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Kurzreferat

Ziel — Die Zeit die ein Flugzeug bendtigt, um auf eine bestimmte Hohe zu steigen (die
Steigzeit) kann mit einer Formel berechnet werden, die vereinfachend annimmt, dass die
Steiggeschwindigkeit iiber dem gesamten Steigflug mit zunehmender Hohe linear abnimmt.
Ziel der Untersuchung ist, zu ermitteln, ob die Annahme einer linear abnehmenden
Steiggeschwindigkeit realistisch ist bzw. welche Fehler sich aus der Annahme ergeben.
Methode — Mit der Hohe dndern sich Parameter wie Luftdichte, Widerstand, Schub und damit
auch die optimale Fluggeschwindigkeit fiir den Steigflug. Die Parameter beeinflussen sich
dabei gegenseitig. Der Schub wird dabei nach drei unterschiedlichen Methoden berechnet,
gegeben von Briunling, Scholz und Howe. Analysiert wird der Verlauf des Schubes mit der
Hohe und der Verlauf der Steiggeschwindigkeit mit der Hohe fiir jede der drei
Schubberechnungen. Abschlieend wird fiir jede Schubberechnung die Steigzeit verglichen
wie sie sich ergibt a) aus der einfachen Formel und b) aus einer Integrationsberechnung, bei
der der Verlauf der Steiggeschwindigkeit durch eine Funktion beschrieben wird.

Ergebnisse — Die drei Schubberechnungen liefern ausgehend vom gleichen Startschub
unterschiedliche Schiibe in der Hohe. In die Methode nach Briunling gehen mehr Parameter
ein als in die anderen beiden Methoden. Es kann angenommen werden, dass die Methode
nach Briunling genauer ist, der Beweis kann aber nicht gefiihrt werden. Der Schub nach
Scholz und Howe fillt nahezu linear mit der Hohe ab. Der Schubverlauf nach Briaunling zeigt
eine deutliche Nichtlinearitit. Es wird die Steigzeit von 0 km auf 11 km Hohe berechnet nach
a) und b), mit jeder der drei Schubberechnungen. Dabei wird jeweils der Unterschied in der
Steigzeit ermittelt. Aufgrund der Nichtlinearitit im Schubverlauf zeigt die Methode nach
Braunling dann auch den groften Unterschied zwischen den Berechnungsmethoden von
7,1 %. Bei einer Schubberechnung nach Scholz ergeben sich 1,7 % und nach Howe 1,4 %.
Wenn bereits zu Beginn Vereinfachungen, z.B. beziiglich des Triebwerksschubes,
vorgenommen wurden, ist es in Hinblick auf den Aufwand und die zu erreicheneden
Ergebnisse moglich, und zum Teil sinnvoll, die Berechnungen der Steigzeit mittels linearer
Abnahme der vertikalen Geschwindigkeit durchzufiihren. Es wird ausdriicklich darauf
hingewiesen, dass es hier um den Vergleich von zwei Methoden zur Berechnung der Steigzeit
geht und nicht um die Bewertung von Methoden zur Schubberechnung (fiir die keine
Vergleichswerte vorlagen).

Praktischer Nutzen — Es konnte festgestellt werden, dass eine einfache Formel zur
Berechnung der Steigzeit mit geringem Fehler angewandt werden kann — insbesondere wenn
Methoden zur Schubberechnung vorliegen, bei denen der Schub annéhernd linear mit der
Hohe abnimmt. Bei groBem Aufwand und realititsnaher Betrachtung, z.B. nach Briunling,
fithrt der lineare Ansatz jedoch zu einem zu groB8en Fehler. Hierfiir sollte die Berechnung der
Steigzeit mittels Integration durchgefiihrt werden.
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Die Genauigkeit einer vereinfachten Berechnung
der Steigzeit von Flugzeugen

Aufgabenstellung fiir ein Projekt

Hintergrund
In der Vorlesung "Flugmechanik" an der HAW Hamburg wird eine einfache Gleichung ge-
nutzt, um die Steigzeit ¢ von Flugzeugen zu berechnen:

o=k (Vi)
VVO _Vv (h) VvO

h Flughohe

ho Ausgangsflughohe (Beginn des Steigfluges oder des Hohenbandes)
Vi(h) Steiggeschwindigkeit in Hohe A

Vio  Steiggeschwindigkeit bei Ay

Die einfache Gleichung der Steigzeit setzt eine lineare Abnahme der Steiggeschwindigkeit

V.,(h) voraus.

a) Wenn die Steiggeschwindigkeit V,(h) iiber dem ganzen Steigflug (z.B. vom Startplatz bis
in Reiseflughdhe) weitgehend linear ist, dann wiirde es ausreichen, die Gleichung ledig-
lich einmal fiir den ganzen Steigflug anzuwenden.

b) Wenn die Abnahme der Steiggeschwindigkeit V(&) nichtlinear sein sollte, dann wire es
erforderlich den Verlauf eben dieser durch eine Funktion zu beschreiben und mittels fol-

t—jldh
=

gender Gleichung zu integrieren:

Aufgabe

Die Aufgabe dieser Projektarbeit ist die Untersuchung der Genauigkeit der vereinfachten Be-
rechnung der Steigzeit von Flugzeugen mit Strahltriebwerken Die folgenden Teilaufgaben
sind dabel zu bearbeiten:



e Aufstellen aller Gleichung zur Berechnung der Steiggeschwindigkeit V,(h)
e Berechnung des Triebwerkschubs 7(4) nach drei Modellen

e Berechnung der Steigzeiten nach a) und b) jeweils mit den drei Modellen zum Triebwerk-
schub

e Vergleich der Ergebnisse

Die Ergebnisse der Hausarbeit sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Es sind die DIN-
Normen zur Erstellung technisch-wissenschaftlicher Berichte zu beachten.
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Verzeichnis der Begriffe und Definitionen

Machzahl
., The ratio of the true airspeed to the speed of sound under prevailing atmospheric condi-
tions.” (NATO 1980, S. 269)

Nebenstromverhiiltnis

., The ratio of the air mass flow through the by-pass ducts of a gas-turbine engine to the air
mass flow through the combustion chamber, calculated at maximum thrust when the engine is
stationary in an international standard atmosphere at sea level.” (NATO 1980, S. 77)

Steigflug
,,Bs handelt sich um einen Steigflug, wenn der Steigwinkel zwischen geoddtischem und aero-
dynamischem Koordinatensystem grofer Null ist.* (Scholz 2016, Tafelbild 5-1)

Steigrate
,»The vertical component of the true airspeed in stated conditions.” (NATO 1980, S. 352)

Widerstand (aerodynamisch)
,»The component of the total aerodynamic force in the direction of the undisturbed relative air-

flow. In powered flight, contributions to this component arising from thrust are excluded.”
(NATO 1980, S. 143)



1  Einleitung

1.1 Motivation

Wihrend des Studiums wird die Berechnung der Steigzeit von Flugzeugen mit einer verein-
fachten Methode berechnet. Es wird davon ausgegangen, dass die vertikale Geschwindigkeit
mit zunehmender Hohe linear abfillt. Dies reduziert den Rechenaufwand und spart somit Zeit.
Es stellt sich jedoch die Frage, ob das Modell dieser Vorgehensweise geniigend Einflussfakto-
ren der Umgebung sowie Flugzeugparameter abdeckt. Das Ziel der Vorlesung sei es auch, den
Studierenden einen praxisnahen Einblick zu gewihrleisten, indem realititsnahe Werte be-
rechnet werden.

Diese Projektarbeit soll iiberpriifen, ob die Berechnungsmethode nicht nur einfach ist, sondern
auch Ergebnisse liefert, die eine ausreichend kleine Abweichung zur Realitét besitzen. Es soll
tiberpriift werden, ob sie die wihrend des Steigfluges auf das Flugzeug vorherrschenden Ein-
fliisse ausreichend abdeckt, oder ob eine Verwendung dieser Methode zu ungenauen Ergeb-
nissen fiihrt.

1.2  Begriffsdefinitionen

Steigflug
,,Es handelt sich um einen Steigflug, wenn der Steigwinkel zwischen geodétischem und aero-
dynamischem Koordinatensystem grofler Null ist.“ (Scholz 2016, Tafelbild 5-1)

Vereinfachte Berechnung

Eine vereinfachte Berechnung ist die Berechnung eines Modells mittels mathematischen Me-
thoden. Ein Modell ,,ein Konzept zur Darstellung eines komplexen realen Systems oder Pro-
zesses. Es beschreibt die in einem bestimmten Kontext wichtigen Eigenschaften [...] des ent-
sprechenden Modellierungsobjektes.* (HauBler 2011, S. 3) Die Ziele eines Modells liegen in
der Beschreibung und der Analyse dieser Eigenschaften bis hin zur Vorhersage des zukiinfti-
gen Verhaltens, was in diesem Fall das Ergebnis der Steigzeit ist. Zur Erreichung der Ziele
wird die Komplexitit der betrachteten Systeme oder Prozesse reduziert. Ein Modell ist ein-
fach, in sich konsistent und stiitzt sich auf Beobachtungen. HauB3er schreibt weiterhin (Hau-
Ber 2011, S.8):

., Ein Modell versucht einen Teil der Realitit abzubilden; es ist aber nicht mit der Realitdt gleich-
zustellen. Es gibt keine ,,falschen* oder ,,richtigen‘ Modelle. Die Qualitdit eines Modells bestimmt
sich alleine daraus, wie gut es Beobachtungsdaten erkldrt und zukiinftige Vorgdnge vorhersagt.



1.3  Ziel der Arbeit

Das Ziel dieses Projektes ist es, die Berechnung der Steigzeit durch lineare Abnahme der ver-
tikalen Steiggeschwindigkeit bei zunehmender Hohe zu iiberpriifen. Hierfiir werden reale
Umgebungs- sowie Flugzeugparameter beriicksichtigt. Es sollen zusitzlich unterschiedliche
Herangehensweisen zur Schubberechnung untersucht und validiert werden, die in die Berech-
nung der vertikalen Geschwindigkeiten miteinflieBen. Dadurch soll verhindert werden, dass
ein falscher linearer Charakter durch die dort getiitigten Vereinfachungen miteinflief3t.

AuBerdem sollen die Berechnungen in einer Exceltabelle dokumentiert werden, um die Er-
gebnisse fiir unterschiedliche Eingabeparameter zu iiberpriifen und zur eventuellen Anwen-
dung wihrend des Studiums.

1.4 Literaturiibersicht

In der deutschsprachigen und der englischsprachigen Literatur gibt es viele Autoren, die die
allgemeine Flugmechanik behandeln. Der Steigflug ist Bestandteil dieser Betrachtung und
weilit durch den Grofteil der Literatur hindurch keine gravierenden inhaltlichen Unterschiede
zueinander auf. Aus diesem Grund wird das Thema des Steigfluges von zwei Quellen ausrei-
chend abgedeckt.

Das Buch ,,Angewandte Flugleistung : Eine Einfiihrung in die operationelle Flugleistung vom
Start bis zu Landung* von Scheiderer 2008 und die Tafelbilder der Flugmechanik-Vorlesung
von Scholz 2016 an der HAW Hamburg befassen sich mit der Flugmechanik, und beschrei-
ben speziell fiir dieses Thema den Steigflug eines Flugzeugs sehr genau. Neben den allgemei-
nen Beschreibungen werden zusitzlich Herleitungen der Rechengroflen dargelegt. Sie ergén-
zen sich in Hinblick auf den Einstieg und die weitere Vertiefung in das Thema. Scheiderer
2008 beschreibt mit vielen Erkldrungen, Beispielen und Diagrammen die Flugmechanik vom
Start, iiber den Reiseflug, bis hin zur Landung. Scholz 2016 fasst auf den Tafelbildern die
wichtigsten Informationen zusammen und erginzt diese mit detailreichen Ausfithrungen. Fiir
Personen, die die Vorlesung von Scholz nicht besucht haben, oder das Begleitskript von Tre-
vor Young nicht besitzen, vermdgen die reinen Tafelbilder unvollstindig bzw. unverstindlich
zu sein.

Fiir die Berechnungen des Triebwerksschubes werden drei weitere Quellen herangezogen.
Von Scholz 2016 stammt zusétzlich eine Berechnungsmethode fiir den Schub, auf die in die-

ser Arbeit eingegangen wird. Eine weitere Methode wird dem Buch ,,Aircraft Conceptional
Design Synthesis* von Howe 2000 entnommen. Das Buch ,, Triebwerke* von Briaunling 2015



enthilt auf iiber 1900 Seiten genaue Erkldrungen und Berechnungen zu den derzeitigen
Triebwerken und liefert neben einer weiteren Methode zur Schubberechnung einen umfang-
reichen Einblick in den Aufbau und die Funktion moderner Triebwerke.

Der GroBteil dieser Projektarbeit befasst sich mit der Berechnung der Steigzeit, sowie den da-
fiir benotigten Parametern. Die lineare Herangehensweise fiir die Berechnung der vertikalen
Geschwindigkeit, mit der die Berechnungen verglichen und analysiert werden sollen, stammt
aus ,,Performance of the Jet Transport Airplane : Analysis Methods, Flight Operations and
Regulations* von Young 2017.



1.5 Aufbau der Arbeit

Die Projektarbeit ist in folgende Abschnitte gegliedert:

Abschnitt 2

Abschnitt 3

Anhang A

Anhang B

behandelt die vereinfachte Berechnung der Steigzeit von Flugzeugen, defi-
niert den Steigflug und geht auf die allgemeine Berechnung der Steigrate
sowie der Steigzeit ein. Des Weiteren werden die Parameter zur Berechnung
der Steigzeit beschrieben. Zusitzlich gibt der Abschnitt eine Ubersicht zur
Zusammenfiihrung der Parameter sowie deren Berechnungen in einer Excel
Liste.

gibt die Ergebnisse der Berechnungen wider und wertet diese im Vergleich
zum linearen Ansatz aus. Es wird auf die Unterschiede verschiedener Be-
rechnungsarten eingegangen und deren Anwendungspotential tiberpriift.

enthilt die Herleitungen der Parameter zur Berechnung der vertikalen Ge-
schwindigkeit.

enthilt die einzelnen Berechnungsergebnisse der unterschiedlichen Metho-
den sowie eine Komplettiibersicht der wichtigsten Ergebnisse fiir den direk-
ten Vergleich der Methoden untereinander.



2  Vereinfachte Berechnung der Steigzeit

2.1 Steigflug

2.1.1 Grundgleichungen des Steigfluges

Bei dem zu berechnenden Steigflug greifen Krifte in unterschiedlichen Koordinatensystemen
am Flugzeug an, die in Bild 2.1 dargestellt werden. Es handelt sich um einen Steigflug, wenn
der Steigwinkel y > 0 ist (Scholz 2016, Tafelbild 5-1).

— — — = flugzeugfestes KOS, x

aerodynamisches KOS, x, . )
_____ geoditisches KOS, x; \ mididiV

- -

a | Anstellwinkel ROC = dnidt = TAS sin y

¥ | Steigwinkel
6 | Mickwinkel (pitch)
O=qa +v

Schub [T]

Aarftrieh [L]
{senkracht zur Anstromung)

, I '
y i [
== : Weosy
. _ | Gewichtsanteil senkrecht zur Flughahn
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Bild 2.1 Krafte am Flugzeug im Steigflug (Scheiderer 2008, S.227)

Die Darstellung wird fiir die Berechnungen vereinfacht, in dem folgende Annahmen getroffen

werden.

. Es herrscht Windstille. Dies hat zur Folge, dass die Flugzeugbewegung entlang der in
diesem Fall identischen flugbahnfesten und aerodynamischen Achse erfolgt. Die Flug-
bahnrichtung ist damit der Anstromrichtung entgegengesetzt (Scheiderer 2008, S.227).

. Es gibt keinen Schubeinstellwinkel. Das bedeutet, dass die Schubkraft entlang der flug-
bahnfesten Achse wirkt (Scheiderer 2008, S.228).

. Es gibt keinen Hiangewinkel.

Das Kriftegleichgewicht parallel zur Flugbahn ergibt:



av
ZFx:T—D—(WSiny)=m-E (2.1)

Das Kriftegleichgewicht senkrecht zur Flugbahn ergibt:

d
ZFy:L—Wcosyszd—)t/ (2.2)

Durch die Annahme eines konstanten Bahnwinkels wéhrend des Steigfluges (Scholz 2016,
Tafelbild 5-9) vereinfacht sich Gleichung (2.2) zu:

L =W cosy 2.3)

Durch die Annahme von kleinen Winkeln ist es moglich, cos y =1 zu setzen und dadurch
Gleichung (2.3) zu linearisieren:

L=W 2.4)

Es gibt drei Arten des allgemeinen Steigfluges (Scholz 2016, Tafelbild 5-8):
¢ Die Hohe 4 steigt und die Geschwindigkeit v sinkt.
¢ Die Hohe /4 steigt und die Geschwindigkeit v ist konstant.
¢ Die Hohe 4 steigt und die Geschwindigkeit v steigt.

Fiir die Berechnungen wird der Fall mit einer konstanten Geschwindigkeit betrachtet. Fiir ei-
nen solchen unbeschleunigten Flug ergibt sich Gleichung (2.1) zu:

T—D— (Wsiny) =0 (2.5)
Durch Umstellung der Gleichung erhélt man den Steigwinkel:

T—-D
Sil’l]/ = T (2.6)

2.1.2 Berechnung der Steigrate

Der Begriff der Steigrate wird in Scheiderer 2008 (S.230) folgendermalen definiert:

Die Steigrate [ROC (Rate of climb)] ist definiert als der Hohenzuwachs iiber der Zeit.



Fiir die Steigrate gilt:
ROC =V, =V, -siny 2.7)

Die Steigrate ergibt sich fiir einen Steigflug mit konstanter wahrer Geschwindigkeit V7, durch
Einsetzen von Gleichung (2.6) in Gleichung (2.7), zu:

T—-D
w

ROC =V, = Vr (2.8)

Die vereinfachte Steigflugberechnung nimmt eine lineare Verteilung der Steigrate ROC = Vv
wihrend des gesamten Steigsegmentes an (Young 2017). Diese Annahme ist in Bild 2.2 dar-
gestellt.

ROC

&~

ROC; -

EOC

h b h
Bild 2.2 Annahme der anndhernden Steigrate zur Steigflugberechnung (nach Young 2017)

L 4

2.1.3 Berechnung der Steigzeit

Die Geschwindigkeit v ist allgemein definiert durch die zeitliche Anderung des Weges / iiber
die Zeit ¢. In diesem Fall ist mit der Geschwindigkeit v die vertikale Geschwindigkeit Vv ge-
meint (Gleichung (2.9)).

dh
W= (2.9)



Die Zeit erhilt man durch Umstellen der Gleichung (2.9) nach der Verdnderung der Zeit mit
anschlieBender Integration tiber der Hohe.

1
= | — 2.10
t _[VV dh (2.10)

2.1.4 Visualisierung mit der Geschwindigkeitspolaren

Befindet sich das Flugzeug in einem unbeschleunigten Horizontalflug, so ist die Summe aller
Krifte null. Der Widerstand ist betragsmifBig genau so grofl wie die Schubkraft. Damit ein
Steigflug stattfinden kann, muss die Schubkraft groer sein als der Widerstand. MaBgebend
fiir die Steigleistung ist die Differenz zwischen Schub und Widerstand, bzw. zwischen beno-
tigtem und verfiigbarem Schub.

Die Steigpolare in Bild 2.3 zeigen, dass die maximale Steigrate ROC,,,, mit der Geschwindig-
keit beim maximalen Leistungsiiberschuss erreicht wird, und der maximale Steigwin-
kel/Steiggradient y, beim maximalen Schubiiberschuss.



Schubbedarf bzw
Widerstandskurve

Verfiigbarer Schub

<

PURISISPIA| “M2q qUIPS

Ymax

- o

/. wapeBsRg

Vr

Vzoce

V.,

Steigpolare bei konstantem Gewicht, Temperatur und Flughéhe fir strahlgetriebene

Flugzeuge (Scheiderer 2008, S.234)

Bild 2.3:
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Der maximale Steiggradient wird geflogen um die Flughthe in kiirzester Flugstrecke zu erho-
hen und somit Hindernissen beim Start auszuweichen. Die maximale Steigrate wird geflogen,
um das Flugzeug schnell in die ReiseflughShe zu bringen, in der der Treibstoffverbrauch ge-
ringer ausfillt (Scholz 2016a). Aus diesem Grund wird im Folgenden mit der Geschwindig-
keit fiir die maximale Steigrate gerechnet.

2.1.5 Definitionen zur Flughohe
Mit steigender Flughthe verringern sich der Widerstand und der Triebwerksschub. Da der

Triebwerksschub schneller abnimmt als der Widerstand, wird der Schubiiberschuss mit stei-
gender Hohe geringer. Scheiderer 2008 schreibt hierzu (S.239):

An dem Punkt, an dem kein Schubiiberschuss mehr vorhanden ist, wird die ,,absolute Gipfelhohe
des Flugzeugs erreicht. Die ROC ist an diesem Punkt ,,Null“.

2.2 Die Parameter

Im Folgenden wird auf die einzelnen Parameter der Gleichung (2.8) zur Berechnung der
Steigrate ROC eingegangen.

2.2.1 Berechnung des Widerstands

Eine alternative (flugmechanische) Darstellung der Polaren nach Scholz 2016 (Tafelbild 3-6)
lautet

D=A-v>+B-v? , (2.11)
mit
A= pepS (2.12)
und
2m? g?

B = ) 13
pSmAe (13)
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2.2.2 Berechnung der wahren Geschwindigkeit

In der Flugmechanik sowie im tédglichen Flugbetrieb kommen verschiedene Arten von Flug-
geschwindigkeiten vor. Die folgenden Geschwindigkeiten werden unter dem Begriff ,,Ge-
schwindigkeitsvarianten* zusammengefasst.

. Indicated Airspeed (IAS)

. Calibrated Airspeed (CAS)

. Density Airspeed (DAS)

. Equivalent Airspeed (EAS)

. True Airspeed (TAS)

. Mach Number (Ma)

Die Abhingigkeiten zwischen diesen Geschwindigkeiten werden in Bild 2.4 dargestellt. Im
weiteren Verlauf werden nur die wahre Geschwindigkeit und die Machzahl verwendet.

5 Korrektur fir Korrektur fiir
Korrektur fiir {  Dichte | | Kompressibilitit
Statikdruckquellenfehler | A P } ¥

IAS
Korrektur fir |  Korrektur fiir |
Kompressibilitat | Dichte
Bild 2.4 Abhangigkeiten zwischen den Geschwindigkeiten (nach Scheiderer 2008, S.67)

Nach den Geschwindigkeitskorrekturen fiir Statikdruckquellenfehler, Dichte und Kompressi-
bilitdt erhdlt man die wahre Geschwindigkeit des Flugzeuges. Es wird die Geschwindigkeit
betrachtet, bei der die Steigrate maximal, und die Steigzeit folglich minimal sind. Die maxi-
male vertikale Geschwindigkeit erreicht man bei einem Jet durch das Fliegen mit der Ge-
schwindigkeit fiir minimale Leistung (vgl. Scholz 2016, Tafelbild 5-12). Damit ergibt sich die
maximale wahre Geschwindigkeit zu:

v, = J%(T;/Tz T 124B) (2.14)

Die wahre Geschwindigkeit ist demnach abhingig von den oben benannten Parametern A und
B, sowie zusitzlich vom Triebwerksschub 7.
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2.2.3 Bedeutung des Triebwerksschubes

Der Triebwerksschub T geht nach Gleichung (2.8) sowohl direkt in die Berechnung der verti-
kalen Geschwindigkeit ROC ein, als auch indirekt durch Beeinflussung der wahren Ge-
schwindigkeit Vr (Gleichung (2.14)). Zur Berechnung des Triebwerksschubes werden unter-
schiedliche Methoden betrachtet. Das primire Ziel ist es dabei, eine realititsnahe Berechnung
durchzufiihren, wobei der Rechenaufwand relativ geringgehalten werden soll. Daraufhin wer-
den im Folgenden drei unterschiedliche Methoden verwendet. Sie unterscheiden sich in der
Anzahl und Auswahl der einzusetzenden Parameter, sowie der Herangehens- und Berech-
nungsweise.

2.2.4 Berechnung des Triebwerksschubes nach Briunling

Der Massenstrom geht direkt in die Berechnung des Triebwerksschubes mit ein, welcher laut
Definition zunéchst aufgrund der geringeren Dichte bei zunehmender FlughShe abnimmt.

1 = pchp, (2.15)

In dieser von Braunling 2015 aufgestellten Berechnung wird der Einfluss der Machzahl be-
riicksichtigt, und zwar in Form des Zusammenspiels von Stau- und Geschwindigkeitseffekt.
Diese Abhingigkeit des Massenstroms ist in Gleichung (2.15) nicht zu erkennen. Der Ge-
schwindigkeitseffekt bewirk eine Abnahme des Schubes von Strahltriebwerken mit steigender
Flugmachzahl. Der Staueffekt bewirkt eine Schubzunahme mit steigender Flugmachzahl. Der
Grad der antiproportionalen Zunahme des Massenstroms mit steigender Flugmachzahl hangt
vom Nebenstromverhiltnis (BPR) des Triebwerks ab. Bei Triebwerken mit niedrigem BPR ist
der Staueffekt dominant, womit der Schub bei steigender Machzahl schnell wieder ansteigt.
Triebwerke mit hohem BPR erreichen durch den dominierenden Geschwindigkeitseffekt ei-
nen geringeren Schub (vgl. Braunling 2008, Abschnitt 5.3.3). Veranschaulicht wird dieses
Zusammenspiel der Komponenten von Schub, Machzahl und BPR in Bild 2.5.
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Bild 2.5 Variation des Schubes T mit der Flugmachzahl Ma, fiir unterschiedliche Nebenstrom-

verhaltnisse u (Braunling 2015, S.353)

Ein weiterer, nicht zu vernachlissigender Aspekt, ist die Anderung der Fangstromrohre bei

unterschiedlichen Geschwindigkeiten, womit sich die Signifikanz des Massenstroms &@ndert
(Gleichung (2.17)). In Bild 2.6 wird qualitativ dargestellt, wie sich die Querschnittsfliche der
Fangstromrohre Ap;, mit zunehmender Fluggeschwindigkeit verkleinert, und nach Gleichung

(2.15) somit auch der Massenstrom selbst.
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Maﬂ; 0 \
Fangstrnmr:’:‘::-ﬁ ren
Mau= 03 —_
_‘-‘_\_\"—‘—-—\_
Man= 25 —
Ma,;=0,8 - -

Bild 2.6 Unterschalldiffusor mit Fangstromréhren bei unterschiedlichen Flugmachzahlen Ma,
(Kozulovic 2016, Folie 162)

Die sehr umfangreiche Gleichung (2.16) nach Briunling beinhaltet weitere Triebwerkspara-
meter, wie Druck- und Temperaturverhiltnisse des Verdichters und des Fans, sowie der Tur-
bineneintrittstemperatur. Fiir die Berechnung miissen alle einzusetzenden Parameter bekannt

sein.
moao 2 T,
T:1+li K_I[TA—TO(TV—1+[,l(‘[pan—1))—‘[0.rv]
(2.16)
2
+u m(fo "Tran — 1) = Mao(1 + p)
1 1r+1
— 2%-1
L Po K L+ Ma,? | 2.17)
My =My = p1C1Ap1 = —-May - E'AFLl' K —1 ’
\/FO 1+ 'Malz

2
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2.2.5 Berechnung des Triebwerksschubes nach Scholz

Eine weitere Variante zur Berechnung des Triebwerkschubes wurde von Professor Dieter
Scholz entwickelt. Die Gleichung ist urspriinglich fiir den Reiseflug ausgelegt und lautet:

Tcr n
— = 2.18
Ty ac ( )
Mita = —0,0253u + 0,7291 und n = 0,0033u + 0,7324 .

Es werden deutlich weniger Parameter vorausgesetzt, die bekannt sein miissen. Dazu gehoren
das durch den Triebwerkshersteller gegebene BPR und der Startschub des Flugzeugs, sowie

die von der Hohe abhingige relative Dichte o. Letzteres ist definiert als die ambivalente Dich-
te p dividiert durch die Dichte auf Meereshohe pp nach ISA Konditionen:

o== (2.19)

Nach Young 2017 (Kapitel 1, S. 28) kann o in der Troposphire berechnet werden als

LH (9)_,
o= (1-—)RL , (2.20)
TO
mit L =65——
1000m
T, = 288,15K ,

m
g= 9,806655—2 und

2
R = 287,053 - .
s<K

2.2.6 Berechnung des Triebwerksschubes nach Howe
Denis Howe beschreibt eine Variation des Schubes in Abhédngigkeit von der Machzahl und
der Hohe zusitzlich zum BPR als

T
_— Q
Ty (ky + kpp + (k3 + kyu)Mag)o? . (2.21)

Die Gleichung gilt nur fiir eine Machzahl May < 0,9. k;.4 sowie Q beschreiben variable Fakto-
ren. Die Faktoren sind fiir bestimmte Machzahlen und BPR vorgegeben und konnen direkt
aus der Tabelle 2.1 abgelesen werden. Diese Faktoren gelten fiir den maximalen Schub. Howe
beschreibt die Schubinderung mithilfe des Hoheneinflusses und eines linearen Geschwindig-
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keitseinflusses. Ein realer Schubverlauf ist nicht linear, was Howe dadurch beriicksichtigt,
seinen linearen Verlauf in zwei Sektionen mit unterschiedlichen Faktoren zu unterteilen. Die
erste Sektion reicht von 0 < May < 0,4 und die andere von 0,4 < May < 0,9. Schulz 2007 hat
numerische Modelle zur Schubberechnung untersucht und analysiert, dass fiir einen Steigflug
die Berechnung nach Howe zu bevorzugen sei (S. 73).

Tabelle 2.1 Faktoren fiir die Schubberechnung (nach Howe 2000, S. 67)

BPR May ki k> \ ks | 9 | Q h<Ilkm | Q h>11km
1 0-04 |1 0 0,2 0,07 0,8 1
0,4-09 |0,856 0,062 0,16 -0,23 0,8 1
3-6 0-04 |1 0 -0,6 -0,04 0,7 1
0,4-0,9 |0,88 0,016 -0,3 0 0,7 1
8 0-04 |1 0 -0,595  -0,03 0,7 1
0,4-0,9 |0,89 0,014  -0,3 0,005 0,7 1

2.2.7 Berechnung des Gewichts

Zur Berechnung des Flugzeuggewichts wird vereinfacht angenommen, dass sich die Masse
aufgrund von Treibstoffverlust oder dhnlichem wiahrend des Steigfluges nicht signifikant 4n-
dert, und somit konstant bleibt. Die Berechnung des Gewichts erfolgt klassisch nach dem
zweiten Newtonschen Axiom

F=m-a , (2.22)

wobei die Beschleunigung mit zunehmendem Abstand zur Erde abnimmit.

2.3 Zusammenfiihrung

Die einzelnen Komponenten werden in der beigefiihrten Excelliste zusammengefiihrt und
nach Gleichung (2.8) berechnet. In Bild 2.7 ist ein Auszug dieser Liste fiir den Fall der Be-
rechnung nach Bréaunling aufgezeigt. Im oberen Teil der Tabelle werden die Eingabeparame-
ter eingetragen, welche fiir eine einwandfreie Berechnung nach der jeweiligen Methode voll-
stindig sein miissen. Es diirfen nur Anderungen in den Eingabefeldern vorgenommen werden,
da die anderen Felder Gleichungen beinhalten und ansonsten ihre Verlinkungen verlieren. Die
Parameter sind Standardwerte und werden nach Moglichkeit ebenfalls nicht verdndert. Am
linken Rand stehen die Groflen, die als Teil- oder Endergebnis in den Zeilen berechnet wer-
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den. Die Spalten beschreiben die Hohen von O m bis 11000 m im Abstand von 1000 m (in
diesem Bildausschnitt nur bis 7000 m). Die Ergebnisse der Parameter zur Berechnung der
vertikalen Geschwindigkeit (siehe Abschnitt 2.2) sind farblich hervorgehoben. Die Berech-
nungsblitter zur Howe- sowie zur Scholz-Methode sind in Anhang B dargestellt, ebenso wie
ein direkter Vergleich aller wichtigen Ergebnisse der drei Methoden. Aufgrund der unter-
schiedlichen Berechnungen der drei Methoden sind ebenso die Eingabeparameter jeweils an-

dere.

Eingabeoptionen Konstanten [vorzugsweise nicht Snderm):

Mazze Flugzeug me 75000 kg Medium Luft:

Fliagelfliche 5 123 m* kappak 14

Spannweite b 34 m Gaskonstante P 287,057 Nmilkak)

Streckunga 59,398373354 -

Mullwiderstandsbeiv et cp, 0.0z - k, 0,000022558 'm

Ozwaldfaktor & 0,75 - Gravitationskonstante 5 B,67248E-11 m*lkgs®

Flugmachzahl Ma, 052 - Erdradius r E350000 m

Machzahl Triebw erkseintritt Ma, 0,75 - Maszze Erde mg 5.98E+24 kg

Mebenstramuerhilniss p 4.6 -

Turbineneintrittstemperatur Ty 1425 K

Werdichterdruckverhalknism, 22 -

Fandruckverhsltnis e, 1.64 -

Cuerschnittsfliche Turbineneintritt ey 2010519295 m*

Durchmesser d 16 m
Héhe m 1} 1000 2000 3000 4000 5000 BO0O0 Too0
K 14 14 14 14 14 14 14 14
R Mmilkgk] 257,057 257,057 257,057 257,057 257,057 257,057 257,057 257,057
Dichte p kgim® 1225 1mz 1,006 0,303 0,313 0,736 0,660 0,583
Druck p Pa m3zs 83575 73435 70103 E1640 54020 47131 41061
Umgebungstemperatur T, K 288,15 281,65 275,15 268,65 262,15 255,65 243,15 242 65
Erdbeschleuniguna g mist 9.803 9,500 9,737 9,734 9,730 9,787 9,784 9.731
1] M 83533 83233 b a2 BE321 B2457 58437 55045
A kalm 1507 1367 1238 113 1,003 0,305 0,51 0,725

Coo - 0.0z 0.0z 0.0z 0.0z 0.0z 0.0z 0.0z 0.0z

S m 123 123 123 123 123 123 123 123
=] kalm 3239975147 356813227"  393844663"7 4357534417 4533247957 5374945557 5993829237 ET033EIVE”

ka TS000 TS000 TS000 TS000 TS000 TS000 TS000 TS000

Bild 2.7: Auszug der Excel Liste zur Berechnung der Steigzeit von Flugzeugen nach Braunling
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3  Analyse und Auswertung zur Steigzeit

3.1 Analyse

Die Ergebnisse der drei Methoden zur Berechnung des Triebwerkschubes werden miteinander
verglichen, bevor jeweils ein Vergleich zum linearen Ansatz folgt.

Die Umgebungsparameter wie Druck, Temperatur, Dichte, Gravitation etc. sind fiir alle drei
Varianten gleich. Werden die selben Eingabeparameter fiir die Berechnung bendtigt, haben
diese denselben Wert. Somit sind auch die Flugzeugmasse, die Fliigelfliche, die Spannweite
und weitere bei jeder der Methoden vom Wert her gleich. Die unterschiedlichen Berechnun-
gen des Schubes T sorgen dafiir, dass ebenfalls die vom Schub abhingigen Werte fiir die wah-
re Geschwindigkeit V7 und fiir den Widerstand D jeweils andere sind.

Fiir die Berechnung nach Briunling wird die Beispielrechnung aus Kapitel 14 mit realen Gro-
Ben verwendet, womit eine Vergleichbarkeit zu real existierenden Flugzeugen geschaffen
wird. Fiir die beiden anderen Methoden gilt das gleiche Nebenstromverhiltnis wie bei der von
Briunling, was bedeutet, dass die einzige Anderung des Schubes iiber die Wahl des Stand-
schubes erreicht werden kann. Dies resultiert daher, dass die iibrigen Parameter entweder
konstant oder, wenn sie z.B. von der Umgebung abhingen, unveridnderbar sind. Der Stand-
schub fiir die beiden Methoden wird auf denselben Wert von 150000 N gesetzt. Somit ist er
im Vergleich zu einem realititsnahen Standschubwert eines A320 von 120000 N (siehe
EASA 2017, S.11) nur gering angehoben worden. Dieser Anderung liegt dem damit ungefihr
zusammentreffenden Startpunkt der Schubkurve bei der Hohe 0 m zugrunde. Dies sorgt fiir
eine bessere Vergleichbarkeit der drei Methoden untereinander.

Betrachtet wird eine Flughthe von O m bis 11000 m. In Bild 3.1 ist zu erkennen, dass der
Graph des Schubes T bei jeder der drei Methoden anstatt den Verlauf einer Geraden, den einer
Kurve abzeichnet, die nach oben getffnet ist. Des Weiteren nimmt die Steigung des Graphen
mit zunehmender Flughdhe ab.
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300000

N

200000 ﬁk
\
T \\\

T 150000 —
\
\ | —
100000 ——
e
50000
0
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 m 11000
h—»
e Braunling Scholz Howe
Bild 3.1 Diagramm zum Vergleich des Schubes nach den drei Berechnungsmethoden
h Steigh6he
T Triebwerksschub

Bei Bréunling betrigt der Gesamtschub in 0 m Hohe ca. 250000 N, genau wie es bei Howe
der Fall ist. Bei der Berechnung nach Scholz nimmt der Schub einen deutlich geringeren Wert
an, und zwar von 185000 N. Dahingegen betrdgt der Schub nach Scholz in 11000 m ca.
75000 N, so wie bei Briaunling. Der Schub nach Howe liegt mit tiber 100000 N deutlich dar-
iiber (siehe Bild 3.1).

Wenn man sich die Graphen zum ROC iiber die Hohe aufgetragen anguckt, so erkennt man
ein dhnliches Schema, was auf den Schub zuriickzufiihren ist (Gleichung (2.8)). Wie in Bild
3.2 dargestellt, startet die ROC nach Briunling und Howe in 0 m mit 50 m/s. Mit der Scholz-
Methode wird in derselben Hohe nur eine ROC von 30 m/s erreicht. Bei Briunling und Scholz
sinkt dieser Wert auf 10 m/s in 11000 m ab. Nach Howe schafft das Flugzeug in dieser Hohe
noch 20 m/s.
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60,00
m/s \
§‘
T 40,00 ~
ROC 30,00
[—— [ —— [ —
20,00 ‘\
10,00
0,00
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 m 11000
h —»
e Braunling === Scholz Howe
Bild 3.2 Diagramm zum Vergleich der Steigrate nach den drei Berechnungsmethoden

h Steigh6he
ROC Steigrate ,rate of climb®/ vertikale Geschwindigkeit

Um eine bessere Vergleichbarkeit herzustellen werden die Ergebnisse der ROC dimensionslos
gemacht und erneut tiber der Hohe aufgetragen. In Bild 3.3 ist zu erkennen, dass die beiden
obenstehenden Kurven von Scholz und Howe einer Geraden néherkommen als die untere
Kurve der Briaunling-Berechnung.

1,20
0,80 — ]
ROC 0,60 \‘\i\
0,40 e~ .
\ \
\
0,20
0,00
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 m 11000
h —»
e Braunling === Scholz Howe
Bild 3.3 Diagramm zum Vergleich der Steigrate nach den drei Berechnungsmethoden

h Steighthe
ROC Steigrate ,rate of climb®/ vertikale Geschwindigkeit
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Um jede dieser Kurven mit dem linearen Ansatz zu vergleichen wird, so wie in Bild 3.4 bis
Bild dargestellt, eine Gerade vom Startpunkt bei O m bis zum Endpunkt bei 11000 m der je-
weiligen Kurve eingefiigt,

1,20

\\

o
T e \\
ROC 0,60 \t—\
\\
0,40 —
\\

0,20 ———
0,00

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 M 11000

h —»
e ROC ROC linear
Bild 3.4 Diagramm zum Vergleich der Steigrate nach Braunling mit dem linearen Ansatz

h Steighdhe
ROC Steigrate ,rate of climb®/ vertikale Geschwindigkeit

1,2

T 0,8

ROC 0,6
0,4
0,2
0

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 M 11000

h —»
ROC ROC linear
Bild 3.5 Diagramm zum Vergleich der Steigrate nach Scholz mit dem linearen Ansatz

h Steighdhe
ROC Steigrate ,rate of climb®/ vertikale Geschwindigkeit
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1,2

T 0,8

ROC 0,6
0,4
0,2
0
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 M 11000
h —»
ROC ROC linear
Bild 3.6 Diagramm zum Vergleich der Steigrate nach Howe mit dem linearen Ansatz

h Steigh6he
ROC Steigrate ,rate of climb®/ vertikale Geschwindigkeit

Beispielsweise wird hiermit fiir die Briunling-Methode angenommen, dass die Steigge-
schwindigkeit des Flugzeugs beim Anstieg von 0 m auf 11000 m von ca. 50 m/s auf 10 m/s
linear abfillt. Der lineare Verlauf kann beschrieben werden durch die Geradengleichung

YViinear = —0,0731x + 1,0731 . (3.1)
Der Verlauf des Graphen nach Braunling wird vereinfachter Weise durch die Funktion

YBriunling = 0,0017x? — 0,0946 + 1,093 (3.2)

beschrieben. Es ist zu erkennen, dass der Verlauf nach Briunling anstatt durch eine lineare
Funktion besser mit einer polynomischen Funktion 2. Grades beschrieben wird.

Um herauszufinden wie ungenau die vereinfachte Methode mit linearem Ansatz gegeniiber
dieser aufwendigeren Methode der Integration ist, wird die prozentuale Abweichung zwischen
den beiden Kurven ermittelt. Die Werte des Braunling-Ansatzes werden hierbei als Sollwerte,
und die des linearen Ansatzes als Istwerte angenommen. Mit der Gleichung

Istwert — Sollwert

0% (3.3)

% —
error Istwert

werden die prozentualen Abweichungen der Werte fiir jede Hohe von O m bis 11000 m im
Abstand von 1000 m berechnet. Dieser Vorgang wird fiir die beiden anderen Methoden eben-
falls durchgefiihrt.
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In Tabelle 3.1 sind die absoluten prozentualen Abweichungen der drei Methoden aufgezeigt.
Der Maximale Wert der prozentualen Abweichung fiir die vertikale Geschwindigkeit nach
Briunling liegt bei 10,38 %. Nach Scholz ist an der Stelle mit der groflten Abweichung zwi-
schen den Graphen ein Wert von 2,22 % erreicht. Nach Howe betrigt die maximale Abwei-
chung 1,92 %.

Tabelle 3.1 Prozentuale Abweichungen der vertikalen Geschwindigkeiten nach den Berech-
nungsmethoden von Braunling, Scholz und Howe zum linearen Ansatz

Hohe

[m] 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000
Brauni

og O |- 178 360 538 7,06 855 971 1038 1031 912 613 :
Scholz

[%] - 064 1,18 162 1,95 2,15 222 213 1,87 1,44 0,82 -
HOWE

[%] - 0,54 1,00 1,38 1,67 1,86 1,92 1,86 1,65 1,28 0,74 -

Diese Projektarbeit untersucht die Steigzeit von Flugzeugen, wofiir die vertikalen Geschwin-
digkeiten zuerst invertiert, und anschlieend iiber der Hohe integriert werden (Gleichung
(2.10)).

Die in der Tabelle 3.2 angegebenen Steigzeiten beschreiben die fiir das Flugzeug bendtigten
Zeiten, um von O m auf die jeweilige Hohe zu steigen. Somit betrigt z.B. die Steigzeit von
0 m auf 11000 m nach Briunling 479 Sekunden, nach Scholz 600 Sekunden und nach Howe
338 Sekunden.

Tabelle 3.2 Benstigte Zeiten fir einen Anstieg von der Ausgangshéhe in 0 m zur jeweiligen Héhe
nach den Berechnungen von Braunling, Scholz und Howe

Hbéhe

[m] 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000
Braunling

[s] - 21,0 4441 69,7 984 1306 167,2 209,4 2585 316,9 388,2 478,5
Scholz

[s] - 330 684 106,5 148,1 1933 2428 2976 358,6 427,6 506,8 599,8
HOWE

[s] - 211 435 67,3 92,7 1199 149,2 180,7 2149 252,1 293,0 338,3

Um eine Steigzeit zu ermitteln, bei der das Flugzeug nicht in 0 m Hohe startet, muss die Zeit
fiir die Strecke von 0 m bis zum Startwert einfach von der Zeit fiir die Strecke von 0 m bis
zum Endwert abgezogen werden. So betrédgt die Steigzeit nach der Scholz-Methode fiir einen
Anstieg von 5000 m auf 6000 m 242,8 s - 193,3 s = 49,5 s. Die bendtigten Steigzeiten fiir die
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jeweiligen 1000 m sind aus Tabelle 3.3 zu entnehmen. In Bild 3.7 wird dies zusétzlich gra-
fisch dargestellt.

Tabelle 3.3 Bendtigte Zeiten fir einen Anstieg von der Ausgangshdhe zur nachsten Héhe in
1000 m darliber, nach den Berechnungen von Bréunling, Scholz und Howe

Hohe

[m] 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000

Braoni

[Sgaunlng - 210 231 256 286 322 36,6 42,1 49,1 58,4 71,3 90,3

Scholz

[s] - 330 354 382 415 452 495 547 61,1 69,0 79,2 93,0

HOWE

[S? - 211 224 238 254 272 292 315 34,2 37,3 40,9 45,3
100

|
S

80 7‘Z

70

t oo s
t 50 ]

40 —

, —
| =
10
0
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 m 11000
h —»
e Braunling Scholz ~ e===Howe
Bild 3.7 Diagramm zum Vergleich der Steigzeiten nach den drei Berechnungsmethoden
h Steighdhe
t Steigzeit

Wird aus der linearen Verteilung der vertikalen Geschwindigkeiten ebenfalls die Steigzeit be-
rechnet und mit den Steigzeiten der drei Methoden verglichen, so ist bei allen dreien zu er-
kennen, dass die prozentuale Abweichung noch kleiner ist als bei den vertikalen Geschwin-
digkeiten.

Die maximale Abweichung zwischen zwei Steigzeiten betridgt nach Braunling noch 7,14 %.
1,68 % ist die grofite Abweichung, die aus der Scholz-Methode resultiert und nach der Howe-
Methode liegt die maximale Abweichung zwischen den Steigzeiten bei 1,43 %. Die komplette
Ubersicht der Abweichungen der jeweiligen Steigzeiten sind in Tabelle 3.4 dargelegt.
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Tabelle 3.4 Prozentuale Abweichungen der Steigzeiten nach den Berechnungsmethoden von
Braunling, Scholz und Howe zum linearen Ansatz

Hoéhe
[m] 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000
T
cg |- 092 183 275 366 455 540 615 676 7,04 710 624
Scholz
%] - 033 063 09 114 135 151 162 168 167 1,58 1,39
HOWE
[0/3 - 028 053 076 097 1,14 128 138 1,43 143 1,37 1,23

3.2  Auswertung

Die unterschiedlichen Steigzeiten der drei Methoden fiir einen Steigflug von O m auf 11000 m
sind sehr auffallend. Nach der Methode von Scholz bendtigt das Flugzeug fiir diesen Hohen-
anstieg fast doppelt so lange wie nach der Howe-Methode. Dies resultiert aus den unter-
schiedlichen vertikalen Geschwindigkeiten. Wihrend das Flugzeug nach Howe, so wie bei
Briunling, zu Beginn noch mit ca. 50 m/s steigt, und somit fiir die ersten 1000 m nur ca. 21 s
benoétigt, erreicht das Flugzeug nach Scholz diese Hohe erst nach 33 s. Wie in Tabelle 3.3 und
Bild 3.7 zu sehen ist, bleiben die Zeiten nach Howe fiir jede weitere 1000 m geringer als bei
den anderen Methoden, bis es bei 11000 m nur noch ca. die Hilfte der Zeit benotigt.

Wie bereits in Abschnitt 1.2 gesagt wurde gibt es keine ,,richtigen* oder ,,falschen* Modelle,
sondern nur unterschiedliche Qualitdten. Um zu tiberpriifen, ob die Methode mit der gerings-
ten Abweichung nun auch qualitativ die beste ist, werden diese validiert. Schulz 2007
schreibt iiber die Berechnung nach Howe folgendes:

The equation given by Denis Howe was found to be most accurate for the evaluation of the climb
thrust. (Abstract)

Die Abweichungen im Vergleich zu realen Steig-Daten liegen laut seiner Analyse
. bis 4267 m bei < 5%,

. bis 6096 m bei 10%,

. bis 10668 m bei 20%,

. bis 12192 m bei 40% (S.46).

Schulz sagt ebenfalls, dass Howe eine gute lineare Methode fiir die Schubédnderung mittels
Geschwindigkeitsanpassungen definiert hat. Ein weiterer groBer Vorteil ist, dass nur wenige
Eingabeparameter bekannt sein miissen. Er sagt jedoch auch:
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[...] a real thrust lapse rate does not follow a linear law but is slightly bended [ ...] (S. 37)

Die Scholz-Methode benétigt noch weniger Eingabeparameter, ist nach eigenen Angaben je-
doch fiir den Reiseflug ausgelegt. Aus diesem Grund ist die sehr geringe zu verzeichnende
Abweichung der Steigzeit im Vergleich zur linearen Betrachtung nicht sehr aussagekriftig
beziiglich der Qualitit der Methode. Wie in Abschnitt 1.2 beschrieben, wird dies dadurch be-
stimmt, ,,wie gut [sie] Beobachtungsdaten erkldrt und zukiinftige Vorgidnge vorhersagt.
(HauBer 2011, S. 8) Die Steigzeit weicht bereits zu Beginn sehr stark von den anderen Me-
thoden ab (siehe Bild 3.7). Da die Werte von Howe bis 4267 m nur eine Abweichung von
weniger als 5 % zu realen Steigzeiten aufweisen, sind die Werte von Scholz dahingehend
deutlich schlechter. Die Flughohe von 11000 m entspricht etwas weniger als der Reiseflugho-
he eines A320 (Lufthansa 2017, S. 94). Da die Scholz-Methode fiir genau diesen Fall ausge-
legt wurde ist anzunehmen, dass die Berechnung des Schubes in dieser Hohe gute Werte aus-
gibt. Die groe Abweichung der Howe-Methode beziiglich realer Werte in dieser Hohe passt
ebenfalls dazu, genauso wie die realistischere Annidherung an die ,,maximum operating altitu-
de” (EASA 2017a, S. 39).

Die Steigzeit der Braunling-Methode besitzt mit 7 % die groffte Abweichung im Vergleich zur
linearen Berechnung. Fiir die Berechnung benétigt sie jedoch deutlich mehr Parameter, wel-
che zum Teil schwer zuginglich sind. In Bild 3.7 ist gut zu erkennen, wie sich die Steigzeiten
in den ersten 4000 Metern den Werten der Howe-Methode dhneln und zum Ende hin denen
der Scholz-Methode. Wie eben dargelegt sind das die Bereiche, in denen die jeweiligen Me-
thoden die besten Ergebnisse in Hinblick auf Reale Ereignisse erzielen. Zusitzlich besitzt der
Graph einen leicht gebogenen Verlauf (Schulz 2007, S. 37), der bei den anderen Methoden
nicht auftaucht. Es ist jedoch hinzuzufiigen, dass sich die Werte von Bréunling fiir z.B. Ver-
dichter- und Fandruckverhiltnisse bei der Analyse anderer Flugzeugmuster dndern miissten.

Die prozentuale Abweichung der Steigzeit nach Briunling ist mit 7,14 % deutlich gréBer als
die beiden anderen Methoden von ca. 1,5 %. Dementsprechend kann gesagt werden, dass es
von der angewendeten Berechnung des Schubes abhéngig ist, ob eine Berechnung der Steig-
zelt mit einem linearen Ansatz annehmbar ist, oder nicht. Wird der Schub mit der Methode
von Briunling berechnet, so sollte man im weiteren Verlauf auf den linearen Ansatz verzich-
ten. Die daraus resultierenden Abweichungen sind so groB3, dass sie den Aufwand in den vor-
herigen Schritten eventuell zunichtemachen. Hierfiir sollte man die realititsgetreue Berech-
nung mittels Integration verwenden.

Fiir die Methoden der Schubberechnung nach Scholz und Howe kann aufgrund der geringen
Abweichungen gesagt werden, dass sich die Steigzeiten durchaus mittels linearem Ansatz be-
rechnen lassen. Bedenkt man, dass die Methode mit linearem Ansatz eine Daumenregel ist,
mit der die Steigzeit oder die vertikale Geschwindigkeit tiberschlagen werden, so ist dies ver-
glichen mit dem Aufwand einer Integration eine sehr gute Methode. Die Qualitit der beiden
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Schubberechnungsmethoden in Hinblick auf die Anwendungsfille sollte jedoch im Vorwege

bekannt sein.

Allgemein gesagt entscheidet man je nach Aufgabenstellung, Aufwand und gewiinschter Er-
gebnisgenauigkeit die Wahl der Schub-, und demnach auch der Steigzeitberechnungsmethode.
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4  Zusammenfassung

Untersucht wurde in dieser Projektarbeit die Genauigkeit einer vereinfachten Berechnung der
Steigzeit von Flugzeugen. Der lineare Ansatz zur Berechnung der vertikalen Geschwindigkeit
wurde mit dem einer numerischen Methode der Integration verglichen und die Abweichungen
analysiert.

Dafiir wurden drei unterschiedliche Methoden zur Berechnung des Schubes untersucht, wel-
cher einen direkten Einfluss auf die vertikale Geschwindigkeit besitzt. Die Steigzeit errechnet
sich schlieBlich durch Integration aus dieser Geschwindigkeit. Die Methoden unterscheiden
sich je nach Rechenaufwand sowie den dafiir bendtigten Parametern, und beriicksichtigen
zum Teil nicht alle Einflussfaktoren. Wihrend die Methode nach Briunling z.B. die Anderung
der Fangstromrohre des Triebwerks, und somit auch die Anderung des Massenstromes, be-
riicksichtigt, tun dies die Methoden nach Scholz und Howe nicht.

Der Vergleich der jeweiligen Steigzeiten der drei Methoden mit denen einer linearen Berech-
nung zeigt, dass die Beantwortung der Aufgabenstellung von der Berechnungsmethode ab-
hingig ist. Fiir manche Fille, wie z.B. fiir die von Scholz und Howe, ist es durchaus moglich
und auch sinnvoll in Hinblick auf den Aufwand, die Berechnung mittels linearer Abnahme
der vertikalen Geschwindigkeit durchzufiihren. Je mehr Vereinfachungen zu Beginn fiir die
Parameter der vertikalen Geschwindigkeit vorgenommen wurden, desto mehr weichen sie von
der Realitit ab, und desto geringer ist die Abweichung zum linearen Verlauf.

Bei groBem Aufwand und realititsnaher Betrachtung in den vorhergegangenen Berechnun-
gen, z.B. nach Braunling, fiihrt der lineare Ansatz mit 7 % Abweichung zu einem groflen Feh-
ler. Hierfiir sollte die Berechnung der Steigzeit mittels Integration durchgefiihrt werden.
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5 Ausblick

In dieser Projektarbeit wird davon ausgegangen, dass das Flugzeug von O m bis 11000 m
durchgehend mit der maximalen wahren Geschwindigkeit steigt. Dies ist eine wenig effiziente
Vorgehensweise und somit wenig wirtschaftlich bzw. realitdtsnah. Bei einem operativen
Steigflug wird in mehreren Steigsegmenten auf unterschiedliche Fluglevel gestiegen. Der
Steigflug konnte dahingehend genauer untersucht werden, dass er in die unterschiedlichen
Segmente unterteilt, und mit der jeweils passenden Methode berechnet wird. Zusétzlich wird
bei einem operationellen Steigflug mit konstanter IAS/Mach oder einer bestimmten Steigrate
gestiegen, was ebenfalls zu betrachten wire.

Zusitzlich ist zu sagen, dass dieses Projekt nur an dem Beispiel eines Kurz- und Mittelstre-
ckenflugzeuges des Typs A320 durchgefiihrt wurde. Es besteht die Moglichkeit die Eingabe-
parameter beliebig zu veridndern, da diese keinen Einschrinkungen unterliegen. Fiir Berech-
nungen von Flugzeugtypen, die stark von dem eines A320 abweichen, ist jedoch nicht ge-
wihrleistet, dass qualitativ hochwertige Ergebnisse erzielt werden. Fiir ein Langstreckenflug-
zeug ist es nur moglich in Etappen zu steigen, da die Dienstgipfelhohe vom Gewicht abhingig
ist und er das Maximum zu Beginn nicht erreichen kann. Die Veridnderung des Gesamtge-
wichts des Flugzeuges aufgrund von Treibstoffverbrauch fillt bei Langstreckenflugzeugen
deutlich gravierender aus, als es bei Kurz- oder Mittelstreckenflugzeugen der Fall ist. Dies
miisste fiir eine allgemeinere Betrachtung der Berechnungen aus dieser Arbeit beriicksichtigt
werden.

Die Projektarbeit versucht durch reale Eingabeparameter auf reale Ergebnisse zu schlie3en.
Die logische Konsequenz ist es diese Ergebnisse mit real gemessenen Werten eines Steigflu-
ges zu vergleichen, Unterschiede darzustellen und Optimierungen vorzunehmen.
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Anhang A

Herleitung der Berechnungsparameter

Die Parameter der Gleichung (2.8) zur Berechnung der vertikalen Geschwindigkeit werden
im Folgenden hergeleitet.

A.1 Widerstand

Die Herleitung wird nach Scholz 2016 (Tafelbild 3-6) durchgefiihrt:

1

D= EpvchS (A.D)

2

CL

= —_ (A.2)

Cp = Cpo +

1 1 c,?
= —pv? —pv? — A.3)
D =pv CDOS+2pv nAeS (

Das ¢, ergibt sich aus der Auftriebsgleichung im Reiseflug. Der Steigwinkel y wird hier nicht

beriicksichtigt.
1
L=mg= EpvchS (A4)
2mg
= A5
CL pUZS ( )
1 1 4m?g?
D =§pU2CDOS+§pU2'm'S (A6)
m2g?
=— S cp~2 A7
ZPCDO v +pS7TAe v A7)

D=A-v?+B-v? (A.8)
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A.2 Geschwindigkeit

Die Herleitung wird nach Scholz 2016 (Tafelbild 5-12) durchgefiihrt:

V, = vsin(y)
_ (T D)
Y\w T w
T v v
— ___A 2__B -2
vW W v W v
A T B
=——vi4+—v——yp!

Mit v? = x

34 T B
—xt——x——=0

w w w

34x> —Tx—B =0

T+VT?+124B
64

X =

1
Vp=v= \/a(T ¥ /T2 + 124B)

(A.9)

(A.10)

(A.11)

(A.12)

(A.13)

(A.14)

(A.15)

(A.16)

(A.17)

(A.18)
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A.3 Triebwerksschub

Die Herleitung ist Braunling 2015 entnommen und dem Kapitel 14 zu entnehmen. Das Er-
gebnis dieser Herleitung fiir den Schub, sowie den Massenstrom lauten:

moao 2 T
T:1+‘u \/K_l[TA_TO(Tv_1+M(TFan_1))_TO_TV]
(A.19)
2
+u o 1(T0'TFan— 1) —Mao(1+ )
1 1x+1
K — 2 2k-1
1+ *Ma
. . Po K 2 0
o = 1y = prcyfs = T May - [ A+ | (A.20)
JTo 1+=—5—- Ma,*
Die bezogene Turbineneintrittstemperatur errechnet sich nach:
T, = 1t (A21)
A. - TO *
Ein nach Braunling festgelegter Schitzwert betrigt T) = 6,0.
Die Umgebungsschallgeschwindigkeit errechnet sich nach:
ao = /KRT, (A.22)
Das Verdichterdruckverhiltnis errechnet sich nach:
K
R (A23)
Ein nach Braunling festgelegter Schitzwert betrigt 7y = 28,0.
Das Fandruckverhiltnis errechnet sich nach:
] (A.24)

Tran = Tran®~1
Ein nach Bréunling festgelegter Schitzwert betriagt ng,, = 1,68.

Das Temperaturverhiltnis rechnet sich nach:
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7o = 1+ 0,5(—=1)Ma,* (A.25)

A.4 Gewichtskraft

Die Gewichtskraft berechnet sich nach dem zweiten Newtonschen Axiom (Gleichung (2.22))
zu:

W =mg (A.26)
Die Erdbeschleunigung ist abhéngig vom Abstand zum Erdmittelpunkt.

Gmg

= (—rE e (A.27)

g
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B.1 Berechnung nach Briunling, Scholz und Howe als Ubersicht

Auflistung der Berechnungstabellen

Anhang B
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B.2 Berechnung nach Briunling

69L°6 UL6 SLL6 8LL6 18L°6 v8L'6 L8L6 06L°6 v6L'6 L6L'6 0086 £€08'6 S B SunBunayoseqpIg
€9'917 STETT €9°67T ST'9ET 9T ST'6vT €9'¢ST S179T €9'89T SI'SLT $9°18T S1'88T A o1 sesedwaisiungaiwn
TE9TT LEPIT £FLOE 009¢€ 1901% 181L¥ 0T0%< 01919 6010L S6v6L SL868 STET0T ed dyprug
€0 €1r'o 99+°0 STs'o 6850 099°0 9€L'0 6180 6060 9001 urt ST iy dagag
L50'LST L50'LST LSO'LST LS0LST LS0°L8T LS0°L8T L50'L8T L50'L8T LS0°L8T L50°L8T L§0'LST L50'L8T [S2VEN d

1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ¥'1

w97 P JessawnaIng

B 867619010 iy NIUIRURTQIN L SYORESIIRSIIND

- 19T TRy STRyIRAIUPUR

-l A STRRYIRANIUPIYIPIR)

X STrl ¥ L IneedwaispuuRusmaIn L

- 9F T SSTNRYIRAWONSUQIN

3 $7+386°C w apig assEN - 5L TR HIURSYIRNGI T [YeZY0R)N

W 000089 3 supeipsg - 280 e [yeZyoRwEn] g
SEYW [1-385TL9°9 O 2IURISUONSUONEIAEID - sL'o 2 JOPEIPEASO
W §6$TT0000°0 k| - 200 95 P2ARQSPURISIZPINIAN

- F86ELESEE6 v Sunyoeng

OEDWN £50°L8T  ARISUONSED W pg q aueauueds
A » eddey €Tl § ayoepREnl

YT WP 3Y 0005L “w Snazdn]g assepN

“(UIZPUE JYOIU 3SI2MSFNZI0N) USJURISUON usuondosqestiy




39

9STIL

FIFSS

6y

[5¥<3

159°9¢

FETTE

798¢

£69°CT

LIT'ET

€860T

€19

119°09¢

1€°01-

$20'14T

801"

T6v'961

3

SIT'8ST

553

059°¢T1

90°L-

19L'76

(33

0T8°L9

09"

L6T'EY

SLT-

£6L°0T

£L0°0
6L0°0

6970
¥$T0

ur'et
£69°T1
00001

8500
€500

910
LLED

SLL'or
£€8'81
0008

9£0°0
6£0°0

w950
Tis’o

6L0'ST
765°ST
0009

T€0'0
€00
€90
860

0LTE
TET6T
000§

8200
0£0°0
80L°0
1990

T8€°SE
sr0'ee
000%

9700
200

18L°0
Lo

7€0'6€
10°LE
000€

€200
200
7680
¥28°0

$89°TH
Ty
0007

0700
0700

6866
68667
0

Jeu D01
20¥1

Jeauy] D0d
20d

Feaul] D0Y
20d
SYoH

000°STH1
14981
6157
FEI'T
LSy
97
TL0'S6T
078°0
1107
05L’0
SIL'ILT

0sL’0
86€°6
wi'e

€
200

000°STHT
wr'n
61T
FEI'D
98€°9
9y
L S9r'66T

0z8°0
1107
0sL’0

LEY'LET

05L0
86£°6
Lo
000SL

€T
200

000°CTH1
(4981
6157
FEI'T
<0T9
9
,S6L's0¢
0780
10T
05L°0
$C'9TT

0sL'0
86€'6
Jue

€T
200

000°STHT
wr'n
614'T
FEI'D
¥€0'9
9
L S90'80€

0z8°0
1107
0sL’0

FILBET

0sL°0

Jute
000SL

€T
700

000°STHT
wr'n
614'T
FEI'D
€L8°C
9
Jowus
0z8’0
1107
0sL’o
SLE'P6T

0sL'0
86€'
Jote

€U
200

000'sr1
It
615
vEL'T
61L's
97

L TErote
028’0
10t
0s£°0
aIs'eee

05L0
86£'6
Lure

€T
200

000°STHT
W't
614'T
FEI'D
PLSS
9

L TEsote
0z8’0
1107
0sL’o
LOE'LLE

0sL'0
86€'6
P
0005L

€T
700

000°5TH1
(4981
6157
(381
(1329
9r
PLi3

0280
1107
05L°0

091°STr

0sL'0
86€'6
P

x4
700

000°CZH1
wr'
615'T
PEL'D
POES
9
,08¢'sTE

0z8°0
1107
0sL’0

¥89'LLY

0520
86¢'
JuTE
0005L

x4
70°

000°SZH1
wrl
61T
PEI'T
6LI'C
9y
Preiyeis
0z8°0
1107
0sL’0
€0T'SES

0sL'0
86€'
JuE
000SL

(X4
200

000°SZH1
[4181
65T
FEI'T
650°C
97
Lo8r'oce
0z8°0
10T
05L’0
650'86S

05L0
86£°6
L

€
200

000°STFT
(181
6157
PEI'T
Py
9y
L96T0vE
0z8°0
1107
0sL’0
£09'999

0sL'0
86¢'
Jue

(X4
700

o

8r<o

8w



40

B.3 Berechnung nach Scholz
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B.4 Berechnung nach Howe
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