 50% — 55%
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der Rumpflange, wenn sich die Triebwerke am Flimgfinden. Somit wird die Hohenleit-
werksflache mit der Gl. 4.42 und die Seitenleitvg@édche mit der Gl. 4.43 berechnet.

CH [ Sref [ CMAC

H

S, = =14644m° (4.42)

_G,[S4lb

\%

S =808m" (4.43)

Empennage design

1 Input data from earlier design phases

wing area Srat [mz]
Wing MAC emae | 11120
Wing Span b [m]
Fuselage length fi [m]
- Estimaton based an MTOW[m]
Cruise Mach number M. [-] drag divergence numb Mgp e 0,89 [-]
2 General arrangement,position and size of the empennage
select aircraft type WE]
select engine configuration [engines onthe wing || vertical tail volume coeff (S 1

select empennage configuration corentionnal E] herizontal tail voelume coeff C., 0,079][-]
lever arm Hor tail Iy 33,04 ([m]

Raymer suggestion 33,04 ([m]
lever arm Vert tail b 33,04 [rm]
L Raymer suggestion 33,04 ([m]

select other tail properties
I¥ all moving Horizontal tail

I) ¥ all moving Yertical bail Horizontal tail area Sy [mz]
I) [ computerized active flight control Vertical tail area Sy [mz]
Bild 4.37 Leitwerksflachen im PreSTo

4.4.1 Hohenleitwerk

Die Auslegung des Hohen- und des Seitenleitwerkd machScholz 199%urchgefihrt. Da-
bei sind folgende Entwurfsregeln zu beachten:

» Die Streckung des Hohenleitwerks sollte etwa diéftél@er Streckung des Flugels
betragen.

A, = '2“ = 467 (4.44)

* Die Pfeilung des Hohenleitwerks soll etda groRer gewahlt werden als die Pfeilung
des Flugels.
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Ay =Ny +5 =39 (4.45)

* Wenn das Hohenleitwerk fest eingebaut wird, sotes@in Einstellwinkel von etwa
2...3° nach unten gewéahlt werden, um Abtrieb zu gereu

Gewahlt wurde fir den Einstellwinkigl = -2".

* Die kritische Machzahl der Leitwerkd , , und M, ,, sollumAM = 005 héher lie-

gen als die kritische Machzahl des Flugdls, , .

Die relative Profildicke wird mit der Gl. 4.22 nadforeenbek 1988berechnet. Als Auf-
triebsbeiwert fur das Hohenleitwerk wi@ . ,, =0 gewahlt, da das NACA-8-Profil symmet-

risch ist. Die Zuspitzung soll nadkoskam Il zwischen 0,27-0,62 liegen. Gewahlt wurde fur
die Zuspitzungl,, = 04.

Die V-Form des HBhenleitwerks soll naRloskam Il zwischen 5° bis 11° sein. Gewahlt wur-
de die V-Fornt, =5'.

Mit diesen Entwurfsregeln wurde die Auslegung déséhleitwerks im PreSTo durchgefinhrt.
Die Ergebnisse der Geometrie des HOhenleitwerkddem Bild 4.38 zu entnehmen.
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Transport jet ﬂ

Bild 4.38 Geometrie des Hohenleitwerks

4.4.2 Seitenleitwerk

Analog zu dem Hoéhenleitwerk wurde auch das Seiierdek ausgelegt. Die Ergebnisse des
Seitenleitwerks sind im Bild 4.39 zu sehen.
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4  Vertical tail
|Transpnrt jet t]
Aspect Ratio A, [ 1204 span vertical tail by 10,28][rm]
L Roskarn |l 07-20([-]
Sweep Ay 40,00|[ %] sweep LE A 47 B1([ “]
L Roskarn Il 33-583[° sweep 50%¢ Az 30,23|[ ]
lift coefficent vert CLv [—] sweep TE Aqe [ ‘1
thickness ratio tie 0,08][ 1 Mo
L torenbeek  tle 0,085|[-]
K 1.00][-]
Select vertical tail airfoil 02
[macas [+] 015 airfoil
0.1
0,05
u]
005 i 5 OE 0 og 09
-0
-0,15
02
Taper Ratio Ry [—] root chord vertical tail Cry 10,51]|[m]
- Roskarm I 0.26-0.73|[-] tip chord vertical tail &y | 5268|m]
dihedral ry 90,00([ °] mean aerod chord Cracy [m]
r Roskarn I a0,00([ ] vert MAC span Yumew | 4.58|Im]
Bild 4.39 Geometrie des Seitenleitwerks

45 Fahrwerk

In diesem Kapitel wird das Fahrwerk ausgelegt. Esden hier nur die Parameter berechnet,
die auch mit PreSTo bestimmt werden kdnnen. Di¢elineg des Tools fur das Fahrwerk im
PreSTo wurde von Pieter-Jan Goderis durchgefuletHntergriinde und die Einzelheiten zu
der Berechnung des Fahrwerks im PreSTo siraaderis 2008zu finden.

Um die Parameter des Fahrwerks im PreSTo berechmdtonnen, muss zuerst die ACN
(Aircraft Classification Number) fir das Flugzeugsbmmt werden. Mit dem ACN-Wert
wird die Lastwirkung des Flugzeuges auf die Flugbebsflache beschrieben. Wie in den Bil-
dern 4.40 und 4.41 zu sehen ist, hangt der ACN-Wantder maximalen Abhebemasse des
Flugzeuges ab, dabei steigt der ACN-Wert bei stelge Abhebemasse.

Die Bilder 4.40 und 4.41 sind a@®eing 2004fur das Flugzeug B777-200LR Gbernommen.
Die beiden Bilder unterscheiden sich nach der Ftrggbsflache. Im Bild 4.40 ist die ACN
fur den flexiblen Belag und im Bild 4.41 ist sier filen starren Belag abzulesen. Aul3erdem
werden die Flugbetriebsflachen nach der Tragfaltigkgerschieden, wobei Code A die hohe
Tragfahigkeit und Code D eine extrem niedrige Taagjkeit kennzeichnet.
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Die ACN fir das Beispielflugzeug muss aus den Biidebgelesen werden. Das Beispielflug-
zeug hat die maximale Abhebemasse vap, =397 und die B777-200LR, wie aus den
Originaldaten bekannt, hat die maximale Abhebemasse,,;,, =347 . Daher ist die ACN
fur hohere maximale Abhebemassen in den Bilderf dr 4.37 nicht ablesbar. Es wird fir
die Flugbetriebsflache mit der hohen Tragfahigkéit die maximale Abhebemasse von
Myrow = 36Q der Wert vonACN =62 im Bild 4.40 undACN = 64im Bild 4.41 abgelesen.
Um die Berechnung weiter durchfiihren zu kénneng\iiir das Beispielflugzeug mit der ma-
ximalen Abhebemasse van,;,, =397 die ACN = 70angenommen.
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Bild 4.41 ACN-Rigid Pavement fiir B777-200LR [BOEING 2004]
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Damit kann die Derived Single Wheel load mit der £&346 berechnet werden.

Load,,, = AN _ 35 (4.46)

70

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

Nwheels = M = 12 (447)
Load,,,

NachCorke 2003tragt das Hauptfahrwerk 90 % des Gesamtgewictddienrestlichen 10 %
fallen auf das Bugfahrwerk. Damit wird nun die Maserechnet, die auf ein einzelnes Rad
verteilt wird.

w. = 99Mow _ 597744 (4.48)

main —
wheels

Nach Corke 2003 werden auch die Breite und der Durchmesser degeRbdrechnet. Der
Durchmesser der Rader der Hauptfahrwerke wird gmitGl. 4.49 berechnet.

= AW, _ ° =418inch, (4.49)

main main

D
dabei istA= 163undB =0, 315f0r den ,Transport Bomber*.
Die Breite der Rader wird mit Gl. 4.50 bestimmt.

width, ., we = ADN,,,” =146inch, (4.50)

main

dabei istA=0, 104undB = 048.

Nach Roskam IV betragen die MalRen des Bugfahrwerks 60 % des Hduperks. Damit

wird der Durchmesser der Rader des BugfahrwerkgariiGl. 4.51 und die Breite der Rader

wird mit der GI. 4.52 berechnet.
D

= 06D, = 251inch (4.51)

nose main

Widthy, 4o = 06 Width,, . =88inch (4.52)
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Da im PreSTo fur die Art des Hauptfahrwerks Foue®ltbogie gewéhlt wurde, hat das Flug-
zeug drei Hauptfahrwerke mit jeweils vier Raderrer Bbstand der Rader in einem Fahr-

werksbein wird mit der Gl. 4.53 bestimmit.

spacing=12[D, ., = 127m (4.53)

Die Berechnung im PreSTo wird im Bild 4.42 darghiste

Landing gear design

MTOW 397 02 [t]

Kind of aircraft: |Transpur1 homber | Myheels, main landing gear
ACN goal [ 70] Derived Single wheel load [ 38]t
MTOW(t) or MRM | 397 02|

Tire dimensions inch|m

main gear [tire diameter |41 3] 1,08
tire width 1446 037
nose gear [tire diameter |25,1] 054
tire width g4l 022

Kind of gear: |Four-wheel bogie actual load capacity 11656t
spacing wheels m

Bild 4.42 Fahrwerk im PreSTo
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5. Vorgabedatei vom PrADO

PrADO (Peliminary Arcraft Design and_@timization) ist ein Vorentwurfs- und Optimie-
rungsprogramm fur Flugzeuge. Das Programm wurdinatitut fir Flugzeugbau und Leicht-
bau an der TU Braunschweig entwickelt. Genaueretdetung, Aufbau und Struktur des
Programms sind iKiesel 2007zu finden. Das wichtigste Element bei einem Entusirdie
Vorgabedatei. In ihr werden alle zum Entwurf eifdsgzeuges bendétigten Parameter einge-
geben. Die in der Vorgabedatei befindlichen Params&hd auf einzelne Datenbanken aufge-
teilt. Der gesamte Entwurf eines Flugzeuges in RDABX in 18 Fachgebiete gegliedert, daher
ist auch die Vorgabedatei in 18 Datenbanken urlteri2a in dem Tool PreSTo nur sechs
Fachgebiete des Flugzeuges behandelt werden, waréeeSTo auch nur die Vorgabedatei
der sechs betroffenen Datenbanken erstellt. EstsenDatenbanken:

2. Anforderungen
3. Flugel

4. Rumpf

5. Hohenleitwerk
6. Seitenleitwerk
7. Fahrwerk

Die gesamte Information, die PrADO fur das jeweiligachgebiet bendétigt, ist in die jeweili-
ge Datenbank einzugeben. Um die DimensionierungnADO vorzunehmen, muss die Vor-
gabedatei vollstandig sein, deshalb wurde im Pre@&dv/orgabedatei fur die sechs Daten-
banken vollstandig erstellt. Jede Datenbank begmmtder Kommentarzeile ,ANFANG-
DBi“ und endet mit ,ENDE-DBI“, wobei ,i“ fir die Nmmmer der einzelnen Datenbank steht.
Danach folgt die Kommentarzeile zu dem zunachstugiabenden Parameter. Die Parameter
kénnen in der Vorgabedatei als Skalar, Vektor adeeidimensionale Matrix eingegeben
werden. Da das Programm PrADO in Fortran geschmie@haede, ist bei der Eingabe der Pa-
rameter die Schreibweise zu beachten.

Die Vorgabedatei ist sehr grof3, da sie alle Infdrom@n tGber das zu dimensionierende Flug-
zeug enthélt. In den folgenden Bildern werden nuz& Ausschnitte der im PreSTo erstellten
Vorgabedatei gezeigt, da der Aufbau der Vorgabefiatelie sechs Datenbanken im PreSTo
ahnlich ist. Die Vorgabedatei im PreSTo ist mit @mderen Tabellenblattern verknipft, somit
werden alle im PreSTo berechneten Parameter autmimah die Vorgabedatei Gbertragen.

Da nicht alle Parameter, die in der Vorgabedatei RoADO verlangt werden, im PreSTo be-
rechnet werden kénnen, mussen die fehlenden Paamanuell eingegeben werden, um die
Vorgabedatei zu vervollstandigen. Die nicht verKiéip Felder sind entweder weild oder dun-
kelgrau markiert. Die weil3 markierten Felder musgem User geflllt werden und in den

dunkel markierten Feldern sind die statistische té&/emgegeben. Es sind die Werte, die bei
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fast allen Flugzeugen identisch sind oder fur Bllgyzeuge tbernommen werden kénnen. Der
User hat auch hier die Mdoglichkeit, die Werte mdinoeu einzugeben. Als Beispiel sind die
Dichte und die thermische Energie der verschied&mafistoffarten im Bild 5.2 zu sehen.

Im Bild 5.1 ist der Anfang der Datenbank 2 dargéstuf der linken Seite des Tabellenblat-
tes werden die Parameter eingegeben und auf degereSeite werden die Parameter so Uber-
tragen, wie sie in PrADO eingelesen werden. Widild 5.1 zu sehen ist, missen hier keine
Parameter manuell eingegeben werden, da alle iedtigten Parameter vom PreSTo be-
rechnet wurden.

Data for Prado

DB2 REQUIREMENTS

TANFANG-DE2

0 2 1 1]C
Ajrcraft configuration 1 C
C
C 2. INFORMATION SPECIFYING: Mission
[
C
[
C 2,01 Flight With Max. Payload
[
C
<R1 km  Range (max. payload)
0 3 1 1 0311
Range at max. payload  [km] [ 13000 —— 13890 | 13850
<MN51 - Mo. of passengers (PAY) [max. payload)
0211
Nurnber of passengers (PAY) (max. payload) | 30— 0 | 0
<-WWHLT kg  Cargoweight (max. payload)
0311
Carga weight (max. payload)  [kg] [ s0g —— 370 | 34700
Bild 5.1 Datenbank 2, Anfang der Vorgabedatei
<RHOKR k™3 Fuel density
Fuel density [kigfm™3] 0 3 1 3] 0313
Kerosin ~ (Jet A) —— 7% 785
Hydrogen (LH2) — 7l 71
Methane (LCHx) ) 473
<HUK  klkg Thermal power of fugl
Thermal pawer of fuel  [kdfka] 0313
Kerosin -~ (Jet A) I L 43147
Hydrogen (LH2) ——* 119660 115860
Methane (LCHx) — 49660 49650
<KAPPAL - Adiabatic curve exponent (air)
0313
Adiabatic curve exponent (air) 1.40022
1.40022
1.40022
Bild 5.2 Vorgabedatei mit statistischen Werten

Die im Bild 5.3 angezeigten Felder sind vom Usefdlen. Es handelt sich hier um die Di-
mensionierung des BTK (Biegetorsionskasten) undRilgpen. Da der BTK im PreSTo nicht
dimensioniert wurde, sind die Parameter manuetgaben.
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Bild 5.3 Vorgabedatei mit manuellen Angaben von Parametern

Zum Schluss wird die Vorgabedatei, von ANFANG-DB2 ENDE-DB7, von PreSTo ins
PrADO mit ,copy und paste” Gibertragen.
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6 Zusammenfassung

In dieser Diplomarbeit wurde das Tool PreSTo emveiDabei wurde die Datenbank flr ver-
schiedene Flugzeuge erstellt. Bei der Untersucldendinf Flugphasen wurden dem User die
statistischen Parameter fur die fehlenden Paranbeteitgestellt. AnschlieRend wurden die
Datei vom Rumpf und Fahrwerk von Jan-Pieter Godenis die Datei vom Fligel und Leit-
werk von Steven Coene mit der Datei der Dimensronig verkntpft. Dann wurde die Vor-
gabedatei von PrADO im Excel erstellt. Zum Schlwssden alle Dateien miteinander ver-
knupft. Dabei wurde die Reihenfolge der Tabelletibtéso fixiert, wie sie in der Dimensio-
nierung inScholz 1999%durchgefuhrt wird. Dabei wurde auch dem User dieei erleichtert,
indem er jeden Parameter nur einmal eingeben muss.

Als Beispiel wurde ein neues Flugzeug in Anlehnanglie B777-200LR dimensioniert. Da-
mit wurde gezeigt, wie das Tool funktioniert und melchen Gleichungen und Methoden das
Tool erstellt wurde. Es wurde die theoretische Bleneng mit der Berechnung des Tools ver-
glichen und dabei festgestellt, dass bei der Varturig 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 adéfeFall noch erweitert werden, um ein
Flugzeug komplett damit dimensionieren zu kbnnen.

Es folgen einige Vorschlage zur Erweiterung deslS:00

Die statistischen Werte sind alle tiber die Reictavaufgetragen. In der Realitat hangen
nicht alle Parameter von der Reichweite ab. Die &dgigkeit der Parameter kénnte
genauer untersucht werden und eine neue Statigtdestellt werden. Im n&chsten
Schritt kann die Statistik Gber den Parameter Mstzwufgetragen werden.

Im Katalog der Profile sind nur NACA-Profile vorhdem. es kdnnten auch die superkri-
tischen Profile hinzugefugt werden.

Bei der Rumpfauslegung kénnten die Toiletten undHg¢in in die Skizze eingezeichnet
werden.

Die Berechnung des Rumpfes ist nicht vollstandggfehlen die einzelnen Flachenbe-
rechnungen in der Kabine.

Es sind nur ein paar Punkte, die hier erwahnt wurtlen ein Flugzeug komplett mit PreSTo
dimensionieren zu kdnnen, missen viele weitere dith und Bedingungen in Betracht ge-
zogen werden.
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Bilder von PreSTo
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Im Anhang werden alle wichtige Ausschnitte von Hi@8argestellt.

Preliminary Sizing Process Data Data Base

1.1. General requirements Unit
B777-200LR
Input Parameters Unit
Range R [ 7500](mm) 7500] ]
Cargo mass Mearga [kg] 34700 |[ky]
Aircraft Type (Range) long  [—> e 97 5 k]
Value based on statistic
Mumnber of passengers Npas [r] Npg | 348‘[7] 351‘[,]
[ meL BAI47 S0 [ky) |
1.2. Wing loading at max. take-off mass based on requirement of Landing Unit
Input Parameters Unit
Values based on statistic
SLFL 187535/ [m]
Statistic Values [ 1,747 [(mis*2y0 ]
ClmaxL 2578
My /myg 074}
Vapp 147 B4|[Kt]
Approximation curve for landing field length Approximation curve for factor approach
gradient ‘ exponent ‘ abscissa ‘ SLFL ‘ gradient | exponent ‘ abscissa | Kapp ‘
00775 | 1 | 1241 [ 18753 [m) ooz | 1 [ g [ i)
Landing field length R 2l Factor approach = A2 D
2400 2
——k_App
2000 1% # pin point
192 approximation cure
) —
EEDD ?J e Linear (k_App)
o~
-
Zi2m0 il
U’J‘
Em —— 35 LFL
A0 # pin point
approximation curve
i —Lingar (5_LFL)
164
0 1000 20 R%?.Duue INM] 4000 S B0 /i B0 i 1000 2000 3000 AI]DT 000 00D 7000 5000
Range [NM]
I
Approximation curve for lift coefficient Approximation curve for mass ratio, landing-take-off
gradient ‘ exponent | abscissa CLMH‘L‘ gradient | exponent abscissa | mm.'mmg‘
-0,000006 [ | 2g25 | 28m | 00003 | 1 | ogew | o7 p
- Max,lift coefficient landing y =-0E-06x + 26235 13 Mass ratio landing-take-off - _3F 05x + 09861
2‘7"6 —+—CL_max,L '
appraximation curve
272 )
# pin point o 1
3 268 ——Lingar (CL_max,L) =
% 264 2
o
E
EI 26 £ 038
5' 256 EI
£ ——M_MLim_MTO
252 06 ;
248 apprmﬁlmatmn Cune
# pin point
244 —Linear (M_ML/m_MTO)
24 04
0 1000 2000 3000 4000 6000 6000 7000 8000 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Range [NM] Range [NM]
T
Bild A.1 Preliminary: Landung Teil 1 in PreSTo
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Approximation curve for approach speed

gradient exponent | abscissa
01 1 134,14

1400
Manual input 1676 [m]
175 1,758 [mfs'20 5]

! 25|

0523 0523228
140] K]

ik

Landing

—— Landing 40| [Kt)

1676 [m]

011417 k)
11E]
193000 [ky/m2)
775 000 kg2

thrust-to-weight ratio

050 100 150 200 250 300 350 400 450 500 S50 00 B0 FOO 74D GO0 GAO
Wing loading [kaim*2]

Bild A.2 Preliminary: Landung Teil 2 in PreSTo
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Approximation curve for take-off field length Approximation curve for factor take-off
gradient ‘ exponent ‘ abscissa STOFL ‘ gradient | exponent ‘ abscissa | ko
0,1891 1 1433 285125 |[m -0,00002 1 21745 20248 |[m*3rkg

Approximation curve for max. lift coefficient, take-off
gradient | exponent ‘ abscissa | CLmax,T0 ‘
0,00002 20378

[m*3fkg]
]

[l

K]

085([-]
Update here! 0,00037000| [m~27kg]
798 2 0,28700000 |[-

Take-off

I Teke ot
09
2 05| * PointAcc T
=
Lz landin:
£
=]
'i
i
£
&
bl
2 4
£
3

21

=]

0 300 400 S00 600 70O 800 900 1000 1100

Wing loading [kg/m~2]

Bild A.3 Preliminary: Start in PreSTo
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1.4. Thrust-to-weight ratio based on requirement of 2nd Segment

Input parameters

Statistic Values Values based on statistic
A 8.573][]
Cop 0,01835|[-]
4Cp 0t 0.00325|[-]
e 0,740
Approximation curve for lift independent drag coefficient, clean Appr tion curve for aspect ratio
gradient ‘ exponent ‘ abscissa Coo ‘ gradient | exponent ‘ abscissa | A
-0,0000001 | 1 [ o9 [ omexs | 00000z | 1 [IEEEZ BCEEEA
. Lift independent drag coefficient,clean y=-1E-07% +0,0131 o Aspect ratio y = -2E05x +9,1232
' ——CD0 2.5EG)
® pin point 11
0024 approximation curve
—Linear (20,0 (2.5EG)) L '
2 4 el N I — o
= 002 <9 -
b ] v
DEnns S EENENENEN #) g4—e—A |
0016 R
§ 7 ® pin point
appoximation curve
0012 B {—Linear (&)
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 0 1000 2000 3000 4000 5000 000 7000 000
Range [NM] Range [NM]
Approximation curve for Oswald efficiency factor, landing configuration Appr tion curve for lift ind. drag coefficient, slat
gradient ‘ exponent ‘ abscissa e ‘ gradient | exponent ‘ abscissa | ACD, 5
0,000007 | 1 | oger7 0740 |[] 00000005 | 1 | -0pooos | opoEz |
Oswald efficiency factor,landing configuration y = 7E-06x + 06877 0006 Liftindependent drag coefficient, slats y = 5E-07x- 5E-05
0,76 d
T T
0,15 + 0,005 ] ﬂ ;
I | 0,004
0,74 ¥ / / [
g 8 £ o003 | | |
._g 073 ’f = I f ] ot
- e
S 072 ! a 0002 / — [
o = —+—e_landing o iy | = ' —+— CDslats
0.71 I # pin point ! !i-“ jf ll # pin paint
07 = approximation curve 0 approximation curve
0,63 ——Linear (e_landing) -0,001 —— Linear (CD slats)
0 2000 4000 6000 8000 0 2000 4000 6000 8000
Range [NM] Range [NM]
Values for the next steps
Aspect ratio A 9.34[[] A [ 934][] 9.34]]
Lift-independent drag coefficient, clean Cog Manual input
Cog [ 0021 002
Lift-independent drag coefiicient, slats ACo sz Manual input
00000 - 8Cosw | o) 0t
Oswiald efficiency factor; landing configuration e Manual input
e [ 0.700](] 0.7]r]
Murnber of engines 113 2|[]
Results
98 2.Segment Cimo 1,3055556][-] 13055585 |[-]
© {—2.5egment 4Coap 0,0102778][-] 0,0102778][-]
] Cop 0,0302778][-] 0,0302778][-]
2178 Erg 16271 18271
& sinfy) 0.024][] 0024][]
£0.172 Tro / myra'g | 0,2215079)[-] 0,2215079][-]
3
So,168
]
0164
0,16 T T T T T T T T T T
1 100 200 300 400 500 GO0 700 800 900 1000 1100
‘Wing loading [kg/m*2]

Bild A.4

Preliminary: Das 2. Segment in PreSTo




1.5. Thrust-to-weight ratio based on requirement of missed approach
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Input parameters

Statistic Values

Values based on statistic

Coo 0,01684][-]
4Co cist 0,0074][]
Approximation curve for lift independent drag coefficient, clean Approximation curve for lift inde drag coefficient, slat
gradient [ exponent | abscissa | Cog | gradient | exponent | abscissa | ACD.m
-0,0000007 | 1 | 00181 | 0p183 1] 0000001 | 1 | 0oooos | opoor4l [
Liftindependent drag coefficient, clean = _1E£_07x + 0,0191 Lift indepenent drag coefficient,slats y = 1E-06x - 9E-05
0,024 OB1BM—CD slats
® pin point
0,02 .t 0014 approximation
0016 e e s e e Linear (CD,slats)
= —+— CD 0 (missed approach) Zo0m
a 0012 =
8 o pin point S .00s / il (
0,008 ! ! | |
approximation curve =7 |
0,002 —
0,004 Linear (CD.0 (missed )|
0 approach)) TR 4
0 2000 4000 6000 8000 ] 1000 2000 3000 4000 5000 5000 7000 e000
Range [NM] Range [NM]
Values for the next steps
Lift-independent drag coeflicient, clean Coo Manual input
0,02} Coo [ 00200] 1] 0021
Lift-independent drag coeflicient, slats ACD .t Manual input
0]-) aCogx [ oo000[H) [
Certification basis: FAR part 25
Mi d I Results
a4 IEEEE Bl UEEY W 1 5305] (-] 1 5364615 [-]
o |—missed app 4 Conap 0,0218231][] 0,0219231][]
' .Cp gear 0.015]-] 0.015][-]
= 03 Cor 0,0569231][] 0,0569231][]
= EL 8,936][-] B8,936][-]
2 02 sinfy) 0,021][] 0,021][]
e Tro / muro*a 0,16566][-] 0,1656556][-]
E 01
o} T T T T T T T T T
0 100 200 300 400 500 600 YOO 800 8900 1000
Wing loading [kgim”™2]

Bild A.5

Preliminary: Durchstartmanéver in PreSTo

1.6. Thrust-to-weight ratio and wing loading based on requirement of cruise
Input parameters uUnit
Statistic Values Values based on statistic
Coruize
Suer/Sw
Mcr
v
ke
Approximation curve for Oswald efficiency factor.cruise Approximation curve for by-pass ratio
agradient [ _exponent | abs Coruise exponent | abscissa | BPR |
0,000009 1 0,783 08505 |[] 0,0003 [ 1 4,4532 [ s7132 1]
Oswald efficiency factor v =9E-06x + 0,783 By-pass ratio Y =0,0003x + 44632
10 [—BFR T
0,98 -
9 | = pin point i
0,94 s o
approximation curve Il
» 09 7 Linear (BPR: =
2 o DS 7
S 086 = o & =
5 \ - o = i = |
@ 0.82 — 5 ——
== —e—e_cruise
0.78 * pin point %
0.74 pp ion curve 3
0,7 Linear {e_cruise) 2
o 2000 4000 6000 8000 o 1000 2000 2000 <000 5000 6000 7000 S000
Range [NM] Range [NM]
T
Approximation curve for relative wetted area Approximation curve for mach number, cruise
gradient I nt_| abscissa | Swer/Sw t exponent | abscissa | Mc,
-0,0001 | | 63683 | 56183 |[-] 1 | 0,7656 [ oBa0e [
Relative wetted area ¥ =-1E-O4x + 63683 Mach number, cruise = 1E-05x + 0,7656
10 ]
0.98 | =3 Jin point [
g 0,94 approsimation curve |
a : ——Linear (Mcr) |
09 1
= 7
2 0,86 —
B — — S ]
g - 3 =082 -
L[+ owersw 0,78 I
= pin point 074 I
3 approximation cure . I
2 Linear (approximatian curve) 0.7
o 1000 2000 3000 4000 s000 6000 7000 8000 0 2000 4000 6000 8000
Range [NM]
Range [NM]
Approximation curve for speed ratio [ Approximation curve for factor ke
gradient [ _exponent | abscissa | wivm gradient [ exponent | abscissa | ke |
0 00000, | 1 | 09684 | 09534 |[-] 3E-18 | 1 [ 155 | 158 11
Speed ratio v =-2E-06x + 0,9684 Factor K_E w=-3E-18x+ 1538
14 18
1.3 17
2 "
£ Hoas
= 1 x
> e 14 [——K_E
o8 T 13| ® pinpoint
o7 | * pinpoint approximation curve
oy PRI S Ay curve 12 Linear (K_E)
. 5 2000 400 5000 8000 o 2000 4000 6000 8000
Range ?NM] Range [NM]

Bild A.6

Preliminary: Reiseflug Teil 1 in PreSTo
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Wing loading [kg/m*2]

Max. glide ratio .
Max. glide ratio [N 20,25
Values for the next steps
Oswald efficiency factar Corvize [Manual input
0,550 -] Ccruize 0,850][-] 0.85]1-]
By-pass ratin BPR 5.500][-] BPR 5,500][-] EEIS]
Relative wetted area St/ S 5,000][-] Swer/Sw 6,00]-] 6|
Nach number, cruise Mer 0,84][-] M 0,840][-] 0,84][-]
Speed ratio ViV Manual input vivin 0.852|[-] 0252|[-]
Speed ratio (Manual input) ViV 0.952][-] ke 15 8][-] 1581
Factar ke ke Manual input
Factor ke (manual inputy 15.8|11
Equivalent surface friction coeficient Creae 0,003 Results
Ennax 19 71302686 [-] 19 713][-
Cop 0.0160452| [-] 0,0160452|[-
Read design point from matching chart! CLm 0E3|[] 06326023 [-
(Given data is correct when take-off and landing is sizing the aircraft at the same time.) CUCLm 1033825 -] OE5525 |[-
= 05980023 [-] 0,5980023 [
Update here! E 19 618|[-] 19618
“Wing loading MyTo/Swr [ 798.25|[kgfm"2] Myro/Sw 798 .25|[kg/m'2] 775
Thrust-to-weight ratio Tro / (muro*9) 0,31202442]-] Tro/muro*e) [ 0.3120244](-) 0267 [
Cruise
-‘% 3:5 [—o—cruise
208 Results at design point
205 TerTroler 0,1633634]|[-] 01776076|[-]
=04 hor 11,675 [krn]
£03 her SeE04 579 7]
5 g% T.stratosp.
E") T.troposp. [K]
T{hcr} I!
0 20 40 B0 80 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 33 |[|a 295 [mis)
0 0 0 0 00 00 00 00 0O 0O OO0 OO0 00 00 00 00 00 00 00 ||wee 247 30|[m/s]
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2. Preliminary Sizing

Preliminary: Reiseflug Teil 2 in PreSTo

Input parameters

Statistic Values

Unit
Values based on statistic
SFCer 0,00001825] [ke/(hTs)]
SFCiaiter 0,00001625] [kef(h*s)]
Sto.alternate 200][MM]
extra fuel 0,05|[-]
Mo/ MyTo 0.4693|[-]

Approximation curve for Spec.fuel consumption,cruise

Approximation curve for Spec.fuel consumption,loiter

gradient [ exponent [ abscissa | SFCcr | gradient exponent | abscissa | SFGigiter
5E-10 | | 000002 | 1525E-05 |[Kaf(*s)] 5E-10 | 1 | 000002 | 000001625 |[Ka/(h*s)
Spec. Fuel consumption, cruise y =-9E-10x + 2E-052 Spec. fuel consumption, loiter y = -8E-10x + 2E-05
0,000024
0,000024
? F 0,00002
2 000002 e E AR z 0 i X
3 gmm=r: ]
= 0,000016 - —+—SFCer H 'y 0000018 {——SFCloiter }——
5 # pin point .%' ® pin point
[ JEEN approximation curve =
«» 0,000012 H approximation cure
‘ I |L‘|m|aa‘r iSlFC‘c‘r)‘ I | ﬁ o2 ——Linear (SFC loiter)
S 1} 1DIDD QDIDD 30‘00 4000 5000 G000 7000 8000 LRI <, | ‘ ‘ ‘ ! | | ‘ ‘ ! ‘ ‘ |
a 1000 2000 3000 4000 5000 BO000 7000 8000
Range [NM] Range [NM]
Approximation curve for Distance to alternate Approximation curve for Extra fuel for long range
gradient ‘ exponent ‘ abscissa ‘Sm.zlterr\ma‘ gradient | exponent ‘ abhscissa | extra fuel ‘
0 [ 1 [ =00 200 |[MM] BE-21 | 1 [ oos | oos )
Distance to alternate y =200 Extra fuel for long range y = -BE-21x +005
250 0,058
g 240
= 0054
o 200 _ 05
2 2
S 180 = s
=
s 120 ¥ 0p4a2
= —+—5_To_altemate 0,038 —+— eutra fuel
tnl 80( # pin point # pin point
approximation curve 0,034 approximation curve
40 ——Linear (S_To_alternate) - Linear (extra fuel)
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 o 1000 2000 3000 000 s000 000 7000 8000
Range [NM] Range [NM]
Approximation curve for Relative operating empty mass Approximation curve for Number of passengers
gradient [ exponent [ abscissa | mog/myo | gradient exponent | abscissa | npax
-0,00002 | 1 | op1e3 | 04693 | 00425 | 1 | 27ora | 349 i8I
i i =-2E-05x +0B193
o8 Relative operating empty mass y %+ 0 108 3730 Number of passengers = 00428 + 27 074
| 4 —e—1_pax
# pin point
C Y I - 0
——Linear (n_pax) adl
E 05 _d - 313,2819561 pE= 05
T - 4 i
2 e T e iy [ § 2605256649 =
u T || 2 187 9691737 g
-
z 04 -
E O 7m_ T 125 3127625
# pin point
Bk approximation curve G2 e 2
03z ——Linear (m_OE/m_MTO) 0
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 BOOO
Range [NM] Range [NM]

Bild A.8
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Values for the next steps
Spec.fuel consumption, cruise SFCer 000001526 ([kgd(N*s)]  |SFCer 0,00001526 | [kg/(MN*s)] 0,00001526 |[kg/(N*s)]
Spec.fuel consurnption, loiter SFCioiter 000001526 | [kedhs)] SFCioiter 0,00001526| [kafM=)] 000001526 [kgé(=s)]
Distance to alternate St alterrate 200 [Mhd] Sto aternate 200{[MM] 200 [MM]
Extra fuel for long range extra fuel 0.05][-] extra fuel 0.08]F] 0.08]F]
Relative operating empty mass mog/MyTo Manual input mog/MyTo 04170|[-] 07 |[-]
Relative operating empty mass (manual input) mgg/myrg 7{[ Npgs 301[-] 301
FAR Part121-Reserves Sres 1064900 [ 10643900 | ]
tote 1800]fs] 1800/ 5]
B. 32486733 27 |[m] 32486733 27 |[m]
B 131043][s] 131048,7953[s]
Results of fuel fractions
Aircraft Type Business jet Wr.cr 05521|[-] 0,8521F]
My per flight phases Roskam W res 09678([-] 09678 |F]
W siter 0.3864|[-] 02864 -]
Fuel-Fraction, engine start Wit engine 0.98][-] Wit engine 099 039(]
Fuel-Fractian, taxi M =i 0.992([-] M g2 0.995|[-] 0995]1]
Fuel-Fraction, take-off My 10 0.99[-] M 10 0.995|F] 05995)F]
Fuel-Fraction, climb My cLe 0,993|[] Wy oL 0.98][] 0.38][]
Fuel-Fraction, descent M oes 0,994 ([-] M oes 0.99)F] 0.39)F]
Fuel-Fraction, landing (L 0,995|[-] W 0,892[-] 0392([-]
Mg st 0,5245|[-] 05245 [-]
W ez 0.9261[-] 09261 -]
My 0,5783][-] 0,5783)[-]
Results
me/MyTa 04217 |[-] 0.4158|[-]
Mog/MyTo 04170|[-] 0M7|[]
Mpgs 97 A [ky] 97 0] [ka]
meL BA047 50| [ky] E4000,00| [ky]
Mo 397017 03| [kg] 347300,00|(kq]
My 247431 33| [kol 223200,00|(kal
moe 16555610/ [ky] 14920000 (kg]
me 16741343 [kg] 14450000 [kg]
Sy 497 36| [m*2] 462,00|[m*2]
Tra 1215253 06| [M] 979220 47 |[M]
Tro/ng E07626 53 |[N] 489610 ,23|[M]
ME et 170846,00 [ky] 14966673 |[kg]
Fuel density pr [ coofkeims] Ve 213 58] [m3] 187,08 [m*3]
MypL B4047 50| [ky] £4000,00| [kg]
Miyze 229603 60| [kal 213200,00|(kal
mze 229603 60| [kg] 213200,00|(kq]
ME s 29337 67| [kyl 26700,76][kyl
Check of assumptions: myL 247431,33|[kg]
mzermyes | 258941 27 [k
myL > MZE+My es ? ‘ No
Increase value mML/mMTO in 1.!

Bild A.9 Preliminary: Entwurfsparameter Teil 2 in PreSTo

Matching chart
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Cabin and fuselage design

1 Primary input values
Main input

Range of Passengers: from 0 Nax

till i Meax

Goal lid: 10,00

Choosing what standard aircraft?

2 3

M| 30100 30100 30170

N;a 700 7ol 700
Maigtes 200 2000 200
Ifd 13,1 131 14

Cabin dimensions

inch e
seat seat cushion 467\ cm 18,0 467
atmrest 51 em 20 51
pitch 700 cm Ak A0
height seat 1000|cm 384 1000
armrest height 630 cm 4B E]1]
alsle aisle width 483|cm 19,0 483
aisle height 2000|cm /8.7 2000
floor float lowering | 80,0]em ET
lterating
Thickness fuselage | D,193\m \ 0‘183|m
Thickness floor | D,QQ?\m \ 0288|m

These input have to be iterated by hand around 4 times each in random order

Stretch and shrink

Stretih 100 Neax

Bild A.11 Rumpfauslegung Teil 1 in PreSTo
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Bild A.12 Rumpfauslegung Teil 2 in PreSTo
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1 Preliminary sizing data

Process Data
max take off weight Myro

wing area S ref

Fuselage diameter

cruise mach number

me [ 0pdly

Wing loading

cruise lift coefficient

M

@ Aspectratio
O Wing Span

A 3341 ——> Wing Span
b 64.80)[m] ———> Aspect ratio

Wis [ 78a238][kyim '?& g i [ i
1
3
5
7
9
1 u
b 8, 16)m] || 13
15

A [ o

2 OQverall wing - fuselage arrangement

4
select wing - fuselage arrangement it wing E] 3
2
1
0
-1 41616171810 20 21 2297 94 95 JF 27 28 28303433550 35 3
2
-3
-4
3 Sweep anlge
Sweep suggestion of Raymer
outer Sweep angle Aoso ["] sweep LE Ago 47907 40
howe 27827 aweep 50%0 Asio 249,03][ 3 : ,A/“‘
L raymer sweep TE At 2258|[7 a f
Sweep x%¢ = 1 Bl 3 2 &
20
o
E 15 !
inner Sweep angle Agsj sweep LE ALgj 3942|[7 ] . f
single leading edge swieep B0%c Asj B4 2 . }{
—_ P LA A
sweep x%e = 35.81)[) 00T 02 ke habn Wiwer e 07 08 0
Bild A.13 Fligelauslegung Teil 1 in PreSTo
4 Thickness ratio and thickness distribution
Select airfoil technology new supercritcal ] Thickness to chord suggestion —— Torenbeek
—— Mon linsair
mach drag divergene definitior Aygg | 0] drag diverg mach n* My [ 0840y Gl regression
thicknes to chord ratio ve [ 00908]H] Mopaie 0.774|1 01d o Design Point
raymer 0,1383)[]
torenbeek 0,0882]-] root thicknes ratio (tle)r 0,123][] Lo
km [ 1a8m tip thickness ratio (tle)t 0,080 o1 W
A non lineair regression 0,1125]1] kink thickness ratio (tlc)k 10,0801 %
L m [ ogn 008
Inrier relative thickness ratio [i relative thickness ratio « [ oesoy 006
Outer relative thickness ratio LS 0 0 5%"‘D"eep angleaF'] 40 50
5 Airfoilselection
Select airfoil out of airfoil data 025 e
e [ 02 airfoll
015
04
airfoil max lift coefficient s [—] Wing max lift coefficient Cpmase 1,2212|11[7] 005
e
airfoil nullift angle e [ 250007 WWing Iift gradient G, 014400117 | g5 ol e 55 = rp— og
01
AN 27 A Sup o 015
- Lt @ = e | .
el [H b] . 2+1‘[4+.A/095|’|1+:an’AED—MZw{ " 02
025
6 Lift distribution and chord distribution
wing taper ratio a [ ozp root chord e [ 17s43m) Taper ratio suggestion
—— elliptical lft distribution
Howe lawer lirit [ uedn Kink chord o 10,526 —Torenbeek lower boundary
+ Howe Lower Boundary
r Torenbeek Lower limit 0,202 tip chord o 3,858][m] e o Transport Jts
 Propeller aircraft
elliptical spanloading 0,142][-] kink semi-span Yi 10,22{[m] + "~ # Design Point
Aspect ratio inner trap A —
kink ratio o [ 03l Aspect ratio outer trap -
inner trap area s, 201,35][rve]
outer trap area So 343 18|[m?]
inside fuselage area St 107,01 |[r?]
B+
® Inner Taper ratio b 0,600];] ——> Outer Taper ratio i 03671 o s 0 s 1w 15 W x W B/ 40
quarter chord sweep angle []
O Outer Taper ratio S 0400][] ——> Inner Taper ratio % 05501

select area’s to be included in MAC calculation

ide Fuselage

rertzpezsd | T 5

ter trapezoid

fuselage MAC
fuselage MAC span
inner MAC

inner MAC semi-span
outer MAC

outer MAC semi-span
wing MAC

wing MAC semi-span

awsey [ 17548]im
Vi [ 1525][m]
cmcy [ 14327](m)
Vige; | B338J[m]
Cuaca | 7707)Im]
Vi [ 20.308]fm)
ouac [ 14E82][m)
Yse [ 12808]im)

Bild A.14
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jet transport ﬂ

16,28

Bild A.15

Fligelauslegung Teil 3 in PreSTo

Raymer aileron suggesion =

<upper

o lower |

# Desigr
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10 high lift devices

select leading edge high lift devices | vented slst

Gy el [%]

0|[%]

Chordwise distribution

L Howe

LE high lift tip semi-span

3
| N i [3
LE high lift tip semi-span ratio Yy ¢b total LE high lift span —
2
L howe 0425
Ritfoil lift increase Aty [ 1000[F WWing it increase AC ¢ H . \
T— Howe 1,000 *.
pl =]
selecttrailing edge high lift devices ok sited fizp E]
17—
Chorduwise distribution total TE high It span by7e 45 899/ [m]
L howe 7
Airfoil lift increase At Wing litincrease AC
L howe 7

Maximum wing lift coefficient check: make sure that the calculated maximurn wing lit coefficient is sufficient

Coma | 3001

Take off lift coefficlent C\ 1o

Landing lft coefficient C, .,

< total wing Max [t coeff

—wing circumference

2a%chordline
—kinkline
—fuselage
——=MAC
—Low Speed Allerons
—High Speed Ailerans
—Leading edge high lit devices
—Trailing edge inner high lift devices
—Trailing edge outer high lift devices

11 fueltank volume estimation
Required fuel mass
fuel density pr | E00bain] el fuelank vo [ onama
Select used fuel tanks Total calculated fuel mass M [kg]
l—) [ Cuter wing fuel tank Vi [m“] fuel mass fraction me/myry [—]
[Pt wing fuel tark Ves required fuel mass within 10% error of calculated fuel volume
[inboard Fuel tank Vee [ma]
Bild A.15 Fligelauslegung Teil 4 in PreSTo
Empennage design
1  Input data from earlier design phases
wing area Sret 447 36 ([m]
Wing MAC Chiac 14,89 |[m]
Wing Span b 68,16([m]
Fuselage length fi 62,594|[m]
(I Estimaton based on MTOW 73,34|[m]
Cruise Mach number M. 0,840([-] drag divergence numb Mop e 089 7[-]
2 General arrangement,position and size of the empennage
select aircraft type Trarsport Jets | )
select engine configuration engines on the wing E] vertical tail volume coeff Cy
select empennage configuration conventionnal E] horizontal tail volume coeff Cy
lever arm Hor tail Iy 33,04|[m]
T_ Raymer suggestion 33,04 [m]
lever arm Vert tail Iy 33,04{[m]
L Raymer suggestion 33,04 |[m]
select other tail properties
W all moving Horizontal kail
WV all moving Wertical tail Horizontal tail area Sy
™ computerized active Flight contral Vertical tail area S 80,80 [rm®]
Bild A.16 Leitwerkauslegung in PreSTo
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Transport jst [+]

Bild A.17 Hoéhenleitwerk in PreSTo

Transpork jet n

Bild A.18 Seitenleitwerk in PreSTo



Data for Prado

Bild A.19 DB 2: Anforderung Teil 1 in PrADO




Bild A.20 DB 2: Anforderung Teil 2 in PrADO




Bild A.21 DB3: Flugelgeometrie in PrADO




Bild A.22 DB 4: Rumpfgeometrie in PrADO
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Bild A.23 DB 5: Geometrie des Hohenleitwerks in PrADO




Bild A.24 DB 6: Geometrie des Seitenleitwerks in PrADO




Bild A.25 DB 7: Geometrie des Fahrwerks in PrADO
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