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Kur zrefer at

Die vorliegende Arbeit behandelt die Herleitung von Berechnungsgleichungen von Fligelpa-
rametern. Behandelt werden unter anderem die Fltgelflache nach verschiedenen Definitionen,
Zuspitzung, Flugelstreckung, mittlere aerodynamische Fligeltiefe, Pfeillwinkel, benetzte
Oberflache des Fliigels und Tankvolumen. Ziel der Arbeit war es, die in der Literatur enthal-
tenen Gleichungen schrittweise herzuleiten und die getroffenen Annahmen und Parametern,
die zu diesen Gleichungen fihren, zu beschreiben. Der besondere Schwerpunkt lag auf dem
Gebiet der Flugelflachen und Fligelvolumina. Ein Berechnungsverfahren fur die Abschét-
zung des Fllgeltankvolumens konnte entwickelt werden, dal3 einen hoheren Detaillierungs-
grad und eine hohere Genauigkeit erreicht als vergleichbare in der Literatur enthaltene Vor-
gehensweisen zum Flugzeugvorentwurf.
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Theoretische Arbeit nach 8 11 (3) Ziffer 6 der Prifungsordnung.

Hintergrund

Im Flugzeugentwurf werden verschiedene Flachendefinitionen des Flugels benttigt, sowie
das Fligelvolumen. Die Fligelflache dient z.B. as Referenzflache fir aerodynamische Rech-
nungen, die Flugeloberfldche verursacht als sogenannte benetzte Fl&che den Reibungswider-
stand. Das Flugelvolumen dient zu einem gewissen Teil als Tankvolumen.

Aufgabe

Es sollen in dieser Arbeit insbesondere fir den Fligel die Flachen und Volumen berechnet
werden. Bel einer Volumenbetrachtung des Fligels ist insbesondere das Tankvolumen von
Interesse. Ausgegangen wird von grof3en Passagierflugzeugen. Die Ergebnisse sollen mit den
Angaben aus der Literatur verglichen werden. Die gefundenen Berechnungsformeln und de-
ren Herleitung sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Anfertigung des Be-
richtes sind die entsprechenden DIN-Normen zur Erstellung technischer Veréffentlichungen
zu beachten.
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Liste der Symbole

XY,z
X1
X2

Y
Zx)

Geometrische Profilhilfslange

Streckung (aspect ratio) oder Profilsektionsflache

Parameter zur Beschreibung einer Geradengleichung

Spannweite oder geometrische Profilhilfslénge

Profiltiefe an der Fligelwurzel, die sich aus der Verlangerung des FligelaulRen-

trapezes ergibt
Profiltiefe an der Fligel/Rumpfanschlul3stelle ¢ Profiltiefe (chord)

Umfang (circumference)

Profiltiefenfunktion

Profilgrundtiefe

Profilhilfslangen

Geometrische Hilfsprofiltiefe

Einseitige tanklose Flugelstrecke oder Durchmesser
Tankparameter oder allgemeine Fraktion der Fllgelprofiltiefe
Fraktion der Profitiefe (V orderstegposition)

Fraktion der Profitiefe (Hinterstegposition)
Unbestimmte Flugelbezugslinie, Gleichungsexponent
Unbestimmte Flugelbezugslinie, Gleichungsexponent
Radius

Referenzflache des Dreifachtrapezfliigels S

Flugelflache (surface) oder allgemeine Profilflache
Geometrische Hilfsflachen

Flugel hilfsflachen

Maximale Profildicke

Gestortes Tankvolumen

Volumen

Gesamtes Tankvolumen

Koordinaten Achsen

V orderstegposition

Hinterstegposition

Entfernung von der Symmetrieebene in Richtung der Spannwelite
Strecke von der Fliigel/Rumpfanschlul3stelle bis zur Fligel spitze
Fllgel strecken

Profildickenverteilung



Griechische Symbole

n Pfeilung oder Konturverhdtnis
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Hinterkanten Winkel

Skelettlinien Winkel

Zuspitzung

Gleichung fur die Beschreibung von spannweitigen Flugelverhédltnisse
Quotient der Profildickenverhéltnisse
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Konturverhdtnis

~z o N Z

I ndizes

25 25% Linie

a Aufzahlungshilfe

b Aufzahlungshilfe oder Brutto

f Rumpf (fuselage)

g Geometrisch

h Hinten

i Innen- (inner) oder allgemeine Grofke
] Ganze Zahl (Numerierungshilfe)

k Ganze Zahl (Numerierungshilfe)

k Stelle an der sich Fligelinnen- und Flugelaul3entrapez treffen (kink)
mac Mittlere aerodynamische Fllgeltiefe (mean aerodynamic chord)
N Nase
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net Netto (net)
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ref Referenz (reference)
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Liste der Abkirzungen

AC Neutral punkt (aerodynamic center)
MAC Mittlere aerodynamische Fllgeltiefe (mean aerodynamic chord)

TE Hinterkante (trailing edge)



1 Einleitung

Im Flugzeugentwurf werden nicht selten Fldchen und VVolumina von charakteristischen Kom-
ponenten des Flugzeugs benttigt. Es kann sich dabel z.B. um den Fligel, den Rumpf, die
Leitwerke oder die Triebwerksgondeln handeln. Die Flugelfléche dient z.B. as Referenzfl&
che fur aerodynamische Rechnungen, die Fligeloberfléache verursacht als sogenannte be-
netzte Flache den Reibungswiderstand. Das Fligelvolumen dient zu einem gewissen Teil als
Tankvolumen.

In dieser Arbeit habe ich fur den Fligel, Flachen- und Voluminagleichungen hergeleitet. Im
Zusammenhang mit dem Fligelvolumen ist insbesondere das Tankvolumen von Interesse.
Ausgegangen bin ich bel den zugrunde gelegten Formen und Formeln von grof3en Passagier-
flugzeugen. Die gefundenen Berechnungsformeln und deren Herleitung sind vollkommen
dokumentiert, und die Ergebnisse sind mit Angaben der Literatur verglichen worden. Beson-
ders intensiv werden Angaben aus Torenbeek 1988 , Synthesis of Subsonic Airplane De-
sign“, Roskam 1990, Preliminary Calculation of Aerodynamic, Thrust and Power Charac-
teristics’ , Abbott 1959 , Theory of Wing Sections® und Scholz 1998 ,, Unterlagen zur Vor-
lesung Flugzeugentwurf* verwendet. Welitere Literaturangaben sind im dazugehérigen Ab-
schnitt angegeben.

Weiterhin wird der Fligel von mehreren Parametern , die sich von der geometrischen Form
und den aerodynamischen Eigenschaften ableiten lassen, bestimmt. Die Definition von die-
sen Parametern sind Grundlage fur die Herleitung und Berechnung der Fléchen und V olumi-
nagleichungen, und werden im Abschnitt 2 kurz erl&utert.

Des weiteren werde ich, auf}er den Flachen und Voluminagleichungen, andere wichtige Be-
rechnungsgleichungen von Fliigel parametern herleiten, damit der Leser diese besser verstehen
und anwenden kann. Diese Parametergleichungen, sowie die Flachengleichungen, werde ich
im Abschnitt 3 behandeln.

Die Gleichungen des Tank- und Fligelvolumens, so wie die der benetzten Oberfléche des
Flugels, werde ich im Abschnitt 4 hergeleiten. Ziel der Herleitung dieser Voluminagleichun-
gen ist es, den Herleitungsweg schrittweise zu beschreiben sowie die getroffenen Annahmen
und Parameter die zu diesen Gleichungen fihren zu beschreiben, um diese, wenn nétig, zu
verbessern bzw. an heutigen Flugzeugdaten angleichen zu konnen.

Ich muld jetzt noch anmerken, dal3 die in dieser Arbeit hergeleiteten Gleichungen auch fir das
Hohen- und Seitenleitwerk Gultigkeit haben.



2  Flugelparameter und Definitionen

2.1 Koordinatensystem

Bevor wir in dieser Arbeit mit der Herleitung von Berechnugsgleichungen beginnen, ist es
empfehlenswert, ein Achsen System zu definieren. Das Bild 2.1 stellt zwei Flugzeugtragfl&
chen mit dem eingeftihrten Koordinatensystem dar.

Yy Z
<
Draufsicht (gedreht)
X
v
Z
Vorderansicht
<
Yy X

Bild 2.1 Koordinatensystem des Fligels

Der Ursprung dieses Koordinatensystems liegt an der Intersektion beider Fllgelvorderkanten.
Bel Rechteckfligeln, bzw. bel Fligeln die keine Pfeilung der Vorderkanten vorweisen, liegt
der Ursprung dieses Koordinatensystems beim Schnittpunkt der Fligelvorderkanten mit der
Symmetrieebene des Flugzeugs. Die Achsenrichtungen des K oordinatensystems werden wie
folgt definiert:

Die x- Achse verlauft auf der Achse der Profilsehne im Bereich der Fligelwurzel. Die
Profilsehne ist die gerade Verbindungslinie zwischen Fligelvorder- und Fligel hinterkan-
te, und die Flugelwurzel ist in diesem Fall die Stelle an der sich der linke und der rechte
Flugel treffen. Die positive x- Achse zeigt in Richtung des Flugzeughecks.

Die y- Achse verlauft perpendicular, d.h. im Winkel von 90°, zur Symmetrieebene des
Flugzeugs. Die positive Richtung zeigt von der Fligelwurzel zur linken Fllgel spitze hin.
Die z- Achse verlauft senkrecht zur x-y Ebene und zeigt nach oben positiv.

Bel den Herleitungen der Berechnungsgleichungen von Fligelparametern gehen wir von das
im Bild 2.1 dargestellte Koordinatensystem aus. Sollte es in einigen Falen, wie z.B. bel der
Herleitung von Parametern des Flugelprofils, Abweichungen von dieser Definition geben, so
werde ich darauf hinweisen.
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2.2 Geometrische Parameter des Flugels

Bevor wir mit der Aufgabe der Herleitung von Fligelgleichungen beginnen, missen wir uns
eine bildliche Beschreibung des Fligels machen. Das im Bild 2.2 dargestellte Doppeltra-
pezfliigel enthdt Parameter, die fir die Beschreibung der Geometrie eines Fligels und fir die
Herleitung der Berechnungsgleichungen, von grof3er Bedeutung sind.

< A A
y < Yk q
A |
Nos; Xmac
Vorderkante G
U
AC
Ck
25% Linie Y ____— Y
Ct — |
%‘3 < Ymac >
-~ b/2
< P
v
X
y
Bild 2.2 Geometrie des Fligels

Die Abkirzungen der im Bild 2.2 enthaltenen Parametern haben folgende Bedeutungen:

G
Gt
Ck

Cmac

Nos;

N250

Profiltiefe an der Fligelwurzel (root),

Profiltiefe an der Flugel spitze (tip),

Profiltiefe an der Stelle in der das AulRentrapez mit dem Innentrapez zusammen
stofRen (Kink),

Mittlere aerodynamische FlUgeltiefe,

Spannweite,

Pfeilwinkel der 25% Linie am Innentrapez,

Pfeilwinkel der 25% Linie am Aul3entrapez,
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Yk Spannweitige Stelle an der sich Auf3en- und Innentrapez treffen,
Ymae  Spannweitige Lage der mittleren aerodynamischen Fllgeltiefe,

Xmac  X-Koordinate der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe,
' V-Winkel.

Das Bild 2.2 zeigt uns weiterhin, dal3 die Fliigelgeometrie aus mehreren Trapezen bestehen
kann. Um diese Trapeze zu unterscheiden werden wir sie mit Indizierungen versehen. So
bekommen die Grof3en die sich auf das Innentrapez beziehen die Indizierung i fur (inner) und
die die sich auf das Aul¥entrapez beziehen die Indizierung o fir (outer).

Weiterhin missen noch folgende Parameter definiert werden:

Die mittlere aerodynamische FllUgeltiefe ist die Fllgeltiefe eines aquivalenten unver-
wundenen, ungepfeilten Rechteckflligels, der den gleichen Auftrieb und das gleiche
Nickmoment wie der vorliegende Fliigel erreicht.

Die Spannweite ist die Strecke zwischen den beiden Fligelspitzen. Diese Strecke wird
perpendicular zur x-0-z- Ebene (siehe Bild 2.1) gemessen. In dieser Messung werden die
Navigationslichter ausgeschlossen.

Der Pfeilwinkel ist der Winkel zwischen der Projektion einer Bezugslinie des Fligels in
der x-0-y- Ebene und der y- Achse. Als charakteristische Bezugslinien werden die 25%
Linie, die Vorderkante, die Hinterkante oder die Mittellinie des Fliigels verwendet. Pfeil-
winkel in Richtung der positiven x- Achse sind positive Pfeilwinkel. Im Bild 2.2 ist der
Pfeilwinkel n zur 25% Linie dargestellt.

Die 25% Linieist die Linie die durch alle Punkte, die sich im Abstand von 25% der Pro-
filtiefe zur FlUgelvorderkante befinden, durchgeht.

Der V- Winkel ist der Winkel zwischen der Projektion der 25% Linie in der y-0-z- Ebene
und der y- Achse. Dieser Winkel wird Uber der y- Achse positiv und unter der y- Achse
negativ gemessen.

2.3 Geometrische Parameter des Fllgelprofils

Der Umril3 eines Flugelprofils, siehe Bild2.3, wird durch die AufRenkontur eines Fligel-
schnittes beschrieben. Die Ebene dieses Schnittes befindet sich in einer parallelen Position zu
der Symmetrieebene des Flugzeugs. Im folgenden miissen wir darauf achten, dal3 die Para-
meter die sich im Bild 2.3 auf die y-Achse beziehen nach unserer Definition des Fllgelkoor-
dinatensystems (siehe Abschnitt 2.1) in z Richtung zeigen.

Das Profil wird durch die Profilkoordinaten der Profiloberseite (z,) sowie der Profilunterseite
(z) umrandet. In vielen Falen geschieht diese Profilbeschreibung durch die Dickenverteilung
t zusammen mit der Wdlbung z.

Dieim Bild 2.3 verwendeten Abkulrzungen haben folgende Bedeutungen:
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t Profildicke,

In Nasenradius (I.e.r),
c Profiltiefe,

Ye Woalbung,

X(Yo)max Stelle mit maximaler Profildicke,
Nte  Hinterkantenwinkel,
2 Skelettlinienwinkel.

CUBIC (8-DIGIT SERIEE) PARABOLA (4-DIGIT SBERIES)
1 4 \ T SERO SLOPE
ler - N -

Bild 2.3 Profilgeometrie (Scholz 1998)

Weiterhin werden folgende theoretische Parameter definiert:

Die Profilsehne (chord line) wird als die gerade Verbindungslinie zwischen Flugelvorder-
(leading edge L.E.) und Flugelhinterkante (trailing edge TE) definiert. Die Lénge der
Profilsehne entspricht der Profiltiefe c des Profils bzw. des Fligels.

Die Skelettlinie (mean line) ist die Mittellinie eines jeden Profils, die bei einem symme-
trischen Profil mit der Profilsehne zusammen fallt, und bei einem gewdlbten Profil sich
Uber die Profilsehne eben um das Mal3 der Wolbung erhebt.

Die Wdlbung ist also die Strecke zwischen de korrespondierenden Punkten auf der Profil-
sehne und auf der Skelettlinie.

Die Profildicke ist die grofite Srecke zwischen korrespondierenden Punkten auf der Pro-
filober- und Profilunterseite. Gewohnlich wird diese Angabe as Verhdtnis von Profil-
dicke zu Profiltiefe gemacht.

Der Nasenradius (leading edge radius |.er) beschreibt die Scharfe des Fllgelprofils an
der Profilvorderkante. Der Radiusmittel punkt befindet sich auf der Tangente zur Skelett-
linie an der Stelle 0,5% der Profiltiefe.



13

24  Flugeformen

Der Ausgangspunkt der Blickrichtung um eine Fligelform zu definieren befindet sich tber
dem Fligel. Ausdieser Perspektive wird der Flugelgrundrif3 definiert.

Die Herleitungen und Anwendung der Berechnungsgleichungen von Fligelparametern in die-
ser Arbeit beschrénken sich auf gerade Fligel. Gerade Fligel sind Flugel die eine Verbin-
dungslinie zwischen korrespondierenden Punkten, diese kbnnen sich zum Beispiel an der FlU-
gelwurzel und Flugelspitze befinden, ohne eine konstante Pfeilungsénderung vorweisen. In
anderen Worten heif3t das, dal3 die Fliigelform mit geraden Linien beschrieben werden kann.
Aus dieser Definition entstehen Fligelformen die mit geometrischen Figuren beschrieben
werden konnen, wie z.B. der Rechteck-, der einfache Trapez- oder der Doppeltrapezfligel.
Es ist nattrlich nicht auszuschlief3en, dal3 die Fligelform aus einer Kombination dieser geo-
metrischen Figuren besteht, wie z.B. ein Fligel mit rechteckiger Mittel- und trapezférmiger
Aul¥ensektion.

Weiterhin konnen diese geraden Fliigel gepfeilt, ungepfeilt oder eine Kombination aus beiden,
z.B. gepfeilte Vorder- und ungepfeilte Hinterkante, sein. Auferdem konnen diese Fligel eine
Zuspitzung, d.h. eine konstante Anderung der Profiltiefe, vorweisen.

Die vorher theoretisch behandelten Fligelformen sind im Bild 2.4 vereinfacht graphisch dar-
gestellt.

Rechteckfliigel einfacher Trapezfliigel

zugespitzter Fligel

Doppeltrapezfligel

zugespitzter Flugel
mit Rechteckiger Mittelsektion

Bild 2.4 Fligelformen
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2.5 Definitionen von Fligeflachen

Es gibt verschiedene Fligelflachen die von den Herstellern und den Fachleuten definiert wer-
den. In dieser Arbeit werden folgende Definitionen von Flugelflachen fur die Herleitungen
der Fllgel berechnungsgleichungen beriicksichtigt:

Die Bruttofliigelflache (S) ist die Flache die vom Fligelgrundri3 umschrieben wird.
Diese Flache beinhaltet die Landeklappen in eingefahrener Position und die Ruder, sowie
die Flache die in den Rumpf hineinragt, wenn wir die Vorder- und Hinterkante des Flu-
gels bis zur Symmetrieebene des Flugzeugs verlangern. Ausgeschlossen von dieser Fl&
chendefinition sind Ubergangs- und Verkleidungsflachen. Die Referenzebene fur diese
Brutto- Flachen Definition ist die x-0-y Ebene (s. Bild 2.1).

Die Nettofligelflache (S.) ergibt sich aus der Differenz von der Bruttofliigelflache und
der Fl&che die vom Rumpf eingeschlossen wird.

Die benetzte Oberflache (Sw) ist die Nettoflache des Fllgels die von der Luftstrémung
umstromt wird.

Weiterhin benutzen die Flugzeughersteller oft 1hre firmeneigenen Definitionen der Fligelfl&
che. Diese Flugelflachen werden im Flugzeugentwurf auch Referenzfllgelflachen (S«) ge-
nannt. Diese Referenzfligelflachen werden in den Abschnitten 3.4, 3.5 und 3.6 ndher behan-
delt.
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3  Berechnungsgleichungen von Fllgelparametern
und deren Herleitungen

3.1 DieZuspitzung

Die Zuspitzung des Flugels ist das Verhdtnis von Profiltiefe an der Flligel spitze zur Profiltie-
fe an der Flugelwurzel. Allgemein gilt

(3.1)

I
o |Ho

An Doppeltrapezfliigeln werden die Zuspitzungen fur das Innen- und das Aul3entrapez ange-
geben. In diesem Fall werden die Indizierungen, die im Unterabschnitt 2.2 erldutert wurden,
angewendet. Als weitere Profiltiefe wird die Profiltiefe ¢, , an der das Aul3entrapez mit dem
Innentrapez zusammenstol3en, verwendet.

Aus diesem Grund ist die Zuspitzung des Innentrapezes des Doppel trapezfltigel

O

. =2k (3.2
Cr
und die des Aul3entrapezes
| =5 (33)
Ck

Diese Definitionen der Zuspitzungen, Gl (3.1), (3.2) und (3.3), sind in der Literatur, z.B. in
Scholz 1998 Abschn. 7, zu finden.

3.2 Diegeometrische Profiltiefe

Die geometrische Profiltiefe ¢y ist, wie in Torenbeek 1988 Gl. A-4 definiert, die Tiefe des
Flugelprofils die sich aus der Division von der Bruttoflligelflache S durch die Spannweite b
ergibt. Nach dieser Definition ist

(@]
11
olwm

(3.4)
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In den folgenden Unterabschnitten 3.2.1 und 3.2.2 werden wir diese geometrische Profiltiefe
fir den Einfachen- und fur den Doppeltentrapezflligel herleiten. Der Grund fir die Trennung
dieser Herleitungen liegt darin, dald die Fligelflachen unterschiedlich berechnen werden
mussen.

3.2.1 Diegeometrische Profiltiefe des einfachen Trapezfliigels

Allgemein gilt die Gleichung (3.4) fir die geometrische Profiltiefe des einfachen Trapezfli-
gels. Gesucht ist jetzt die Bruttofltgelflache des einfachen Trapezfligels, um diese in Glei-
chung (3.4) einsetzen zu konnen. Das Bild 3.1 stellt die Bruttoflache des einfachen Tra
pezfligels, sowie die fir die Berechnung bendtigten Hilfsflachen (S, S, S5) und Fligelpara-
meter, dar.

< CXI

S
Ct G

< >

Bild 3.1 Hilfsflachen des einfachen Trapezfligels

Aus dem Bild 3.1 erkennen wir, dal3 die Gesamtflache (Bruttofltigelflache) dieses Fliigels sich
aus der Summe der einzelnen Hilfsflachen wie folgt

S=2(§+S5,+S)

ergibt. Um diese Hilfsflachen S, S und S zu berechnen ist eine Hilfsgrof3e ¢, am Figel
eingezeichnet worden. Mit dieser Hilfsgrof3e ist es mdglich, unter Anwendung von mathe-
matischen Formeln fir Dreiecks- und Vierecksflachen, die Bruttofligelflache des einfachen
Trapezfligels wie folgt zu definieren:

2 1 P 1 PrA
S:ZSMbX—(c, - C - cx)+§:3%t><99+§:3@><—><(:quJ :
&2 &' 2y &2 2 &

Nach dem ausmultiplizieren der Faktoren und addieren der Summanden erhalten wir, daf3
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r 2 t 2 X t 2 Xé
b

SZE(CI + Cr)

ist. Ausder letzten Gleichung klammern wir ¢, aus

S

I
N T

Fo 2 O
X, 6—- 1%
C g

und setzen die Gleichung (3.1) der Fllgelzuspitzung ein, so dal3 schliefdlich folgende Fl&
chengleichung fur den einfachen Trapezfllgel gultig ist

s:gxc,@ +1) .

Diese Flachegleichung in Gleichung (3.4) eingesetz ergibt dann die Berechnungsformel fur
die geometrische Profiltiefe des einfachen Trapezfliigels, und diese lautet:

c,=¢C XM : (3.5)

Diese Gleichung (3.5) finden wir im Torenbeek 1988, Gl. (A-5), wieder.

3.2.2 Diegeometrische Profiltiefe des Doppéeltrapezfligels

Fur die Herleitung der geometrischen Profiltiefe des Doppeltrapezfliigels missen wir als er-
ster Schritt die Flache des Doppeltrapezes berechnen. Diese ergibt sich aus der Summe der
Flachen des Innen- und des AulRentrapezes. Aus dieser Definition folgt, dal3

§=2x8 +5,)

ist. Fir die Flachen des Innen- und AulRentrapezes gelten, mit den im Bild 2.2 dargestellten
Grofien, folgende Gleichungen
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F +C 0
S =Y % S
e 2 g

_@ Oa§3k+CO
S, =¢-- :
&2 ‘gé& 2 g

Nach Einsetzen dieser Gleichungen fir S und & in die Flachengleichung des Doppeltra-
pezfligels, erhalten wir folgenden Ausdruck

é C 0, ab 0.8, + ou
S:2xék>€£2k_+ Ch )gg ol
€
Das Ausklammern der Profiltiefe ¢, und des Faktors (1/2) ergibt

5 a&, c
SR S

rﬂ e2 2 &C, Crm

Dieser Ausdruck ergibt zusammen mit den Gleichungen der Fligelzuspitzung Gl.(3.1) und
der Zuspitzung des Fligelinnentrapezes Gl.(3.2), dal3

e ab 0 u
S=¢c Xa 1+ )+¢c=- =] . +1 )
r 8k>< |) 82 ykﬂ><l )H

ist. Jetzt klammern wir aus dieser Gleichung (b/2) aus

b éy (; y 0 u
S=c, &2 (1+] )+ %- 2T +1 )U
P
&/ 2 e 2@ a
und far den Quotient g—— der eine bestimmte spannweitige Lage des Fliigels beschreibt,

2 0
fuhren wir folgende Gleichung nach Datcom 1978 Abschn.2.2.2, mit den im Bild 2.2 darge-
stellten Grof3en, ein:

h, =Y (36)

Diese Gleichung (3.6) setzen wir in die bisher hergeleitete Flachengleichung des Doppeltra-
pezfliigels ein, und daraus ergibt sich, dal3
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s=c D o{L+l )+ - +1 )

ist. Multiplizieren wir die Faktoren der rechteckigen Klammer miteinander und addieren an-
schliefRend die entstandenen Summanden, erhalten wir folgende Gleichung fir die Brutto-
Fligelflache des Doppeltrapezfltgels:

S:c,xgx{hKX(l-l)HiH] . (3.7)

Diese Gleichung der Fligelflache des Doppeltrapezfliigels Gl.(3.7), eingesetz in der allgemei-
nen Gleichung fur die geometrische Profiltiefe eines Fligels GI.(3.4), ergibt die Berech-
nungsgleichung fir die geometrische Profiltiefe des Doppeltrapezfliigels. Diese Gleichung,
die auch in der Literatur wie im Datcom 1978 zu finden i<t, lautet:

cg:%xc,{hKX(l-l)HiH] | (38)

3.3 DieFlugdflache

Allgemein gilt fur die Bruttofllgelflache, s. Datcom 1978 Abschn.2.2.2, folgende Berech-
nungsgleichung:

b/ 2

S=2x¢g(y)dy . (3.9)

Die Flugeflache ist aso, wie die Gleichung (3.9) darstellt, die Integration der Funktion der
Profiltiefe c(y) in Abhangigkeit der spannweitigen Fligelstelle y. Diese Integration hat as
Grenzen die Symmetrieebene des Flugzeugs, d.h. die Stelle an der beide Fligel zusammen-
stofl3en, und die Fligelspitze. Das Ergebnis wird mit dem Faktor 2 multipliziert, weil die
Bruttofluigelfl&che aus der linken und der rechten Flligelflache besteht.

3.3.1 DieFlugelflache des einfachen Trapezfllgels

3.3.1.1 Die Funktionsgleichung der Profiltiefe c(y)

Um die Brutto- Flugelflache des einfachen Trapezfliigels zu berechnen, ist es nétig als erster
Schritt eine Funktionsgleichung fur die Proltiefe c(y) herzuleiten, um diese in das Integral der
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Flugelflache GI.(3.9) einzusetzen. Da es sich um einen linearen Zusammenhang zwischen der
Profiltiefe ¢ und der spannweitigen Lage y handelt, haben wir als Ausgangsgleichung eine
Funktion erster Ordnung die allgemein wie folgt lautet

c(y)=Alxy + A2 . (3.10)

Die Parameter A1 und A2 sind die Unbekannten der Gleichung, die mit folgenden Bedingun-
gen zu l6sen sind:

An der Stelley = 0 mui3 die Profiltiefe gleich der Lange ¢; sein. Damit erhalten wir die
Gleichung

c(y=0)=c, = AL>0+ A2 . (3.11)

An der Stelle y:V2 ist die Profiltiefe gleich c; lang, so dal3 die zweite Gleichung wie
folgt aufgestellt werden kann:

c(y:%):ct :Alxg+A2 . (3.12)

Die Gleichungen (3.11) und (3.12) ergeben zusammen zwei Gleichungen mit zwei Unbe-
kannten, aus denen wir folgende L 6sungen fir die Unbekannten A1 und A2 berechnen:

2
Al:Bx(Ct - Cr) ’

A2=Db .

Diese Grofden setzen wir in Gleichung (3.10) ein und erhaten so die Funktionsgleichung der
Profiltiefe in Abhangigkeit der spannweitigen Lage fur den einfachen Trapezfligel. Diese
Gleichung lautet:

2
C(y)=5*(ct-cr)><y+cr -

Aus dieser Gleichung klammern wir ¢, aus, so dald wir zusammen mit der Gleichung der FlU-
gelzuspitzung Gl.(3.1) folgende Gleichung fir die Funktion der Profiltiefe des einfachen
Trapezfllgels erhalten

c(y)=c, xg% Al - 1)xy +1§ - (313)
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3.3.1.2 Herleitung der Flugelflachengleichung

Die Funktionsgleichung der Profiltiefe des einfachen Trapezfllgels Gl. (3.13) wird jetzt in das
Integral der Bruttofl iigelflachengleichung Gl.(3.9) eingesetzt und gelost:

b/ 2 42 i
S=2xAC x(::‘_ | -1)xy+21-xdy |,
0C be( )xy Ty

€ y? 72U
S=2xc, €= - 1)x—+y| U,

éb 2 7|, ¢

e u

Setzen wir die Grenzen des Integrals ein, erhalten wir die Flugelflache des einfachen Tra-
pezfligels. Die hergeleitete Berechnungsgleichung lautet:

S=c, xgx(l +1)| . (3.14)

Diese hergeleitete Flligelflachengleichung entspricht der in der Literatur zu findende Berech-
nungsgleichung, z.B.dieim Scholz 1998 Abschn.7.

3.3.2 DieFlugelflache des Doppeltrapezfliigels
Um die Berechnungsgleichung fir die Flugelflache des Doppeltrapezflligels herzuleiten, ist es
sinvoll, analog zum Abschnitt 3.3.1.1, einen linearen Zusammenhang zwischen der Profiltiefe

c und der spannweitigen Lage y fur den Doppeltrapezfliigel herzuleiten. Diesen Vorgang fuh-
ren wir fur das Innen- und das Aulentrapez getrennt durch, vgl. hierzu Bild (2.2).

3.3.2.1 Die Funktionsgleichungen der Profiltiefen

Die Profiltiefe des Fligelinnentr apezes c(y);
Die Gleichung (3.10) muf3 fur das Innentrapez des Fliigel s folgende Bedingungen erfillen:

Ander Stelle y =0 hat die Profiltiefe die Lange ¢, . Aus dieser Bedingung folgt:

c(y=0), =c, = ALO+ A2 (3.15)
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Ander Stelle y =y, hat die Profiltiefe die Lange ¢, so dal3
cy=y,) =c, = Alxy, + A2 (3.16)
ist. Mit den Gleichungen (3.15) und (3.16) berechnen wir die Unbekannten A1 und A2 und

setzen diese anschlief?end in Gleichung (3.10) ein. Daraus erhalten wir folgende lineare
Funktion fur die Profiltiefe des Fliigelinnentrapezes c(y), :

1
C(y)i :_X(Ck - Cr)xy+cr :

k

Wir klammern jetzt die Profillange ¢, aus und erhalten

oly), =2 xc, B - 1y e,
yk Cr 4]

und zusammen mit der Flugelzuspitzungsgleichung Gl. (3.2) erhalten wir

cly) =c el - Dxy+1g | (317)
eYk u
Aus Gleichung (3.6) wissen wir, dal3 y, =h, xb2 ist. Setzen wir diese Beziehung in Glei-

chung (3.17) ein, erhalten wir folgende Berechnungsgleichung fir die Funktion der Profil-
tiefe des Flugelinnentr apezes:

é2 (I,-1 u
oly) =c, Xegyxyﬂg : (3.18)
e k u

Profiltiefe des FllgelauRentrapez c(y)o

Die Gleichung (3.10) muf3 fur das Aufentrapez des Fllgels folgende Bedingungen erfillen:

Ander Stelle y =y, besitzt die Profiltiefe des Aul3entrapezes die Lénge c

c(y = yi), =€ = Alxy, + A2 . (3.19)
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An der spannweitigen Stelle y = % hat die Profiltiefe die Léange ¢

c(y:%)0 =c, :Alxg+A2 :

(3.20)

Mit den Gleichungen (3.19) und (3.20) 1&/% sich folgender linearer Zusammenhang fur die
Profiltiefe des AuRentrapezes c(y), herleiten

Aus dem ersten Faktor des Produktes klammern wir aus dem Zahler die Profillange ¢, und aus
dem Nenner den Faktor (b/2) aus, so dal3 folgender Ausdruck

o(y), = rxg"

6€

EERI

O QIIO

2

e/z/

Setzen wir in diese Gleichung die Gleichungen der Zuspitzungen Gl. (3.1) und

Gl.(3.2) und die Gleichung.(3.6) ein, so folgt daraus folgender Ausdruck fur die Funktion
der Profiltiefe des Flugelaul3entr apezes:

entsteht.

Nk el (3.22)

3.3.2.2 Herleitung der Flugelflachengleichung

Die allgemeine Gleichung um die Fliigelflache zu berechnen, siehe Gl. (3.9), lautet:
b/ 2

=2 ¢p{y)dy

Diese Integration fuhren wir beim Doppeltrapezfligel schrittweise fir das Innen- und fir das
Aul¥entrapez durch, so dal3 folgender Ausdruck entsteht:
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o e b/ 2 :
s=25¢p(y), xay+ ¢ely), dy? - (3.23)

Y

Q:

Q

Die Integrale der Gleichung (3.23) stellen die Flachen des Fligelinnen- und FligelauRentra-
pezes dar, so dal3 fur die Gl.(3.23) folgende Fllgelgesamtflache

S=24S +S,) (3.24)

Gultigkeit hat. Wir fuhren die Berechnungen der Flachen S und & getrennt durch und addie-
ren anschlief3end beide um die Gesamtflache S zu erhalten.
Wir beginnen mit der

...Flache des I nnentrapezes

% el u
S = O:(y)i xdy = CF, Xéy—><(| i " 1)><y+1g><dy ,
eYk u

0 0

91 y2 %u
S=c (1, -x-+y 0.
8yk OH

Setzen wir die Integrationsgrenzen in diese Gleichung ein, so entsteht folgender Ausdruck

S =c, x%xﬂ +1) . (3.25)
o/ 0

Erweitern wir die Gleichung (3.25) mit dem Faktor gb—zz so ergibt sich zusammen mit Glei-
e/29

chung (3.6) folgende Berechnugsgleichung fur die Flache des Fliigelinnentr apezes:

mkx%xgx(hu) . (3.26)

Jetzt berechnen wir die

...Flache des Aul3entrapezes
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% D26 .
N AlC - C b p
S0 = O:(y)o >dy: CE((k—bt))xgil_ §9+Ctlﬁl>dy )
Yk ykgyk- A e 9 H
é %0
S ><g—- Exy +C, Xy 3 _
i Sl X

Nach dem Einsetzen der Integrationsgrenzen ergibt sich durch Umformen folgende Gleichung
1 ab 0
So :—x(;—- yk+><(Ck +Ct) .
2 &2 g

Aus der ersten Klammer des Produktes klammern wir den Quotient (b/2) aus, und die zweite
Klammer erweitern wir mit dem Faktor(c/c;), so dal3

= ax Ctg
=" =
e %ﬂ ¢ Geo

ist. Setzen wir die Gleichungen (3.1), (3.2) und (3.6) in diesen Ausdruck ein, so ergibt sich
schliefdlich fur die Flache des FlligelauR3entr apezes folgende Berechnungsgleichung:

S, =c

x% {1-h ), +1)| . (3.27)

NN

r

Jetzt setzen wir die Flachen aus den Gleichungen GI.(3.26) und GI.(3.27) in die Gleichung der
Fligelflache des Doppeltrapezflligels Gl.(3.24) ein, und erhalten fir die

...Flache des Doppeltrapezfliigels

Szzxgc, h, X%ng(l +1)+c X%xgx(l h ) {1 +1 ); :

Nach dem Ausmultiplizieren und Umformen dieser Gleichung erhalten wir schlief3lich die
Flugelflachengleichung des Doppeltrapezfliigels. Die hergeleitete Gleichung (3.28) lautet
analog zu der in der Literatur zu findende, z.B. im Datcom 1978 Abschn.2.2.2, Berechnungs-
gleichung:

s:c,xg><[(1-|)mk+|i+|] . (3.28)
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3.4 DieReferenzfligeflache nach Fokker und MD

3.4.1 Definition

Die Referenzfliigelflache wird nach Fokker und McDonnel Douglas, wie in Scholz 1998
Abschn. 7 angegeben wird, wie folgt definiert (s. Bild 3.2):

Sy =255, . (3.29)

Mit den geometrischen Groéf3en aus Bild3.2 kénnen wir folgende Gleichung fir die Referenz-
fligelflache aufstellen

Sref =2 Xeé—(cr" TG ) XEl;I

& 2 25
S, :%x{(cro +c, )| . (3.30)

Um diese Gleichung weiter bearbeiten zu kdnnen mussen wir als néchstes geometrische
Hilfsgrof3en definieren und herleiten. Diesen Schritt fihren wir im Unterabschnitt 3.4.2
durch.

Y <

Cr

T

Bild 3.2 Flugelreferenzflache nach Boeing und MD
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3.4.2 Geometrische Hilfsgro63en und deren Herleitungen

Um die Gleichung der Referenzfliigelflache nach Fokker und MD herzuleiten, fiihren wir fol-
gende geometrische Hilfsgrofien (s. Bild 3.2) ein:

d

é halbe Rumpfbreite bzw. halber Rumpfdurchmesser,

o Profillange an der Fliigelwurzel die aus der Verlangerung des Aul3entrape-
zes bis zur Flugzeugsymmetrieebene entsteht,

c Profiltiefe des Fligels an derFligel/Rumpfanschlul3stelle.

Wir missen jetzt eine Gleichung fur die Profillange an der Fllgelwurzel c, , die aus der

Verlangerung des Fllgelaul3entrapezes bis zur Fligelwurzel entsteht, herleiten, um diese in
Gleichung (3.30) einsetzen zu konnen. Als Funktion der Profiltiefe des Flligel aulRentrapezes
hatten wir Gleichung (3.22)

definiert. Fur die Lange y setzen wir die Lange O ein, da die Profiltiefe ¢, an der Symme-

trieebene des Flugzeugs, also an der Stelley = 0 (s. Bild 3.2), gesucht wird. Fuhren wir die-
sen Schritt durch erhalten wir folgende Gleichungen:

C (I - ) 2 bo
=0), =c, =2x i @& D0 ¢
C(y )o Cr0 b (hk _ 1)% 2ﬂ+ Ct

Den Summand c; erweitern wir mit dem Faktor (c/c;) , und durch Einsetzen der Gleichung
der Fltgelzuspitzung GlI.(3.1) entsteht folgende Berechnungsgleichung fur die Profiltiefe c, :

&l -1,) U
C. =c. Xa——*tlgl . 3.31
’ é(hk'l) H ( )

Weiterhin ist es wiinschenswert einen Zusammenhang zwischen der Profillange an der Fli-
gelwurzel ¢ und der Profillange an der Fligel/Rumpfanschiustelle c, herzuleiten. Diese
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Beziehung zwischen ¢; und c, ist wichtig, weil man nicht immer beide Grolien zur Verfu-

gung hat, so dal3 wir mit Hilfe von Einer die Andere berechnen kénnen.
Als Ausgangsgleichung um diese Herleitung durchzufiihren verwenden wir die Funktions-
gleichung der Profiltiefe des Fligelinnentrapezes, Gl.(3.18), und rechnen die Profiltiefe an der

Stelle y:Olf 5 aus

D
N
_—
]
=

c(?%/ /3: c,x(_:;\—xi—

(g}
o
>

=
N

TN
"Eb " h,

(D:
{A
N—
+
C>"_L_‘ c

Fur den Quotienten von Rumpfdurchmesser zu Flugel spannweite, d b definieren wir fol-

gende Berechnungsgleichung

h =—'| (3.32)

Mit Hilfe dieser Berechnungsgleichung GI.(3.32) ergibt sich folgender Zusammenhang zwi-
schen ¢ und c, flr den Doppeltrapezfltgel:

(3.33)

C>C <

c, =¢ xgx(l

Im Fall, dai3 in der Gleichung (3.33) die unbekannte Grof3e die Profiltiefe an der Flugzeug-
symmetrieebene ¢; ist, so setzen wir fir die Grofe §; die Gleichung (3.2) ein und erhalten

Multiplizieren wir anschlief?end die Grof3e ¢, in die Klammer und stellen anschlief3end die
sich daraus ergebende Gleichung nach ¢, um, so erhalten wir folgende Berechnungsgleichung
fur die Profiltiefe des Doppeltrapezfligels an der Flugelwur zel:



e h, 0o
gcrf - h mk;
C, :ﬁ—hkbg . (334)
f;
§ h g

Werden diese Umrechnungsgleichungen fir den einfachen Trapezfligel gesucht, so miissen
wir berticksichtigen, dal3 | , =1 , h, =1 und c, =c, ist. Daraus ergeben sich flr den einfa-

chen Trapezfllgel folgende Beziehungen zwischen ¢: und c,

c, =c o, {l - 1)+1]| (3.35)

(Cff B hf >(Ct)

e (3.36)

3.4.3 Herleitung der Referenzfliigelflache

Durch das Einsetzen der Gleichung Gl.(3.31) der Profiltiefe ¢, in Gleichung (3.30) entsteht
folgender Ausdruck fur die Referenzfléche S

c
-

ol - 0, Ub
el

Den Summanden c; erweitern wir mit dem Faktor (¢/ ¢;). Durch Einsetzen der Gleichung
Gl.(3.1) und anschlief3endem Umformen entsteht folgende Berechnungsgleichung fir die Re-
ferenzfligelflache nach Fokker und McDonell Douglas

b e(I -1, ) U
= 5 24 gl . .

('D(P.)('D

s -1j¢
ref 2T

Es ist auch moglich diese Referenzfldche herzuleiten, in dem die Funktionsgleichung fir die
Profiltiefe des AulRentrapezes GI.(3.22) von der Stelley = 0 bis zur Stelle y = % integriert

wird. In diesem Fall entsteht folgende Gleichung:



72 yé c (I I ) bo

\ \ i T O
S« =2XCF xdy =2 X2 X— X—— ><(;§/- —= xd
ref XO (y)o y XO e b (hk _ 1) e 2 + Ct H y

Nach der Integration erhalten wir, dal3

e 2 P \bzl]
Sy =€l LB b0, i
¢ b (hk-l)xgz 275 & U

-

ist. Setzen wir die Integrationsgrenzen ein und formen anschlief3end diese Gleichung um, so
erhalten wir die Berechnungsgleichung der Referenzflache nach Fokker und MD. Diese Glei-
chung entspricht der hergeleiteten Gleichung (3.37)

3.4.4 Beispielrechnungen

In der Tabelle 3.1 sind Berechnugsergebnisse von Fliigelreferenzflachen nach Fokker und
MD aufgelistet. Weiterhin beinhaltet diese Tabelle die fir diese Rechnungen bendtigten Fli-
gelgroiden, die aus dem Jane’s 1989-90 stammen. Ich muB jetzt darauf hinweisen, dal3 nicht
alle bendtigten Fligelgrofien in den Literaturquellen zu finden waren, so dal3 einige Fligel-
daten aus Drei-Seitenansicht Bildern von Flugzeugen vermessen worden sind. Ist dies der
Fall, so steht in der Tabelle neben der Fliigelgrofie ein Hinweis mit der Angabe [Mef3wert].
Weiterhin sind in der Tabelle die verwendeten Berechnungsgleichungen in eckiger Klammer
aufgetragen, um so einen besseren Uberblick zu behalten.

Aus der Tabelle 3.1 kdnnen wir erkennen, dali’ die Flugelflachen, die in der Literatur angege-
ben werden (neunte Zeile der Tabelle 3.1), sich nicht immer auf die Bruttofllgelflache bezie-
hen, sondern, wie im Fall der Fokker 100 , auch eine Referenzflligelflache sein kann (zu ver-
gleichen sind die Fett gedruckten Zahlenwerte ). Aul3erdem sehen wir aus den Daten der Ta-
belle, dal’ der Unterschied zwischen der Referenz- und der Bruttofltgelflache in einem Be-
reich zwischen 5 % und 3 % liegt. Im Fall der Fokker 100 liegt die Differenz etwas niedriger,
weil die Tragflache dieses Flugzeuges eine Profilhinterkante mit konstanter Pfeilung hat.
Diese konstante Pfeilung der Flligelhinterkante hat als Folge, dal? die Referenzfliigelflache
sich an die Bruttofl ligel flache nahert.
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Tabelle 3.1 Referenzflugelflache nach Fokker und MD
Fokker 100 DC-10-10 MD-11 MD-87
b (m) 28,08 47,35 51,66 32,87
c. (m) 1,26 2,73 2,73 1,10
c. (m) 5,28 10,71 10,71 6.14 [GI.(3.33)]
c, (m) 5,89 [Gl.(3.34)] | 12,24 [Gl.(3.34)] | 12,28 [Gl.(3.34)] 7,05
ck (m) 3,91 [MelRwert] 7,50 [MelRwert] 7,50 [MelRwert] 4,33 [MeRRwert]
Yk (m) 5,00 [MeRwert] 9,30 [MelRwert] 9,15 [MelRwert] 5,00 [MeRwert]
di (m) 3,30 6,02 6,02 3,36
S (m? 93,50 329,80 338,90 118,00
S [G.(3.28)] (M?) 95,74 330,64 340,42 118.99
St (M) 93,14 [GI.3.37] 315,25 [G1.3.37] | 322,30 [Gl.3.37] | 112,45 [Gl.3.37]
Srer ! S 0,996 0,955 0,951 0,953
Srer / S [GI.(3.28)] 0,973 0,953 0,947 0,945

3.5 Die Referenzfliigelflache nach Airbus

3.5.1 Definition

Die Referenzfllgelflache S, wird nach Airbus, wie in Scholz 1998 Abschn. 7 angegeben,

wie folgt definiert:

Sit :2><(Sl+SZ+S3+S4) :

(3.38)

Das Bild 3.3 stellt diese Referenzfliigelflache und die geometrischen Hilfsflachen der Glei-
chung (3.38), sowie die fur deren Berechnung bendtigten Parameter, dar.

DasBild 3.3 ist auf der nachsten Seite dargestellt.
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Bild 3.3 Referenzfligelflache nach Airbus

3.5.2 NeueAuftellung der Flugelhilfsflachen

Wir werden, um die Herleitung der Referezflligelflache zu erleichtern, eine neue Aufteilung
der geometrischen Hilfsflachen (S, &, S und S;) des Figels vornehmen, ohne dabel das
Endergebnis der Referenzfligelflache S, GI.(3.38) zu alterieren. Das Bild 3.4 stellt die

neue Flachenaufteilung des Fligels mit den fur die Herleitung der Berechnungsgleichungen
benétigen Grofden dar. Aus dieser Aufteilung &3t sich folgende Gleichung fur die Berech-
nung der Referenzfligelflache S, ableiten:

S« =24S+S,+S,) . (3.39)

Welterhin ist jetzt zu erwdhnen, dal ich die Referenzfliigelflache nach Airbus fur den Dop-
pelt- und Dreifachtrapezfliigel herleiten werde. Diese Entscheidung beruht auf der Tatsache,
dai die Fllgel von den sogenannten , Einzel Gang Flugzeuge* (single aisle aircraft), wie bel
der A319/A320/A321, und von der A310/A300 aus zwei Trapezen besteht, wahrend der FlU-
gel der A330/A340 durch drei Trapeze geometrisch beschrieben wird. Um diese beiden Refe-
renzfligelflachen zu unterscheiden nennen wir die Referenzfligelflache des Dreifachtra-
pezflligels S .
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Bild 3.4 Flachenaufteilung eines Doppeltrapezfliigels

3.5.3Herleitung der Referenzfliigelflache des Doppeltrapezfligels

Um die Referenzflugelflache nach Airbus fir den Doppeltrapezfligel herzuleiten, verwenden
wir as Ausgangsgleichung die Berechnungsgleichung GI.(3.39). In den néachsten Schritten
werden die in dieser Gleichung bendtigten geometrischen Hilfsflachen S, S und S (siehe
Bild3.4) getrennt berechnet und anschlief?end addiert.

- Hilfsflache S;

Die erste Klammer des Produktes erweitern wir mit dem Faktor (c./c;) und aus der zweiten
Klammer klammern wir den Faktor (b/2) aus. Diese Schritte ergeben folgende Gleichung:

e
e
E %%
Zusammen mit den Gleichungen der Fligelzuspitzung GI.(3.1) und GI.(3.2) sowie mit der
Gleichung (3.6) erhalten wir folgenden Ausdruck fur die Flache S;:

) b
x_
2

|

O
maﬁ
r\)

5
9 -I-O:
QI |o:



S =c, ><b><—><(| +1,)41-h,)| . (3.40)
Hilfsflache S,
&, CkOa%/ di 6
2T GV g

Fur die Grole c, ist es empfehlenswert die Umrechnungsgleichung GI.(3.33) einzusetzen, da

im Normalfall aus der Flugzeugdimensionierung die Profilflache an der Symmetrieebene des
Flugzeugs c; bekannt ist. Nach dem Einsetzen der Gleichung (3.33) folgt, dafi3

_1 8y di 0
SZ_E%CngEX(Ii )+1U+Ckgxgyk 75,

ién 0 ol b g di /9
S, =c X el - )i Segulsg e . 27
2 78 aCrEZgbz VE

S, =c ><b><% ATV PR TRV SN (3.41)
: {

Hilfsflache S;

4z
1
(@]

ol e

é, ud,
S, =C, *a [ - 1) +2x—
3 xe—éhk"( )132

anschlief3end erweitern wir diese Gleichung mit dem Faktor (b / b)
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und zum Schluf3 setzen wir fir den Quotienten (d: /b) die Gleichung (3.32) ein, so erhalten wir
schliefdlich fur die Flache S; folgenden Ausdruck:

S =c még >h | (3.42)

C

Die Gleichungen fur die Berechnungen der einzelnen geometrischen Fligelhilfsflachen
Gl.(3.41), Gl.(3.42) und GI.(3.43) setzen wir in die Referenzfligelflachengleichung GI.(3.39)
ein. Nach dem anschlief3enden Ausklammern der Faktoren ¢, , b und (1/4) erhaten wir fol-
genden Ausdruck:

\ é, )
S. :cr><b><%><i(l +1 )1-h, )+gh_x(| ) +1+1, ﬂ(h +2>§x(| 1§ Z

k

Fuhren wir einige Multiplikations- und Additionsschritte durch, erhalten wir dal3

1 éh? u
S :cr>bx§><§;-—>(li-1)+hk-hk><l +1 o+,
K s

ist. Nach anschliefRendem Umstellen der letzten Gleichung bilden wir folgenden Ausdruck:
L =c bl - 1)+h, {L- 1)+ ai’+'
S ? "g I

Fur die Grofien 8 und 8; setzen wir die Gleichungen (3.1) und (3.2) ein, so dal3:

dJ
1612

ae
Sy =C XX 1)+h, H{1- 1) >q;1+
ﬁ? //m

ist. Zusammen mit der Gleichung der Zuspitzung des Flugel auRentrapezes Gl.(3.3) erhalten
wir schliefdich folgende Berechnungsgleichung fur die Referenzfliigelflache S, eines

Doppeltrapezflligel nach Airbus:



Sy =C, ><b><%><§;-—><(l =) +h, {1-1)+1, {1+] )3 . (3.43)
k g

3.5.4 Herleitung der Referenzfligelflache des Dreifachtrapezfligels

Um die Referenzfliigelflache eines Dreifachtrapezfligels (zb. A330/A340) nach Airbus her-
zuleiten, gehen wir wie bel der Herleitung der Gleichung des Doppeltrapezfligels vor, mit
dem Unterschied, dal3 neue geometrische Grof3en und Hilfsflachen zu berticksichtigen sind.
Diese Hilfsflachen und Grofden sind im Bild 3.5 dargestellt.

y « |/} A
/i : Cr
8‘3 i : Crf
c i S :
S | | v
Gy, /2 |
15 R
/ 4 yk »
Y,
¢ P
< b/2 > )
v

Bild 3.5 Flachenaufteilung eines Dreifachtrapezfliigels

Im Bild 3.5 kdnnen wir erkennen, dal? die Referenzfliigel flache des Dreifachtrapezfliigels wie
folgt lautet:

Se, =248, +S,+8,+S,) . (3.44)

In den folgenden Schritten leiten wir die geometrischen Flugelhilfsflachen von S bis & ein-
zeln her, und anschliefRend addieren wir diese in der Gleichung der Referenzfligelfléche
Gl.(3.44).
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Hilfsflache S;
_&EFC 0 o]
g € (%]
SIZ%XCr ai_FCkO gxgxgl_ Zko: )
¢ Gocg /Zra
. e 0 B O . .
Far die Grofen gc" + und gb >, diesich auf das aultere Fltgeltrapez beziehen, definieren
r g
e/29

wir folgende Berechnungsgleichungen:

C
I, = Ck: , (3.45)
h, | (3.46)
%
2

Setzen wir diese Gleichungen (3.45), (3.46) und die Gleichung der Fliigel zuspitzung Gl.(3.1)
in die Flachengleichung S ein, so erhalten wir fir die Flache S;

s = 0p{l +1, Ht-h, )| (3.47)

Hilfsflache S,

2 5
C 8" 8/2 Aﬂ

Das Einsetzen der Gleichungen der Fligelzuspitzung, Gl.(3.2) und GI.(3.6), sowie der Be-
rechnungsgleichungen GI.(3.45) und GI.(3.46) fuhrt zu folgendem Zusammenhang fir die
Flache S;:



s, =c, A, +1 ), -h,) (3.48)

Hilfsflache S;

ol &, G 0b &, d2
2 7" G c. =2 ¢b b ~

In dieser Beziehungen setzen wir die Gleichungen (3.2), (3.6) und (3.32) ein

S, = c><b><%a? -><(hk-h)

und fr den Quotienten (c, / C, ) Setzen wir die Umrechnungsgleichung Gl.(3.33) umgestellt

ein, so dal wir folgende Berechnungsgleichung fir die Flache S; erhalten:

1 & U
= A |-1 1 |»’ h -h . 4
SRS ik R UREASRIT IS (3.49)
Hilfsflache S,
d
S,=C, *— .
)

Durch das Einsetzen der Gleichungen (3.33) fur ¢, und (3.32) fur (dr /b) ergibt sich folgende
Gleichung fur die Flache Sy

S, =c,

NT(l—\

d] AN
ool - D)+ 1ph, | (350)
&, y

Diese Gleichungen fur die geometrischen Flugelhilfsflachen, GI.(3.47), GI.(3.48), GI.(3.49)
und GI.(3.50), setzen wir in die Referenzfligelflachengleichung Gl.(3.44) des Dreifachtra-
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pezfligels ein. Nach einigen Multiplikations- und Additionsschritte erhalten wir folgenden
Zusammenhang flr S :

1 ] 0
Se, =€ 0 Al -1+l -h A+ -hk><lko+hko><li+hka ,
k
éh? | l
Srefgzchbxlxe: Al - 1)+hk><(1- |k0)+|i"§i'hkoxl—+ ko +h, 1 .
2 @hk Ii Ii i 78]

Das Einsetzen der Gleichungen der Flugelzuspitzungen, GI.(3.1), GI.(3.2), GI.(3.3), und der
Quotientengleichung Gl.(3.45) in der letzten Referenzfldchengleichung, fuhrt zu folgende
Berechnungsgleichung der Referenzfligelflache S, eines Dreifachtrapezfliigels nach

Airbus;

é12 I
Sit, =G ><b>‘&>‘é—fx(|i' 1)+hkx(1_ Iy )+| i xgafo'hk xlo"'Cko thy % . (2.5))
3 2 éhk 0 0 Ck om

3.5.5 Beispielrechnungen

In diesem Abschnitt sind in der Tabelle 3.2 Berechnungsergebnisse zu der Referenzfltligel fl&
che nach Airbus aufgelistet. Die benétigten Daten fir die Rechnungen sind aus dem Jane's
1989-90 entnommen worden. Neben der zu berechnende Flugelgrofe ist in eckiger Klammer
die verwendete Berechnungsgleichung angegeben. Weiterhin muf3 ich darauf hinweisen, dai3
einige Fligeldaten aus Messungen von Drei-Seitenansicht Bildern aus dem Jane's 1989-99
entnommen wurden sind.

Aus der Tabelle 3.2 kénnen wir erkennen, dal3 sich die in der Literatur angegebenen Fliigel-
flachen der Airbus Flugzeuge auf die Referenzfliigelflache beziehen. Die elfte Zeile stellt die
fligelflachen aus der Literatur dar, wéhrend die berechneten Referenzflachen sich in Spalte
13 und 14 befinden.

Weiterhin konnen wir die Aussage machen, dal3 die Differenz zwischen Brutto- und Referenz-
fligelfléache in einem Intervall von zwischen 2% und 4% liegt.
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Tabelle 3.2 Referenzfliigelflache nach Airbus

A320 A321 A330/340 A310 A300-600
b (m) 33,91 33,91 58,00 43,89 44,84
c,, (m) 6,07 6,25 10,55 8,38 9,30
¢, [G.(3.34)] 7,04 7,30 12,00 10,00 10,80
cx (m) 3,75 3,94 7,65 4,94 6,08
Cy, (m) 4,50
¢ (M) 1,49 1,49 2,48 2,17 2,76
yi (M) 6,33 6,33 8,39 8,80 8,81
Yy, (M) 19,38
ds (m) 3,73 3,73 5,64 5,64 5,64
S (md 122,40 126,00 361,63 219 260
S(m?) [GL.(3.28)] 123,98 128,84 365,54 224,93 269,02
Sier (M) [GL.(3.43)] 122,37 127,00 220,40 259,08
Srer (M?) [GL(3.51)] 361,57
Sret / S[GL(3.28)] 0,987 0,985 0,989 0,980 0,963

3.6 DieReferenzfllgelflache nach Boeing

3.6.1 Definition

In diesem Abschnitt werden zwei verschiedene Referenzflligelflachen nach Boeing hergeleitet
und anschlief3end verglichen. Um diese Referenzfligelflachen S, zu unterscheiden werden

diese mit den Indizes a und b versehen.

Um die Referenfligelfléche definiern zu konnen, unterteilen wir die Gesamtflugelflache in
kleineren geometrischen Hilfsflachen (Siehe Bild 3.6). Diese Hilfsflachen werden an der
Fligel/Rumpfanschlul3stelle geteilt und mit Indizierung versehen. Diese Indizierungen bein-
halten folgende Numerierungssystematik:

Die erste Ziffer der Zahl bezieht sich auf die Hilfsflachennummer, wéhrend die zweite Ziffer
eine 1 bekommt, wenn sich die Hilfsflache links von der Flugel/Rumpftrennlinie befindet.
Rechts von dieser Trennlinie bekommt die zweite Ziffer die Zahl 2.

Mit Hilfe dieser Indizierung sind wir jetzt in der Lage die Referenzfligelflache nach Boeing
zu definieren.
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Die erste Definition der Referenzfltigelflache nach Boeing lautet (s. Scholz 1998 Abschn.7):

u

=258 1 1
S, T2+ S+ o ASu + Sp)+ SHSa SOy (3.52)

Die zweite Definition nach Boeing (Scholz 1999)

S, 22351*532+521+%1+12,>622 +L‘°j@g><cosG .
y y o}

Ich erweitere diese Gleichung mit dem Faktor 2 um die linke und rechte Flgelflache zu be-
ricksichtigen, um auf diesem Wege einen Vergleich zwischen beiden Referenzfligelflachen
darstellen zu kénnen. Damit erhalten wir

Srefb:2>(§351+812+821+831+%X822+§>§43§xc056 : (3.53)

b/2

Bild 2.6 Flugelhilfsflachen

Um diese Gleichungen der Referenzflligelflache, Gl.(3.52) und GI.(3.53), weiter bearbeiten zu
konnen, missen wir uns im nachsten Schritt geometrische Fllgel hilfsgrofRen herleiten.
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3.6.2 Geometrische Hilfsgrofien und deren Herleitung

Um die Gleichungen der Referenzfliigelflache nach Boeing herzuleiten, fUhren wir die im
Bild 3.7 dargestellten Hilfsgrof3en ein.  Weliterhin werden die Hilfsflachen und die Indizie-
rungen die im Unterabschnitt 3.6.1 eingefuhrt worden sind verwendet.
Dieim Bild 3.7 dargestellten Hilfsgrof3en haben folgende Bedeutung:

Coasic  Profilgrundtiefe an der Fligelwurzel. Diese Profilgrundtiefe bildet zusammen mit
der Profiltiefe an der Fllgel spitze (c; ) das Fllgeltrapez.

Cik Profilhilfslangen. Die Indizierung richtet sich nach der dazugehtrigen Fu-
gelhilfsflache.

Sk Flugelhilfsflache. Der Indize j numeriert die Hilfsflache und der Indize k ist
gleich 1 wenn die Hilfsflache sich links von der Fligel/Rumpfanschlul3stelle be-
findet, rechts davon ist k gleich 2.

Y,y Spannweitige Fligellagen die nicht von der Symmetrielinie des Flugzeuges, son-
dern von der Fligel/RumpfanschluRebene aus gemessen werden.

y < A

v

I

“ \\Q

b/2

Bild 3.7 Geometrische FlugelhilfsgrolRen der Referenzfligelflache nach Boeing
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Weiterhin ist es jetzt notwendig einen Zusammenhang zwischen den Profilhilfslangen c+1)1
und Cj+1)2 ( bzw. ¢j+2)1und cj+2)2 oder algemein ¢, und ¢ ) herzuleiten, da nicht immer beide
Grofen bekannt sind. Im Normalfall sind die GrofRen an der Fllgelwurzel bekannt, weil diese
aus den ersten Schritten der Fllgel dimensionierungen stammen.

Um diesen Zusammenhang herzuleiten gehen wir vom Bild 3.8 aus. Dieses Bild stellt einen
beliebigen Fllgelausschnitt mit einer Flache § und die dazugehorigen Grof3en ¢ji» dar.

Ci2

X

Bild 3.8 Fligelausschnitt

Mit Hilfe des mathematischen Strahlensatzes kénnen wir folgenden Zusammenhang zwischen
diesen Grof3en aufstellen:

Diese Gleichung stellen wir nach ¢j; um

Cjp =Cjp *———— .
d,

y o+

! 2

Aus dem zweiten Faktor klammern wir aus dem Nenner und Zahler y; aus, und anschlief3end
kirzen wir diese GrofRen miteinander, so daf? folgende Gleichung fir die Grof3e ¢j; entsteht:




Cn=Cpp*———| - (3.54)
Q

el
1+ in
2

Mit Hilfe dieser Umrechnungsgleichung (3.54) und der im Bild 3.8 dargestellten Grof3en kon-
nen wir im folgenden Abschnitt die Herleitung der Referenzflligelflache nach Boeing durch-
fahren.

3.6.3 Herleitung der Referenzfliigelflache

In diesem Abschnitt fihren wir getrennte Herleitungen der Referenzfligelflachen nach den
Definitionsgleichungen GI.(3.52) und GI.(3.53) durch. Ziel dieser Herleitungen ist es die
Gleichungen der Referenzfllgelflache in allgemeiner Form, in Abhangigkeit der Menge der
geometrischen Hilfsflachen aus der, der Fliigel besteht, darzustellen. Es ist empfehlenswert
die Rechenschritte der Herleitungen mit den Bildern 3.6 und 3.7 zu begleiten.

Wir beginnen mit der Gleichung (3.52), die wie folgt lautet:

u

= 25§ = 1
S, 2B+ Se +5Sa +Sa) 5ASu + Sy

Fur die Hilfsflachen mit gleichem Indize j fihren wir folgende Gleichung, die, die Gesamtfl&
che beschreibt, ein:

2
S, =a Su| - (3.55)

k=1

Diese Gleichung (3.55) ergibt zusammen mit der Referenzflachengleichung GI.(3.52) folgen-
den Ausdruck:

Su, =288 + 255, + 25,2 .
e 2 2 g

Da die Boeing Fligel nicht ausschliefdich aus drei Flachen, S, S und S, sondern aus
n- Flachen bestehen kénnen, ist es sinnvoll diese Gleichung in Abhangigkeit dieser Flachen-
anzahl zu schreiben:

e g1 0
Su =245 +A 2557 . (3.56)
=2 P
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Die Flache S ist die Trapezflache die aus den Grof3en ¢; , Cpasic und b/2 gebildet wird, und die
Flachen § sind die dreieckigen Flachen die zusammen mit der Trapezflache den gesamten
Flagelgrundrif3 bilden.

Fur die Flachen S;und § ergeben sich mit den im Bild 3.7 dargestellten Flligelgrofien folgen-
de Flachengleichungen:

_ & * Cpagc OXE 3
- 9.0 57
S T2 .2 (3.57)
1 e d;0
S ==x. o+ — . 3.58
i 2 j2 %yl 2 B ( )

Diese Gleichungen (3.57) und (3.58) ergeben zusammen mit der Referenzflachengleichung
Gl.(3.56) folgende Berechnungsgleichung fur S, nach Boeing:

€b ae, + o]
S basc T+ xC
refa XgE)E 2 7 Ja-24 j2 >§yj :U

Aus dieser Gleichung klammern wir den Faktor (1/4) aus, so dal3 daraus die entglltige Be-
rechnungsgleichung fir die erste Referenzfligelflache nach BoeingS, entsteht. Diese

Gleichung lautet:

1 é
_X€b><ct +Cbasic)+é. Ciz >§yj +
é

=2

p e d, o
. (3.59)
2

r\)

Als néachstes leiten wir die Referenzfllgelflache nach der Definitionsgleichung (3.53) her.
Die Definitionsgleichung (3.53) lautet:

Se, :2><g§1 +S,+S, +Sy +y—2,>622 +L?XS332>COSG .
y y 4]
In diesem Ausdruck setzen wir die Gleichung (3.55) ein. Daraus folgt
ref _2>§3S\+821+Sg,1+ >633 >COSG

In allgemeiner Form , in Abhangigkeit der n-Flachen, erhalten wir aus der letzten Gleichung
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y o
S, 2>‘§Sl+é8 é ; xS, 3c0sG . (3.60)

Gesucht sind jetzt Gleichungen fir die Flachen §1 und Sz , um diese anschlief3end in dieser
Referenzflachengleichung GI.(3.60) einsetzen zu kénnen. Fur diese Flachen stellen wir fol-
gende Gleichungen auf:

1
S, = > X XY, (3.61)
&, +Cj, 0 dy
S. =¢ 12 Ix— (2.62)
j2 2 - 2
(%]

In Gleichungen (3.60) setzen wir jetzt die Gleichungen fur die Flachen S§1 und S, ein, so daf3

n ,+tc,06d
Sref _2>COSGXeSl+a >cjl ij > yJ. = :x_f
e 12 J 2 Y 2 (%] 2

e J ey enid

ist. Unter Berlicksichtigung der Addition von Summen gleicher Lénge kdnnen wir diese
Gleichung wie folgt schreiben:

S

r

B e d 1 y; d; u
o, —2>‘COSGxésl+a_XCj1 ij +_J.x_><cjl+cj2)lj .

Klammern wir den Faktor (1/2) und die Grof3e ¢;; aus, so erhalten wir

- d,u
Sref —COSGX92X81+a CJl yJ +—><— +C12x£x_flfl )
><g Yy y 24y
Fur die Grole ¢j; setzen wir die Gleichung (3.54) ein
¢ y
e U
3 C o d d. -
S« :cosG>§2xsl+é djz >§/j +y_{x7f8+cjzxy_{x?f3 .

e j=21+7fxi y [} y l;l
e 2y, 9]

Diese Gleichung stellen wir jetzt schrittweise, wie folgt, um:
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-I- oy ty,dig
& 2%y’ g, ¥ dili
S, —cosGX, 25§ +a Cj» Xa X
i 2 C 8 @xy +d ¢ y 24
O e ’
i & & 29 g th

i p éy. 12xywy. +y. xd o d. 0
S, :cosz%szl +ac, ><e—Ay'l v( Yt f)+ﬁx_f$ ,
i = ey [y rdy) 2 ¢
i e e d, o ou
| & 2xy, Ly + = G
i g y; é ”é 2 didi
S, =COSGX2XS, + g Cj, X %3 W
b . T y' X e d 106 2
i j 0 |
T & 2 Vip 'L‘b
I 5 y.+df 0 L“
I é — = 1
; 5 25 d, g
S, —cosz:2x81+éc xﬁx‘? g 2 +—”,Juy"
T j=2 y €1 & dio 2
T UM
% 8y 2 5 d)

Setzen wir schliefdlich fur die Flache S, die Gleichung (3.57) ein, so lautet das Ergebnis der
zweiten Gleichung der Referenzfllgelflache S nach Boeing:

i é I+df o) ol
i & Y+ I i
: ; 2% g9
S, = cosGX (c, +c, )><9+ ac, xﬁx(?y. xb+—”f" (2.63)
el2 j=2 y €' & dip 2 uy
{ e gyj 4
| e 2 5 [ig

3.6.4 Beispielrechnungen

Die Daten um die Referenzflligelflache nach Boeing zu berechnen sind aus folgenden Litera-
turquellen entnommen worden:

Jane' s 1989-90,
737 M aintenance Manual,
747 M aintenance Manual.
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Da diese Literaturgquellen nicht alle bendtigten Daten fir die Berechnungen aufgelistet ent-
halten, sind die Flugeldraufsichten in ein CAD Programm eingegeben und dort vermessen
worden. Esist nicht auszuschlief3en, dai3 die Daten, die mit dieser Methode ermittelt worden
sind, Abweichungsfehler beinhalten. Diese Abweichungen werden aber in Kauf genommen,
weil ein Vergleich zwischen der Referenzflache S, und S , die, die selben Flugelgrofen

beinhalten, dargestellt werden soll.
In der Tabelle 3.3 sind diese Daten und die Berechnungsergebnisse mit einem Herkunftsver-
weis, (in eckiger Klammer:1 = Jane's 1989-90, 2 = 737 Maintenance Manual, 3 = 747
Maintenance Manual oder die verwendete Gleichungsnummer) und mit dem Vermerk ob es
sich um ein Mel3wert handelt, aufgelistet.

Tabelle 3.3 Fligeldaten von Boeing Flugzeugen
Boeing 737-3/4/5 | Boeing 757-200 Boeing 767 Boeing 747
¢ (M) 1,62 [2] 1,73 [1] 2,02 [1]MeRwert 4,06 [3]
¢ (m) 7,32 [2] 9,21 [1]MeRwert | 11,4 [1]Melwert 16,6 [1]
Chasic (M) 4,74 [2] 7,41 [1]MelBwert | 8,57 [1]Melwert 11,4 [3]
C2 (M) 1,02 [2] 1,80 [1]MeRwert | 1,14 [1]MeRwert 1,71 [3]
Cs2 (M) 1,55 [2] 1,65 [1]MeRwert 3,43 [3]
y2 (M) 2,50 [2]MelRwert | 5,48 [1]Melwert | 15,3 [1]MeRwert 17,9 [3]
ys (M) 3,38 [2]MeRwert 4,73 [1]Melwert 9,82 [3]
y: (m) 12,7 [2]MeRBwert | 17,1 [1]MeRBwert | 21,3 [1]MelRwert 26,6 [3]
b/2 (m) 14,5 [2] 19,0 [1] 23,8 [1] 29,8 [3]
d¢/2 (m) 1,88 [2] 1,97 [1]MeRwert 2,52 [1] 3,26 [1]
() 6 [2] 5 1] 6 1] 7 ]
S (m?) 105,4 [1] 185,3 [1] 283,3 [1]
S Gl.(2.55) (m°) | 104,8[Gl.(2.55)] | 187,3[Gl.(2.55)] | 284,3[GIl.(2.55)] | 542,8 [GI.(2.55)]
S G55 /S 0,994 1,011 1,004
Srer (M) 511,0 [1]
Srefa (m?) 98,53 [GI.(2.59)] 180,6 [Gl.(2.59)] | 274,4[Gl.(2.59)] | 501,2 [Gl.(2.59)]
Srefa /SGI.(2.55) 0,940 0,964 0,955 0,923
Srefb (m?) 98,90 [GI.(2.63)] 182,2 [Gl.(2.63)] | 275,9[Gl.(2.63)] | 522,1[Gl.(2.63)]
Srefb /SG.(2.55) 0,944 0,973 0,970 0,962
Srefb /Srefa 1,004 1,009 1,005 1,042

Aus der Tabelle 3.3 ist erkennbar, dal3 bei den meisten Flugzeugmustern der Unterschied
zwischen S und S unter 1% liegt. Aus dieser Erkenntnis kdnnen wir sagen, dal3 wir mit

den Referenzflachengleichungen GI.(3.59) und Gl.(3.63) @hnliche Ergebnisse erzielen. Wel-
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terhin erkennen wir, dal3, aul3er bei der B747, die Referenzfligelflache in einem Bereich zwi-
schen 3% und 6% kleiner als die Bruttofluigelfl&che ist.

Bel der Boeing 747 ist der Wert von S ca 4 % grofer als der Wert von S, und beide

Werte weichen deutlich von der Referenzflligelgréf3e aus der Literatur ab. Der Grund dieser
Abweichung liegt darin, dal? die Referenzfliigelflache der Boeing 747 eine andere Definition
hat. Das Bild 3.9 stellt die Definition der Referenzflligelflache der Boeing 747 graphisch dar.

Bild 3.9 Referenzflugelflache der Boeing 747
Aus dieser geometrischen Fléche 183t sich folgende Gleichung fur die Referenzflligelflache
der Boeing747 herleiten:

x

:2>§51+

Fur die Flachen S; und S; setzen wir die Gleichungen (3.61) und (3.57)ein. Daraus folgt:

S,

Qyoc,
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Fur die Grolie cj; setzen wir die Gleichung (2.54) ein, so dal3
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ist, und anschlief3end klammern wir den Faktor (1/2) aus. Auf diesem Wege haben wir die
Referenzflligelflache der Boeing 747 hergeleitet, und diese lautet:

wm
@,
I
DD D QO D O
3

+

o
=3
)
5

b
)x5+

(3.64)

Setzen wir die Flugeldaten der Boeing 747 aus der Tabelle 3.3 in die Gleichung (3.64) ein,
erhalten wir folgendes Ergebnis fir die Referenzfliigelflache:

Se = 511,9 M?.

Dieser Wert hat eine Abweichung von der Literaturangabe (siehe Tabelle 3.3) von 0,17 %.
Die Tabelle 3.4 stellt nochmals alle berechneten Boeing Grof3en im Vergleich dar.

Tabelle 3.4 ReferenzfligelgroRen nach Boeing
Boeing 737-3/4/5 | Boeing 757-200 Boeing 767 Boeing 747
S (m?) 105,4 [1] 185,3 [1] 283,3[1]
SGI.(2.55) (m?) | 104,8 [Gl.(2.55)] | 187,3[Gl.(2.55)] | 284,3[Gl.(2.55)] | 542,8 [Gl.(2.55)]
SGlei.(2.55)/ S 0,994 1,011 1,004
Srer (M) 511,0 [1]
Srer (M%) 511,9 [GI.(2.64)]
Srefa (m?) 98,53 [Glei.(2.59)] | 180,6 [Glei.(2.59)] | 274,4 [Glei.(2.59)] | 511,9 [Glei.(2.64)]
Srefa ISGI.(2.55) 0,940 0,964 0,955 0,943
Srefb (m?) 98,90 [Gl.(2.63)] | 182,2 [Gl.(2.63)] | 275,9 [Gl.(2.63)] | 511,9 [GIl.(2.64)]
Srefb ISGI.(2.55) 0,944 0,973 0,970 0,943
Srefb /Srefa 1,004 1,009 1,005 1,000




51

3.7 DieFlugelstreckung

Die Flugelstreckung wird allgemein, wie in Scholz 1998 Abschn. 7 angegeben wird, als der
Quotient vom Quadrat der Fliigel spannweite zur Flugelflache definiert:

Fur die Flugelflache S setzen wir die umgestellte Gleichung der geometrischen Profiltiefe
Gl.(3.4) ein, so dal3 fur die Streckung auch folgender Ausdruck, der im Torenbeek 1988
Abschn. A-3.1 zu finden ist, Gltigkeit hat:

A=L (3.66)

Cq

3.7.1 DieFlugestreckung des einfachen Trapezfllgels

Setzen wir fir die geometrische Profiltiefe cq von GI.(3.66) die Gleichung der Profiltiefe des
einfachen Trapezfligels GI.(3.5) ein, so erhalten wir folgende Berechnungsgleichung fur die
Streckung des einfachen Trapezfllgels

A=_ 2% | (3.67)

C, ><(1+I)

Das gleiche Ergebnis erzielen wir, wenn wir in Gleichung (3.65) fiur S die Flugelflache des
einfachen Trapezfligels Gl.(3.14) einsetzen. Diese Berechnungsgleichung der Streckung des
einfachen Trapezfligels, GI.(3.67), finden wir in der Literatur, z.B. im Datcom 1978
Abschn.2.2.2, wieder.

3.7.2 DieFlugelstreckung des Doppeltrapezfliigels

Die Flugelstreckung des Doppeltrapezfliigels konnen wir auf zwei verschiedene Wege, die
zum gleichen Ergebnis fuhren, herleiten. Dafur geht man wie folgt vor:
Entweder setzen wir
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..in der Gleichung (3.65) fir die Fligelflache des Doppeltrapezfligels die Gleichung
(3.28) ein,

oder

...fur die geometrische Profiltiefe des Doppeltrapezfliigels von Gleichung (3.66) setzen
wir die Gleichung (3.8) ein.

Beide Wege fuhren zu folgende Berechnungsgleichung der Flligelstreckung des Doppeltra-
pezflugels:

2%

c, q(t- 1 )sh +1, +1]|°

(3.68)

3.8 Diemittlere aerodynamische Flugeltiefe

Die mittlere aerodynamische Fllgeltiefe Cngc ist ,gemald einer Definition nach Scholz 1998
Abschn. 7, die Fllgeltiefe eines aquivalenten, ungepfeilten Rechteckflligels, der den gleichen
Auftrieb und das gleiche Nickmoment wie der vorliegende Fliigel erreicht.

Die Definitionsgleichung um diese mittlere aerodynamische Flugeltiefe zu berechnen lautet:

%
c: 2(y)xdy . (3.69)

cnIN

In den Unterabschnitten 3.8.1 und 3.8.2 leiten wir die mittlere aerodynamische Flugeltiefe des
einfachen und des Doppeltrapezfliigel s getrennt her.

3.8.1 Diemittlere aerodynamische Fligeltiefe des einfachen Trapezfllgels

Fur die Funktionsgleichung der Profiltiefe c(y) des einfachen Trapezfliigels haben wir die
Gleichung (3.13) hergeleitet. Diese Gleichung setzen wir in Gleichung (3.69) ein, so dal3 wir
folgenden Ausdruck erhalten:

2
xexc—'>(l-1><y+c

o€ b k:

2
=_ xady .
mac S y
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Nach der Integration dieses Ausdruckes erhalten wir

Ig 3 2 Y2 U P2l
o = 2AGE LD G - x% ;L

Setzen wir die Integrationsgrenzen ein und formen die daraus entstandene Gleichung um, er-
halten wir, dal3

C. :i.[cf ool 2 +1 +1)

ist. FUr die Flugelflache S setzen wir nun die Fligelflachengleichung des einfachen Tra-
pezfligels Gl.(3.14) ein, und erhalten auf diesem Wege die Berechnungsgleichung der mittle-
ren aerodynamischen Flugeltiefe des einfachen Trapezflligels

_2_ (1741 +1)
)

Crrac —§>‘Cr (I +1)

(2.70)

Diese Gleichung ist in der Literatur, z.B. Datcom 1978 Abschn. 2.2.2, wieder zu finden.

3.8.2 Diemittlere aerodynamische Fliigeltiefe des Doppeltrapezfliigels

Wir bendtigen als erstes, wie wir aus der allgemeinen Definition der mittleren aerodynami-
schen Fllgeltiefe Crac

%
c: ?(y)xdy

cnIN

erkennen konnen, eine Funktion der Profiltiefe c(y) des Doppeltrapezflliigels, um diese, nach
dem Quadrieren, Integrieren zu kénnen.

Da die Fligelgeometrie des Doppeltrapezes aus Innen- und Aulentrapez besteht, haben wir
zwel verschiedene Funktionsgleichungen fir die Profiltiefe c(y), eine fir das Innentrapez,
Gleichung (3.18), und die andere fir das AulRentrapez, Gleichung (3.22). Dieses hat als Fol-
ge, dal3 wir die Integration der Gleichung (3.69) schrittweise durchfihren missen. Die erste
Integration verlauft flr das Innentrapez von den Grenzeny = 0 bisy = yk , und die zweite In-
tegration verl&uft fir das Aul3entrapez von den Grenzeny = yi bisy=b/2.

Unter Berlicksichtigung von diesen Vereinbarungen konnen wir folgende Gleichung fur die
mittlere aerodynamische FlUgeltiefe aufstellen:



, & % 0
Crrac :gxg‘ 2(y)i >dy-'- (‘jzz(y)o >dylﬁl . (371)
& e i

Weiterhin ist es moéglich die mittlere aerodynamische Flugeltiefe des Innen- und Aulentrape-
zes getrennt, wie folgt, zu berechnen:

2 Y
Cmaci :;X(‘j}z(y)i Xdy!
0

, %
mac, :S—X(‘}‘;Z(y)o >(dy .

0 W

c

Diese Gleichungen stellen wir nach dem Integral um, und erhalten folgende Beziehungen:

yi 2 Cmaci (
O (y), xdy = 5 :
0

% c
Cri(y), xdy =

Yi

mac, ()

2

Diese Gleichungen ergeben zusammen mit der Gleichung (3.71) folgende Berechnungsglei-
chung fur die mittlere aerodynamische Flugeltiefe des einfachen Trapezfllgel, die wir
auch in der Literatur, wie in Scholz 1998 Abschn.7, finden:

Cmaq >6| +Cmac ><So
Crec = 3 = : (3.72)

3.9 Dielageder mittleren aerodynamischen Flugeltiefe

Die spannweitige Lage der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe ist wie folgt definiert
(s. Torenbeek 1988 Abschn.A-3.3):

%
xcply) =y dy . 2.73)

0

mnin

ymac =
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Wir fuhren die Herleitungen der mittleren aerodynamischen Flugeltiefe fir den einfachen und
den doppelten Trapezflligel in verschiedenen Unterabschnitten durch.

3.9.1 Die Lage der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe des einfachen
Trapezflligels

Als erster Schritt, um das Integral der Gleichung (3.73) zu |6sen, missen wir fUr die Funktion
der Profiltiefe c(y) die Gleichung (3.13) einsetzten, so dal3 folgender Ausdruck entsteht:

2 .

2 'é 2 u
=S x x=x| - 1)xy+c -xyxdy .
Ve = 5 O 5 {0 - Dy v gy

Diese Gleichung ergibt nach der Integration, dal3

222U
- e ]

Yiac =

wnin
(Dm)(é) D~
oo

o 4
ist. Setzen wir die Integrationsgrenzen ein, bekommen wir folgendes Ergebnis:

1

ymac_ 4%xS 1

x}c ><bz><A—><(| -1) 1% :

Fur die Flugelflache S setzen wir die Gleichung der Flgelflache des einfachen Trapezfliigels
Gl.(3.14) en

be—x(I - 1)+1H

Yrec 24|+g |

anschlieffend multiplizieren wir im Zahler die eckige Klammer aus, und die sich daraus erge-
bende Gleichung dividieren wir durch b/2. Nach diesen Schritten erhalten wir die Berech-
nungsgleichung der Lage der mittleren aerodynamischen Fliigeltiefe des einfachen Tra-
pezfligels. Diese Gleichung lautet:

Yree _ 1 g8@X +1¢
=— = . 3.74
% 3% | +1 g ( )
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Ausgehend von der Gleichung (3.74) konnen wir eine weitere Gleichung der mittleren aero-
dynamischen Flugeltiefe herleiten.
Dafir erweitern wir die Gleichung (2.74) wie folgt:

Yoo _ 1 (24 +12) (I - 1)

b, "3 (1 +) (-2

und anschlief?end multiplizieren wir den Zahler aus

Yoo _ 1 (2%2-1-1)

b, 3 ( +1x -1 °
Der Zéahler kann wie folgt geschrieben werden, ohne dabei den Betrag der Summe zu andern:

Yoo 1 [(242-34 +2% - 3+2)

b, 3 (I +1)<1 - 1)

Durch ausklammern des Faktors 2 und 3 im Z&hler erhalten wir folgenden Ausdruck:

Vi _}vzx(l 2 4] +1)- 3] +1)

b, 3 (I +1)x - 1)

Diese Gleichung erweitern wir folgendermalien:

212 +1 +1) 3 +1)

Yoo _ 1. (I +2) (I +1)
b/ 3 (I +1) - 1)
/2 (I +1)
und daraus ergibt sich:
2412 +1 +1
Yoo _ 1. ><((| +1) )'3
b, "3 (-2

Eine nochmalige Erweiterung dieser Gleichung mit
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2517 +1 +1)_ 3 @ 10

Yoo _1 (1 +1) £ 35
by 3 (-1 @1o
& 3gp
ergibt folgenden Ausdruck:
2 (12+1 +1)

Yoee . 3 (1 +2)

b, @)

Diese Gleichung multiplizieren wir mit dem Faktor (c/c;), so dal3 wir

2 (12+1 +1)
C, - C xXox—— o
Yoo -3 (I +1)
%_ c, {1-1)

erhalten. Im Subtrahend des Zahlers ist die Gleichung (3.70) der mittleren aerodynamischen

Fllgeltiefe des einfachen Trapezfliigels wieder zu erkennen, so dal3 folgende Gleichung ent-
steht:

Ymae — Cr = Cre

% c, {1- 1)’

c..0
Cr ?_ ﬂz
ymac - Cf 2

% c, {1-1)

Mit diesen Schritten ist eine weitere Gleichung fir die Lage der mittleren aerodynamischen
Fllgeltiefe des einfachen Trapezflligels hergeleitet worden. Diese Gleichung lautet:

c

1 _ mac

Ve - G| (3.75)

% 1-1

Somit sind folgende Beziehungen, die auch in der Literatur (z.B. im Datcom 1978
Abschn.2.2.2) wieder zu finden sind, hergeleitet worden:
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c

1- —mec

ymac - Cr — y(2>4 +1)

% 1-1 %(|+1)

3.92 Die Lage der mittleren aerodynamischen Flugeltiefe des
Doppeltrapezfligels

Um die Lage der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe des Doppeltrapezfliigels zu berech-
nen wird die algemeine Definitionsgleichung Gl.(3.73) verwendet. Die Integration dieser
Gleichung wird schrittweise fir das Innen und Aul3entrapez, mit deren jeweiligen Funktionen
der Profiltiefe und Integrationsgrenzen, durchgefihrt.

Unter Berlicksichtigung dieser Festlegungen konnen wir folgende Gleichungen fir die Lage
der mittleren aerodynamischen Flugeltiefe des Innen- und AulRentrapezes des Fliigels aufstel-
len:

Fur das Innentrapez ist

Yk

2 N
Yo =5 *CRY) o2ty (3.76)
1 0
und fur das AulRentrapez ist
e bz u
ymacU = 9_ x(‘j:(y)o Xy XdyU- Y
€ ° % a
o %
Yowe, * Yic = 5 XVl vy (2.77)
0y

Fur den gesamten Doppeltrapezfliigel kdnnen wir die Definitionsgleichung von Ymac GI.(3.73)
wie folgt schreiben:

2 2 & 7 a
Yoo == *CE(Y) ¥y xdy == >€¢p(y), y >xdy + ¢p(y), xyxayd .
S 0 S 80 Y H

Die Gleichungen (3.76) und (3.77) stellen wir nach dem jeweiligen Integral um und setzen
diesein die letzte Gleichung fUr ymac €in. Daraus erhalten wir, dald



2 é S S,u
= — Xa X— + + X—
ymac S gymaq 2 (ymaco yk) 2 H

ist. Aus dieser Gleichung ergibt sich schliefdlich die Berechnungsgleichung der Lage der
mittleren aer odynamischen Flugeltiefe des Doppeltrapezfliigels

_ ymaci XSI + (ymac0 + yk)xso
Yiac = S

(3.78)

Aus diesen Herleitungen gelten folgende Gleichungen, die wir z.B im Datcom 1978 oder
Scholz 1998 wieder finden, fur die Lage der mittlere aerodynamische Fligdtiefe Y. des
Doppeltrapezfllgels:

Vimo XS *+ (Yoo, + Vi )5S, 2 &% % u
Vi = Vi, + ) = Zep(y), xydy + ¢ely), xy>ayd .
S S 80 Yk H

3.10 Umrechnung der Pfeillung einer m % Linie auf die Pfeilung
einer n% Linie

In den meisten Fallen sind aus den ersten Schritten des Flugzeugentwurfs nicht alle Pfeilun-
gen von charakteristischen Fligelbezugslinien (zB. Flugelvorderkante, Flligel hinterkante oder
25% Linie) bekannt. Ziel dieses Abschnittes ist es eine Umrechnungsgleichung, mit der wir
aus einer bekannten Pfeilung einer charakteristischen Flugelbezugslinie die Pfeilung anderer
Bezugslinien berechnen kénnen.

Wir beginnen mit dem Bild 3.10, in dem ein Fligel mit Hilfslinien und Hilfspunkte darge-
stellt ist. Mit Hilfe dieser Linien und Punkten werden wir verschiedene Strecken bilden, um
diese in den Herleitungsgleichungen einsetzen zu kénnen. AulRerdem sind in diesem Bild
zwei unterschiedliche Pfeillungswinkel n eingezeichnet, mit denen wir die Umrechnungsglei-
chung herleiten werden.

DasBild 3.10 ist auf der néchsten Seite dargestellt.
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Bild 3.10  Flugel mit Hilfslinien und Hilfspunkten

Allgemein gilt fUr den Tangens von n folgende trigonometrische Beziehung:

j = Gegenkathete
Hypotenuse

Diese Beziehung ergibt fir den im Bild 3.10 eingezeichneten Winkel n,, folgende Gleichung:

_BD _AD- iHi+DE

tan]

Die Strecken IH und DE sind Profillangen die wir in Prozent von der jeweiligen Profiltiefe
angeben. Da sich diese prozentuale Langen der Profiltiefe auf den Winkel n,, beziehen, kén-
nen wir folgende Zusammenhange fir diese Strecken angeben:

100
DE = n[%]

XC, .
100



61

Daraus ergibt sich fir den Tangens von n, , mit n in Prozentangabe, folgender Zusammen-
hang:

AD- 1 XC, + X,
100 100

%

Analog zu dieser Herleitung konnen wir fur den Tangens vom Winkel nn, folgende Beziehun-
gen aufstellen:

tanj | =

tanj _CF _ AD- IG+DF
"o/ b/
R
— m m
- >(Cr 7>‘Ct
tanj = 100 100

5 ,

mit min Prozentangabe.
Subtrahieren wir jetzt den tann,, vom tanny, , erhalten wir folgende Gleichungen:

AD- M e +£><ct- AD+ D g - 1 xC,
tanj - tanj . = 100 100 . 100 100 ’
%2
n m
7X(Cr - Ct)_ 7X(Cr - Ct)
tanj - tanj . = 100 . 100 ’
%
(Cr - Ct)g‘]l-o(;ng
tanj - tanj = = 2
%
2
Diese Gleichung erweitern wir mit den Faktoren m und 20
(c, +c,) 250

iybx(cr +Ct)y(cr - Ct) o - m9
b? 2 (c,+ct)x‘é 100 g

tanjm_tanjn:

Q
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anschlief3end Klammern wir die GrofRe ¢, aus, so dald wir

(@]

-

(@]

-

bxc +&9c &2
. .4 % C g xé C, g g - Mo
tan] - tan] | =— X x X +
b 2 )(gai+(:t9e100g

2

erhalten. Fur den Quotienten (ci/c) setzen wir die Gleichung (3.1) ein

3
3

4 e i+ )o (1-1)

T B T T )

DX
l—\

o

o)

9 -0

In der eckigen Klammer erkennen wir die Gleichung der Flache des einfachen Trapezfliigels
Gl.(3.14) wieder. Setzen wir diese ein, erhalten wir, dal3 der

4xS (1-1) an-m
07 (1+1) & 100

-0

tanjm_tanjn:

N

ist. Fir den Quotienten S/, ergibt sich mit der Gleichung (3.65), da3 S/, = 1/, ist. Setzen
b b2~ /A

wir diesen Zusammenhang in die letzte Gleichung ein, und addieren diese mit dem tann, ,
erhalten wir die Gleichung um die Pfeilung einer m% Linie auf die Pfeilung einer n%
Linie umzurechnen. Diese Gleichung lautet:

S iv(l-l)aen-m
@) m =t oy (L+1) & 100

-0

(3.79)

Q

Die mund n Linien reprasentieren charakteristische Flugelbezugsinien die frei wéahlbar sind.
Diese Umrechnungsgleichung GlI.(3.79) ist in der Literatur, z.B. Scholz 1998 Abschn. 7, wie-
der zu finden. In anderen Literaturquellen, z.B. Torenbeek 1978 Abschn.A-3.1, finden wir
diese Umrechnungsgleichung mit den Gréfen n und m mit einer Anderen Bezeichnung und
als Fraktion der Profiltiefe und nicht as Prozentzahl.
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4  Fligelvolumina

In diesem Abschnitt 4 werde ich, in verschiedenen Unterabschnitten, Berechnungsgleichun-
gen fur das Fllgeltank- und Fligelvolumen, sowie fir die benetzte Oberfldche des Flugels
herleiten. Diese Herleitungen fihre ich in den Unterabschnittten 4.1, 4.2 und 4.3 durch.

4.1 Tankvolumen desFlligels

Die Herleitung des Fliigeltankvolumens fuhren wir in zwei unterschiedlichen Unterabschnitte
(Abschn.4.1.1 und 4.1.2), mit folgender Tankdifferenzierung, durch:

Die algemeine Tankvolumengleichung, Abschn.4.1.1, beschreibt ein Tank der sich von
der Fllgel spitze bis zur Flugzeugsymmetrielinie, ungestort, erstreckt.

Die Tankvolumengleichung im Abschn.4.1.2 beschreibt einen Fllgeltank, der sich tber
einem Teil der Spannweite des Flugels erstreckt, d.h. der Flligel hat spannweitige Strecken
die nicht mit Treibstoff geftllt werden, weil dort kein Tank vorhanden ist. Diese Strecken
konnen z.B. die Fligelrumpfsektion oder die Flugelspitze und Andere sein. Wir nennen
diesen Tank den gestorten Flugeltank.

4.1.1 Herleitung der allgemeinen Tankvolumengleichung

In diesem Abschnitt 4.1.1 wird die Gleichung des Tankvolumens, die im Torenbeek 1988
Abschn. B-3 GI.(B-12) zu finden ist, hergeleitet und verbessert, da diese nach Scholz 1998
eine Genauigkeit von nur £10 %, was eine grol3e Abweichung bedeutet, erreicht.

Ziel dieser Herleitung ist es, die verschiedenen Annahmen die fir diese Berechnungsglei-
chung getroffen worden sind nachzuvollziehen, um diese gegebenenfalls zu verbessern oder
an heutigen Flugzeugparameter anzupassen.

Das Bild 4.1 stellt einen einseitigen Flugeltank dar. Erstes Ziel unserer Herleitung ist es die
im Bild 4.1 dargestellten Profilflachen S, und S in folgende mathematische Volumenglei-
chung einzusetzen:

v:é><(sl+sz+1/slxsz) . 4.1)

Diese Volumengleichung ist in mathematischen Formelsammlungen fir geometrische Pyra-
midenstumpfe zu finden. Voraussetzung um diese Anzuwenden ist, dal3 die Grundfl&chen, in
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unserem Fall S und S, parallel liegen missen. Nach Angabe von Roskam 1990 Abschn.5
oder Torenbeek 1988 Abschn. B-3 kann diese Volumengleichung fur die Herleitung des
Tankvolumens verwendet werden.

Fur die Lange | der Gleichung (4.1) setzen wir b/2 ein, so dal3 folgende Volumengleichung
entsteht:

V=oods 4 4508 (42)

z Cr /
>
S X

b/2

P Cit. >
y

Bild 4.1 Tankvolumen

In unserer Herleitung gehen wir von einem einfachen Trapezfligel mit linearer Dickenvertel-
lung und symmetrischen Profil, dh. die Profilsehne und die Skelettlinie fallen zusammen, aus.
Grunde fur diese Vereinfachung sind, dafi3 in den ersten Schritten des Flugzeugentwurfes die
Profilgeometrie noch oft verandert werden kann und, dal3 wir die Gleichung der Profildicken-
verteilung nach Abbott 1959 GI.(6.2) fir ein symmetrisches Profil verwenden kdnnen. Diese
Gleichung beschreibt die Kontur, dh,. die Hohe der Kontur von der Skelettlinie aus gemessen,
des Profils. Andemin Bild 4.1 angepaliten Koordinatensystem lautet die Dickenverteilung

£7(x)=- ><(o.2969 x/X - 01260 %x - 0,3516xx* +0,2843xx° - 0,1015 xx“)
0,2

mit t als maximale Dicke des Profils angegeben in Fraktion der Profiltiefe. Unter Bertick-
sichtigung dieser Angabe koénnen wir die Gleichung der Dickenverteilung des Profils wie
folgt schreiben:

+7,(x)= % XC ><0—12 ><(o.2969 x/x - 01260%x - 0,3516 xx> + 0,2843xx* - 0,1015 xx“) (4.3)
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Mit Hilfe dieser Gleichung (4.3) ist es jetzt moglich die Flachen S und S, zu berechnen. Da-
fur integrieren wird diese Gleichung mit den noch zu bestimmenden Grenzen und anschlie-
end multiplizieren wir das Ergebnis mit dem Faktor 2, um die Flache Uber und unter der
Skelettlinie zu berticksichtigen.

Die Integrationsgrenzen beschreiben die Position des Tankvorder- und Tankhinterstegs. Die-
se Stegpositionen geben wir als Fraktion K von der Profiltiefe ¢ an, und nennen die Vorder-
stegposition X1 und die Hinterstegposition X2. Unter Anwendung dieser Festlegungen erhal-
ten wir folgende Gleichungen fir diese Positionen, die wir auch im Bild 4.2 graphisch darge-
stellt sehen.

X1=Klxc , (4.4)
X2=K2x . (4.4)
A
C
¢
X1=Kl1lxc
<4
< X2=K2x
Bild 4.2 Tankvorder- und Hinterkante

Mit Hilfe der GrofRen X1 und X2 stellen wir schliefdich folgende Flachengleichung des Fli-
gelprofils auf:

S=2x0y, (x) xdx (4.6)

Fir z, setzen wir die Gleichung (4.3) ein und erhalten nach der Integration

e XZ e
S= (j:“igxcxi ><(?;%.1979 2 - 0,0630 xx? - 01172 %x° +0,0711xx* - 0,0203xx%| 2 .

ecg 02 ¢ X1 g

Setzen wir die Integrationsgrenzen in die grof3e Klammer ein und fuhren die Additionen und
Subtraktionen durch, erhaten wir einen Wert, der von den Groéfien X1 und X2, also von K1,
K2 und der Profiltiefe ¢ abhangig ist. Das heifd, wir konnen aus dieser grofen Klammer die
Profillénge ¢ ausklammern, und den ganzen Betrag von den Grof3en K1 und K2 abhangig ma-
chen, also die Integrationsgrenzen gleich K1 und K2 setzen. Fuhren wir diesen Schritt durch
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und multiplizieren anschlief3end den Faktor (2/0,2) in die grof3e Klammer, erhalten wir fol-
gende Gleichung fur die Profilflache S

I KZ e
5=8 9 & 9790 ¢ - 0,6300%¢2 - 11720%¢ +0,7110xx* - 02030%¢| 2 . (47)
80 (%] Xg KL @

Den aus der grofen Klammer, von K2 und K1 abhangige Betrag, nennen wir Tankparameter
K. Darausfolgt fur die allgemeine Profilfl&chengleichung:

S:g‘igxcz K . (4.8)

eCg

Diese Gleichung (4.8) 1803 sich jetzt fur die Profilflache des Tanks an der Fligelwurzel und an
der Fliigel spitze wie folgt schreiben:

_a80

S =¢= X, XK (4.9)
eCg

5 =89 K . (4.10)
eCg

In der bisherigen Herleitung der Gleichungen (4.9) und (4.10) sind wir davon ausgegangen,
dai3 die Profilfraktionen K1 und K2 sich Uber die Fligelspannweite konstant halten. Diese
Vereinfachung ist aus Konstruktionsgriinden vertretbar. Sollte dies nicht der Fall sein, so
muf3 der Parameter K in den Gleichungen (4.9) und (4.10) mit dem jeweiligem Indize verse-
hen werden.

Diese Gleichungen (4.9) und (4.10) setzen wir jetzt in die Gleichung (4.1) ein

é . . - U
V:LéK%‘iQ ><cf+K><€E£9xcf+ K%EEQ mfoggcf(J.
2338 ecCg eCcg eCg eCa {

Da wir den gesamten Tankvolumen Vr berechnen wollen missen wir diese Gleichung mit
dem Faktor 2, fir den rechten und linken Flugel, multiplizieren, so dal3 wir

erhalten. Klammern wir aus diesem Ausdruck die Faktoren K und ¢? aus, erhalten wir



v, :EmeZ%‘iQ +8‘19>42+I X 8‘19 )(85593
3 r 22C c C c s
gcg écg \éca écap

.2
ist. Die Wurzel erweitern wir mit dem Faktor 8‘19
ecCa

é u

b g a6 d

V, = 2x 2 0 B¢ u
3 €&cg éc u

e v

e 8

und anschlief3end klammern wir 3‘19 aus

écg
e a0
b B0 & . &Co
Vy =K 2 2 58+ 2B g2
3 ecg g édig
e €Cg
Jetzt fihren wir die Grole
.
Sco
{ =8 (4.11)
X
écg

ein, und setzen diese in die Tankvolumengleichung ein, so dal3

Vy =22 B0 ofiwt 02 41 it ]
3 ecg

ist. Diese Gleichung erweitern wir folgendermalien:
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b : g0 &l +1)° p 2°U
V. =—xK —< Xa 1+t X 2+
T 3X *C, x(éCgr xe(_i_‘(l +1) b zzux{ + + ><\/_]

und durch das Einsetzen der Gleichung der Flugelflache des einfachen Trapezfligels
Gl.(3.14) erhaten wir anschlief3end folgende Gleichung des Fliigeltankvolumens:

2 " 2
v =S i1 +1 xf) @12
3 b écg (1+|)

Nach Angabe von Torenbeek 1988 Abschnitt B-3 betragt das Volumen der Tankstruktur, das
vom Tankvolumen subtrahiert werden muf3, 4 % des bisher hergeleiteten Tankvolumens.
Fihren wir diese Subtraktion durch, erhalten wir aus Gleichung (4.12) folgende Berech-
nungsgleichung des Tankvolumens:

32, S0 [t + )

V. = 25K x>

T 25 b écg (1+|)2

(4.13)

Angaben zur Flugelvorder- und Hintersteglagen erhaten wir im Abschnitt 7.8.2 von Toren-
beek 1988. Aus diesen Angaben lassen sich die Lage der Tankvorder- und Hinterkante wie
folgt bestimmen:

Der Figelvordersteg befindet sich ungefahr an der Stelle X1=0,15xc,

Der Higelhintersteg befindet sich in Fliigeln mit Normalklappe bei X2 =0,7 xc
und in Fliigeln mit Spaltklappen bei X2=(0,55....0,7)xc

Setzen wir in Gleichung (4.7), fur die Faktoren K1 und K2, die Werte K1 = 0,15 und
K2 = 0,64 ein, so erhalten wir fir den Tankparameter K folgenden Wert:

K =0,4228

Dieser Wert ,eingesetzt in Gleichung (4.12), ergibt folgende Ber echnungsgleichung fir den
Flugeltankvolumen:

2 . 5
v, =054 @0 L+ >t+|2x\f)
b écg (1+1)

(4.14)

Diese Gleichung ist die in Torenbeek 1988 Abschnitt B-3 dargestellte Tankvolumenglei-
chung Gl.(B-12), die wie oben bewiesen, von folgenden Annahmen ausgeht:
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Tankvorderstegposition X1=015xc
Tankhinterstegposition X2 =0,60xc

Diese Annahmen sind aus meiner Sicht sehr konservativ, weil diese Stegpositionen sehr un-
terschiedlich sein konnen. Aus diesem Grund lasse ich in der Tankvolumengleichung (4.13)
den Tankparameter K erhalten und erstelle ein Diagramm, aus dem die Werte fir K, in Ab-
héngigkeit der Tankvorder- und Hinterstegposition, abgelesen werden kénnen.

Das Diagramm 4.1 stellt den Parameter K in Abhéngigkeit der Vorder und Hinterstegposition
des Tanks dar. Die Position wird in Fraktion der Profiltiefe c angegeben

Tankparameter K in Abhangigkeit der Vorder- und Hinterstegposition

0,700 1

0,600 "
v A
~ 0,500 A —a—0,10c
o x =—X
2 = e e X= . +—0,15¢
£ 0,400 — = —a—0,20c
3 X —X—0,25
S 0,300 X & 25¢
c X =2 ——0,30c
< 0,200
|_

0,100

0,000

0,40 0,50 0,60 0,70 0,80 0,90 1,00
Hinterstegposition in Fraktion von ¢
Diagramm 4.1 Tankparameter K

In der Tabelle 4.1 sind einige Profile aus Roskam 1990 mit der jeweiligen Klappenart (flap)
und typischen Werte der Klappentiefe aufgelistet. Die Position des Tankhintersteges erhalten
wir, in dem wir von der Profiltiefe des Flugels die jeweilige Profiltiefe der Klappe und an-
schliefiend, von diesem Ergebnis, nach Angabe von Torenbeek 1988 Abschnitt 7.8.2, eine
Strecke zwischen 5 % und 10 % der Flugeltiefe fur die Fllgel systeme, abziehen.

DieTabelle 4.1 ist auf der folgenden Seite dargestellt.
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Tabelle 4.1 Position des Hintertanksteges
Klappenart Profil Klappentiefe [% c] Hinterstegposition
[% c]
Doppelte Spaltklappe Naca 23012 25 65....70
Doppelte Spaltklappe Naca 23021 25 65....70
Doppelte Spaltklappe Naca 23020 26 64....69
Doppelte Spaltklappe Naca 65,3-118 30,9 59,1....64,1
Doppelte Spaltklappe Naca 65,3-418 29 61....66
Einfache Spaltklappe Naca 23012 40 50....55
Einfache Spaltklappe Naca 63,4-420 25 65....70
Einfache Spaltklappe Naca 23030 40 50....55
Normalklappe Naca 23012 20 70....75
Spreizklappe Naca 23012 20 70....75
Fowler-Klappe Naca 23012 30 60....65
Vierf. Fowler-Klappe Naca 23012 30....40 50....65
Zweif. Spaltklappe Clark Y 30 60....65
Normalklappe Clark Y 30 60....65

412 Herleitung der Volumengleichung des gestorten Flligeltanks

In der bisherigen Herleitung der Tankvolumengleichung Gl. 4.13 sind wir davon ausgegan-
gen, dald sich der Treibstofftank von der Fligelwurzel bis zur Fliigelspitze erstreckt. Diese
Annahme ist aus mehreren Griinden nicht vertretbar. Nach Torenbeek 1988, Abschnitt 7.8.2,
soll der Treibstofftank, aus Sicherheitsgriinden, erst ab einer Entfernung von 3ft (1m) von der
Flugelspitze aus beginnen. Weiterhin konnen die Fligel mehrere spannweitige Strecken, die
nicht mit Treibstoff geftllt werden, beinhalten, wie z.B. die Flugelflache die in die Rumpf-
sektion hineinragt oder die Stellen in denen die Triebwerke an den Flugeln befestigt werden.
Diese spannweitige, tanklose Flugelstrecke, die wir in der Tankvolumengleichung bertick-
sichtigen missen, bezeichnen wir als die Strecke d. Daraus folgt fur die Strecke | der Volu-
mengleichung Gl.(4.1), dal3

=24
2

ist. Diese Gleichung, eingesetzt in der Volumengleichung (4.1), ergibt schliefdich folgende
neue Tankvolumengleichung fur den gestorten Tank, die wir mit V, bezeichnen:

. y
v::zxéux(swsm/slxsz)ﬁ.
H
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Diese Volumengleichung ergibt zusammen mit den Profilflachengleichungen, GI.(4.9) und
Gl.(4.10), sowie mit der Definitionsgleichung Gl.(4.11) , dai3

A ‘% eE-d O e B0 141254 +1 %)

2 eCa

2 2
ist. Diesen Ausdruck erweitern wir mit (I +1) V(b+2><d) 2

(1) o+ 2w 22+ X dBwr
. 22 & b A +1)°x? 4xd?{] +1°x? U g6 2
V) =KX =2 1+ 20t +]
! 3 &2 822 {b+2xd) Xl +1) " 22x{b+2xd)| +1) H% ax( x‘/_)

erhalten. Im Minuend der grof3en Klammer ist die Gleichung der Flache des einfachen Tra-
pezfligels Gl.(3.14) zu erkennen. Nach Einsetzen der Gleichung (3.14) folgt fur das Tank-
volumen:

S2- d2xc?H| +1)°0 (1+I2>t +1 x\/_)
b+2xd) §  (@+1)

. 4 = e
V; = — XK xg==
R

Subtrahieren wir von dieser Gleichung, nach Angabe von Torenbeek 1988, 4 % des Volu-
mens fur die Tankstruktur, erhalten wir die Tankvolumengleichung in Abhangigkeit der
spannweitigen Lange des Tankes die nicht mit Treibstoff gefllt wird. Diese Berechnungs-
gleichung fur den gestorten Flugeltank lautet wie folgt:

2
PR TR R

u
25 ecax‘; b+2d) 4 (1+1 )

(4.15)

Das Verhdtnis von Tankvolumen in Abhangigkeit der tanklosen spannweitigen Lénge d zu
Tankvolumen des sich von der Fllgelwurzel bis zur Fligel spitze erstreckenden Tankes ergibt
sich aus der Division beider Volumina. Diese Division ergibt folgende Umrechnungsglei-
chung:

2 2
PPN
hil b _ b (4.16)
V. b+2xd  b+2xd

Das Diagramm 4.2 zeigt uns das Verhdtnis der Tankvolumina Gl.(4.16) in Abhéngigkeit der
Flugelspannweite b und der einseitigen Tanklosen Fligelstrecke d. Aus diesem Diagramm
koénnen Werte fur die Berechnung von Tankvolumina abgelesen werden.
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Diagramm 4.2 Tankvolumenverhaltnis: VT* (Flugeltankvolumen mit tankloser Strek-

ke d) zu V; (Flugeltankvolumen von der Fliigelwurzel bis zur Fligel-

spitze)

Weiterhin zeigen uns die Bilder 4.3 und 4.4 von mir berechnete Verhatnisse von Tankgrof3en
an Beispielen von verschiedenen Flugzeugmustern. Die benttigten Fliigeldaten um diese
Berechnungen durchzufiihren sind dem Jane's 1989-90 entnommen worden. Einige Fligel-
daten sind aus den drei Ansichten Zeichnungen gemessen worden, was eine grol3e Fehler-
quelle bedeutet. Deshalb sind die Verhaltnisse in den Diagrammen 4.3 und 4.4 eher qualitativ
als quantitaviv zu betrachten und zu deuten. So entnehmen wir diesen Bildern die Erkenntnis,
daid je groRRer die Reichweite des Flugzeuges, desto kleiner die einseitige Tanklose Strecke d
des Fligelsist. Parallel dazu ndhert sich das Verhdltnis von Flugeltank mit tankloser Strecke
zu Flugeltank ohne tanklose Strecke an eins, d.h. der Tank wird grof3er.
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Diagramm 4.3

Tankvolumenverhaltnis von Flugzeugmustern
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Diagramm 4.4

Verhdltnis von einseitiger tanklosen Fliigelstrecke zu halber Spannweite
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4.1.3 Berechnungsbeispiele von Flugeltankvolumina

In diesem Unterabschnitt werden Volumina von Kraftstofftanks berechnet und mit Angaben
aus der Literatur verglichen. Fir diese Berechnungen werden die Gleichung Gl.(4.13),
Gl.(4.15) und Gl.(4.16) verwendet. Alle benttigten Fliigeldaten sind aus dem Jane’s 1989-90
entnommen worden. Diese Daten beinhalten in vielen Fallen Abweichungen von den wahren
Grofen, weil ich diese aus den drei Ansichten Bilder gemessen habe, was eine grol3e Fehler-
quelle bedeutet.

In den Berechnungen wird mit den Flugeldaten von Fligelwurzel und Fligel spitze, in linearer
Verteilung, gerechnet, was in vielen Féllen nicht mit den Gréflen vom Tank Ubereinstimmen.
Diese Daten der Flugelspitze und Fligelwurzel kann man, bei genauerer Volumenbetrach-
tung, an die entsprechenden Werte am inneren und &uf3eren des Tanks setzen, was in den er-
sten Schritten des Flugzeugentwurfs noch schwer ist.

Weiterhin wird von einem einfachen Trapezfligel ausgegangen, was dadurch zu begriinden
ist, daid der Tank diese einfache Trapezfldche in vielen Fallen, unabhangig von der Fllgel-
form, beibehdlt.

Es ist noch zu erwéhnen, dal? das Treibstoffvolumen um 5 % kleiner als das Tankvolumen
sein soll. Diese Angabe finden wir in Torenbeek 1988 Abschnitt B-3. Grund fir diese Vo-
lumendifferenz ist die Treibstoffexpansion.

Um die Berechnugsbeispiele durchzufihren erstellen wir uns als erstes eine Tabelle, Tabelle
4.2, mit den bendtigten Flligel parameter. Es ist nochmals darauf hinzuweisen, dal3 die Werte
fur die Vorder- und Hinterstegposition des Tanks (K1 und K2) aus Bilder entnommen worden
sind.

Tabelle 4.2 Flugelparameter

Muster (t/c) root | (t/c) tip b [m] cr [m] ci[m] | S[m7 | K1[%c] K1 [% c]
A300-600 0,15 0,08 44,84 10,73 2,76 260,00 20 61
A310-200 0,15 0,12 43,89 9,98 2,18 221,00 15 65

A320 0,15 0,11 33,91 7,04 1,50 122,40 15 62
A321 0,15 0,11 33,91 7,31 1,50 126,00 15 62
A330-200 0,15 0,11 58,00 11,99 2,48 361,63 15 65

ATR-42 0,18 0,13 24,57 2,57 1,41 54,50 10 70
B737-3-4-5 0,16 0,10 28,88 7,32 1,60 105,40 15 65
B747-200 0,13 0,08 59,64 16,56 4,06 511,00 20 70
B767-300 0,15 0,10 47,57 11,42 2,15 288,30 15 62

Bae 146 0,15 0,12 26,21 2,75 0,91 77,30 15 65

BAe 31 Jetstr. 0,18 0,12 15,85 2,19 0,80 25,20 15 75
Canad.601RJ 0,13 0,10 21,44 5,52 1,27 53,99 15 68
DC-10/10/30 0,12 0,08 50,40 10,71 2,73 367,70 15 73
DHC-8-100 0,18 0,13 25,91 2,66 1,31 56,21 15 66
Embraer 110 0,16 0,12 15,33 2,33 1,37 29,10 30 80
Embraer 120 0,18 0,12 19,78 2,81 1,40 39,43 15 80
Fokker 100 0,12 0,10 28,08 5,28 1,26 93,50 15 60
Saab 340A 0,16 0,12 21,44 2,84 1,06 41,81 10 68
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In der néchsten Tabelle, Tabelle 4.3, sind die Berechnungsergebnisse der Tankvolumina, so-
wie weitere Tankparameter, eingetragen. Die Daten sind wie folgt entstanden:

Vtank Tankvolumen aus Jane's 1989-90 ( ermittelt aus der multiplikation des
Treibstffvolumens mit dem Faktor 1.05 fur die Treibstoffexpansion und der
Treibstoffdichte von k(jetA-1) = 0,81 kg/ltr),

K Tankparameter aus Diagramm 4.1 (mit K1 und K2 aus Tabelle 4.2),

d Einseitige tanklose Fllgelstrecke aus drei Ansichten Bilder ermittelt,

Vr Mit Gleichung (4.13) berechneter Tankvolumen,

\VALVA Volumenverhatnis mit Gleichung (4.16) berechnet,

\A Aus umgestellter Gleichung (4.16) berechnet.

Tabelle 4.3 Tankvolumina

*

Muster Viank [1tr] K d[m] Vi [Itr] V'If /VT V'If [tr] | Vi /Vtank
A300-600 65100 0,38 5,0 85117 0,78 66135 1,02
A310-200 57750 0,45 6,2 80896 0,72 58041 1,01

A320 24277 0,43 3,0 30148 0,82 24814 1,02
A321 24117 0,43 4,0 32117 0,76 24541 1,02
A330-200 141750 0,45 4,5 163990 0,84 138522 0,98

ATR-42 5985 0,53 5,0 10363 0,59 6145 1,03
B737-3-4-5 21109 0,45 3,5 28417 0,76 21529 1,02
B747-200 214573 0,44 50 261831 0,83 217929 1,02
B767-300 95590 0,43 4,2 117416 0,82 96682 1,01

Bae 146 12314 0,45 2,75 15719 0,79 12421 1,01

BAe 31 Jetstr. 1804 0,52 3,8 3545 0,52 1845 1,02
Canad. 601RJ 5565 0,47 4,0 8948 0,63 5609 1,01
DC-10/10/30 145073 0,51 3,5 169764 0,86 146186 1,01
DHC-8-100 5985 0,46 4,5 9247 0,65 6035 1,01
Embraer 110 1806 0,40 3,2 3166 0,58 1844 1,02
Embraer 120 3478 0,54 4,7 6850 0,52 3594 1,03
Fokker 100 13692 0,42 2,5 16844 0,82 13845 1,01
Saab 340A 3381 0,52 5,0 6543 0,53 3491 1,03

Der Quotient aus V; /V,,,, ist ein Wert fir die Genauigkeit unserer Berechnungen. Wir ha-

ben eine Genauigkeit zwischen 1 % und 3 % erreicht. Diese Abweichungen haben Ihren Ur-
sprung in den Ungenauigkeiten der Fllgeldaten, wie die Werte fir K1 und K2, die in vielen
Féllen aus Messungen von Bildern stammen, und nicht an den Berechnungsgleichungen. Eine
weitere Fehlerquelle liegt in der einseitigen, tanklosen Fllgelstrecke d, die eine, aus den Bil-
dern, schwer zu bestimmende Grélee ist. Wenn wir diese Strecke d aus bekannten Flugzeu-
gen, bzw Fligeln, bestimmen wollen, missen wir als erstes folgende Fragen beantwortet ha-
ben:
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Wie weit entfernt von der Fligelspitze beginnt der Flligeltank? In den meisten Félen ist
diese Strecke nicht unbedeutend, weil eine Sicherheitsstrecke gegen Blitzeinschlége ein-
gehalten werden muf3. Weiterhin besitzen einige Fllgel an den AulRenstellen Wassertanks
oder Ausgleichstanks.

In vielen fallen wird der AulRenflligel, wegen seiner Schlankheit und Systemkomplizitét
(Querruder), nicht mit Tanks versehen.

Besitzt der Fligel mehrere, unterteilte Fligeltanks? Diese Angabe ist wichtig, weil oft
zwischen den Tanks relativ grof3e tankl ose Fliigel strecken eingehalten werden um dort Sy-
steme oder Triebwerksaufhdngungen einzubauen. Diese Strecke ist bel vielen Turbo-
propmaschinen lang, weil die Triebwerke in den Flugel hineinragen.

Besitzt der Fllgel einen Tank in der Flugelrumpfsektion (Center Tank)? Diese Angabe ist
wichtig, weil die center tanks einen grof3en Fassungsvermogen besitzen. Die meisten Re-
gional (commuter) Flugzeuge, sowie viele Kurzstreckenflugzeuge, sind ohne center tanks
versehen, was bei den Langstreckenflugzeuge nicht der Fall ist. Bel den Langstrecken-
flugzeuge ist auch darauf zu achten, ob diese weitere Zusatztanks, wie zB. Kontainertanks
oder Leitwerkstanks, besitzen, da diese nicht in unsereren Berechnungsgleichungen einbe-
zogen sind.

Wie wir anhand dieser Konstruktionsparameter sehen konnen, ist das Abschétzen der einseiti-
gen, tanklosen Flugelstrecke d von vielen Faktoren abhangig. Dieses verursacht aber nur
Probleme, wenn wir Flugeltanks nachrechnen wollen und diese Parameter mit Ungenauigkeit
kennen, was beim Eigenentwurf des Fllgels nicht der Fall ist.

Im folgenden erstellen wir ein Berechnungsschema um das Tankvolumen zu berechnen:

Ber echnungsschema:

1 Folgende Flugeldaten auflisten:
: c
(t/c)
Ct
(t/c)
b
S
Um die Genauigkeit der Rechnung zu erhthen kénnen wir an dieser Stelle die Werte von
der Fligelwurzel und Fligel spitze durch die Werte des inneren und auf3erenende des Tan-
kes ersetzen. Dieser Schritt ist aber nicht unbedingt nétig.
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2 Die Position von dem Tankvorder- und Tankhintersteg (K1 und K2) als Fraktion von der
Profiltiefe ¢ festlegen, und mit diesen Daten den Parameter K aus dem Diagramm 4.1
ablesen.

3 Diesen Parameter K und die Flugelparameter aus Unterpunkt 1 in Gleichung (4.13) einset-
zen um das Ungestorte Tankvolumen Vr zu berechnen.

4 Die einsaitige tanklose Strecke d des Fligels bestimmen und anschlief3end aus dem Dia-
gramm 4.2 das Verhdtnis V% ablesen, oder dieses Verhdltnis mit der Gleichung (4.16)
T

ausrechnen.

5 Mit dem Verhdtnis aus dem Schritt 4 kdnnen wir jetzt das wahre Tankvolumen V; be-

rechnen. Will man die schritte 3 und 4 Gberspringen, so muf3 die Gleichung (4.15) mit
den Daten aus Schritt 1 und 2 verwendet werden.

Die hergeleiteten Gleichungen des Tankvolumens lassen die Mdoglichkeiten offen, je nach
Bedarf, diese zu verfeinern und der gewiinschten Tankgeometrie anzupassen, in dem wir z.B.
den Tank in Innen und AulRentank trennen und diese einzeln berechnen. Dafur missen die
Parameter der Gleichungen mit den dazugehdrigen GrofRen wie z.B Flache des Innen und Au-
[Rentrapezes, oder die Profilhthe an der Stelle in der sich innen und Aulentrapez treffen
(Kink), versehen werden.
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4.2 Flugelvolumen

4.2.1 Allgemeine Definitionen und Parameter herleitungen

Ziel dieses Abschnittes ist es Parameter und Gleichungen die, die Profilkontur und die Pro-
filflache beschreiben, analytisch herzuleiten.

Um diese Aufgabe zu 18sen, setzen wir als Vereinfachung ein symmetrisches Profil voraus.
Diese Vereinfachung ist vertretbar, weil die Wolbung eines Profils eine gleichméldige Ver-
schiebung der Ober- und Unterkontur verursacht um eine optimale Aerodynamik zu erzielen.
Diese Verschiebungen der Profilkonturen um das Mal3 der Wolbung beeinflussen unbedeu-
tend den Endbetrag des Profilumfanges und der Profilflache.

Nach dieser getroffenen Annahme missen wir jetzt eine Gleichung, die, die Profilkontur be-
schreibt, finden. In Roskam 1990, Abschnitt B.2, wird eine zweidimensionale konvexe Poly-
nomgleichung vorgeschlagen

al - A (4.17)
gag ébg

die, die Kontur von vielen Kurven mit guter Genauigkeit beschreibt. Das Bild 4.3 zeigt uns
eine graphische Darstellung dieser Gleichung (4.17) mit verschiedenen Exponenten Variatio-
nen n und m, sowie mit den Grofden a und b. Dadieses Bild aus der Literatur, Roskam 1990,
Abschnitt B, stammt, findet eine andere Anwendung des Koordinatensystems als die die von
uns, im Abschnitt 2.1, festgelegt wurde.

LAMES GUARTICE (e d)

=

Hjuq.nﬂr. i (ned; mad)

<l QUARTIZ 2 (aei jmed}
"

ELLIBEE [mumaed)
oz e Lo

" PARABAL A 1 (ned ;i)

BARAAS & T (Padjmall
B R
| fsrﬂemer_r_{&h-mﬂ

Bild 4.3 Besondere Falle der Gleichung (4.17) (Roskam 1990)
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Das Bild 4.3 zeigt uns weiterhin, dal3 wir das Fllgelprofil in einige Sektionen aufteilen wer-
den missen um dieses besser beschreiben zu konnen. Diese Aufteilung wird im spéteren
Verlauf dieses Abschnittes durchgefihrt.

In vielen Fallen kann die Profilkontur, nach Angabe in Roskam 1990, mit den Exponenten
n =m= 2 beschrieben werden. Der aus dieser Aussage stammende Polynom beschreibt eine
elliptische Profilkontur. Sollte diese elliptische Beschreibung des Profils nicht ausreichend
sein, so konnen wir mit Hilfe des Bildes 4.4 , des Diagramms 4.5 und der Gleichungen

OA’

_OP
9=10

die Parameter n und m an die vorhandene Kontur anpassen.

SECTION CONTOUR

Bild 4.4 Grapische Bestimmung der Parameter n=M und ( (Roskam 1990)

Das Diagramm 4.5 ist auf der nchsten Seite dargestelt.



80

Diagramm 4.5 Bestimmung der Gleichungsexponenten n und m (Roskam 1990)

Wir verwenden in diesen ersten Schritten die Exponenten n = m = 2, weil diese elliptische
Beschreibung der Profilkontur zu einer schnellen, was in vielen Féllen von grof3er Bedeutung
ist, Herleitung der Profilfléche fhrt.

Die Profilflache berechnen wir in dem wir, wie am Anfang dieses Abschnittes erwéhnt, die
Profilkontur in Sektionen aufteilen, die sich daraus ergebenden Flachen einzeln bestimmen
und diese anschliefRend addieren.

Das Profil trennen wir in der Profilsehne und in der dazu senkrechten, durch den Punkt mit
maximaler Profildicke gehende Linie, durch. Aus dieser Trennung erhalten wir vier Profil-
sektionen, und durch die angenommene Profilsymmetrie betrachten wir nur die beiden oberen
Sektionen.

Obere Profilkontur

y y
A A
ﬂ bh bVT AV
X < >
X
an av
>

Bild 4.5 Aufteilung der Profilflache
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Das Bild 4.5 stellt diese oberen Sektionen, mit dem Parameter b fir die Hohe, a fur die Lan-
ge, A fur die Flache und den Indizes h fur hinten und v fur vorne, graphisch dar.

Weiterhin hat die im Bild 4.5 vorgenommene Spiegelung des Koordinatensystems um die y-
Achse keinen Einfluf3 auf den Ldsungsweg der Profilflache.

Mit Hilfe dieser Profilsektionen kénnen wir jetzt folgende Gleichung fur die Profilflache auf-
stellen:

A=24A +A) . (4.18)

Die Sektionsflachen A, und A, berechnen wir in dem wir die Gleichung der Profilkontur
Gl.(4.17) nach y umstellen und Uber der Lange x integrieren. Wir ersetzen in den ndchsten
Schritten der Herleitung die Indizes v und h durch , weil sich die Gleichungen auf beide Gro-
[3en beziehen, durch i und nennen die Sektionsfléche des Profils allgemein A.

Die Sektionsflache wird dann mit

A = oy(x) xdx (4.19)

n

- X

b
n = n>{nan-xn
a

aa
und setzen diese Gleichung in die Gleichung der allgemeinen Sektionsflache (4.19) ein

a

A :énl/x\/a“- X" xdx
oa’m

erhalten wir nach der Integration, mit den Exponenten n = m =2, folgenden Ausdruck:

o |oT
o T

A= @x\/az- x* +a? xarcsinfa :
e

a 0
Setzen wir die Integrationsgrenzen ein, erhalten wir, dafd

A :gxaxarcsinl
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ist. Um die Flachen der einzelnen Sektionen zu berechnen missen wir die Grof3en mit den
dazugehorigen Indizes versehen. Daraus folgt fur die obere Vordersektion des Profils, dal3

A, :b—zvxav xarcsinl
ist. Die Grofe by ist genau die halbe maximale Profildicke t des Profils, das heift
arcsinl

A =txa, xT : (4.20)

Analog zur Herleitung der Sektionsflachengleichung Gl.(4.20) leiten wir die hintere Sektions-
flache A her, so dal3 wir

A =txa, x—— (4.21)

haben. Esist jetzt sinnvoll die Grél3en a, und a, von den Gleichungen (4.20) und (4.21) als
Fraktion der Profiltiefe ¢ anzugeben. Diese Fraktionen nennen wir Ky und Ky, . Aus dieser
Vereinbarung folgt, dal3

A =txK, XCM:?+XC2 XK, XM , (4.22)
4 eCg 4

A, =tk st @0,z Aend (4.23)
4 eCg 4

sind. Diese Gleichungen setzen wir jetzt in die Profilflachengleichung GI.(4.18) ein

A m . . . 1\
A:2><(,%+A1):2x$¢igxcz Ve arcsn1+§ati9xc2 sl 3 |
€eCo 4 eCg 4 q

A= ez AN k)
eéCg 2

Die Summe der Fraktionsgrofden K, und Ky derProfiltiefe ¢ muf3 gleich eins sein, weil diese
sich auf die selbe Profiltiefe beziehen. Aus dieser Erkenntnis folgt, dal3 die Profilflache

=8 02, NN (4.24)
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ist. Die Gleichung (4.24) gilt unter der Annahme, dal3 die Profilkontur, was sehr oft ange-
nommen werden kann, durch eine elliptische Form beschrieben wird. Sollte dies nicht der
Fall sein, so mul3 das Diagramm 4.5 mit der Gleichung

F= opP (4.25)
OA
in Zusammenhang mit dem Bild 4.4, und
A=K, & O (4.26)
eCg
verwendet werden. Den Parameter K erhalten wir aus dem Bild 4.5.
14 [—
f‘fﬂ
p vl
Ve
(.
. yd
! x
7 /
Y N
B
)/
5
A
g 3 3 A 4 g W
Diagramm 4.5 Faktor K, fur die Flachenberechnung (Torenbeek 1988)
422 Herleitung der Berechnungsgleichungen der Fligelvolumina

Bel der Herleitung der Gleichungen von Fligelvolumina werden wir zwei Volumina unter-
scheiden und behandeln:
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Das Bruttoflugelvolumen V,, : Dieses Fllgelvolumen erstreckt sich von der Symme-

trieebene des Flugzeugs mit der Profiltiefe ¢, bis zur Flugelspitze mit der Profiltiefe c.
Die Lange dieser Strecke ist gleich b/2.

Das Nettofltgelvolumen V,, : Dieses Volumen erstreckt sich von der Flu-
gel/Rumpfanschlulistelle mit der Profiltiefe ¢, bis zur Fllgelspitze mit der Profiltiefe c:.

Die Lange dieser Volumenstrecke ist gleich y'.

AnschliefRend werden diese Voluminagleichungen mit dem Faktor 2, um den linken und
rechten Flligel zu berticksichtigen, erweitert.

Die Berechnungsgleichungen der Fligelvolumina leiten wir mit Hilfe der Volumengleichung
Gl.(4.1) und der Profilflachengleichung Gl.(4.26) her.

Wir beginnen mit dem Bruttoflligel volumen, und setzen in der Volumengleichung Gl.(4.1) fir
die Grol3e |, die habe Spannweite, und fir die Flachen S, und S, die Profilflachen der FU-
gelwurzel und der Fligelspitze ein. Mit der Annahme, dal? der Faktor Ka fr die Profilflache
an der Fligelwurzel und Flugelspitze gleich gro3 ist, erhalten wir folgende Gleichung fir die
Bruttofl Ugelflache:

VWb:Exg;a‘iQ 2 %K +8‘19xc xK +\/8‘19 ><c XKAX(;——XCI xKAu :
6 gca g

Berticksichtigen wir jetzt, dal3 der linke und rechte Fltgelvolumen fir das Gesamtvolumen in
Betracht gezogen werden miissen, so mussen wir die Volumengleichung mit dem Faktor 2
erweitern und erhalten

b €d6 /ado o6 U
V, =—x—=+ ><K+——><c><K +c x¢, XK, X [c—+ XC—+
o BXQ;@CQ (; gCa %ng

Klammern wir aus dieser Gleichung die GroRe ¢’ aus, so erhalten wir zusammen mit der
Gleichung der Flugelzuspitzung Gl.(3.1), dai3

U
VW :9 mzx&dig + __>4 +] x %9 )(é“ig
b3 @Cy qu VeCﬂ eCﬂg

ist. Die Wurzel erweitern wir mit dem Faktor (%)2 anschlieffend Klammern wir den Faktor

(%) aus der eckigen Klammer aus, und erhalten zusammen mit der Definitionsgleichung
Gl.(4.11)
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Diese Gleichung erweitern wir

2
><{1+t {42+ x\/t_]x—(l +1)f b* 2

_b 2,88
V. —3><KA>‘C, (I +1)2 02

Wh

und erhalten zusammen mit der Fllgelflachengleichung GI.(3.14) folgende Berechnungsglei-
chung des Bruttofligelvolumens:

Qv(1+lz>t +] x\/t_) |

Vi = 5 @+l )

Wh

2
XK, X 4.27)
b é

wlh

Gehen wir von einem Profil, der mit der elliptischen Konturgleichung (mit n=m~=2) beschrie-
ben werden kann, aus, dann setzen wir fur den Parameter Ka

arcsnl
2

K,=

ein. Ist dies nicht der Fall, mussen wir den Parameter Ka mit Hilfe des Diagramms 4.5 und
der Gleichung (4.25) in Zusammenhang mit dem Bild 4.4, selber bestimmen.

Fur das Nettofligelvolumen stellen wir analog zum Bruttovolumen folgende Ausgangsglei-
chung auf:

' é ..
Vi, = 2K, X‘?ﬁgg X
3 gca,

Um diese Gleichung zu vereinfachen, treffen wir die Annahme, dali3 (%) = (%)r ist, dasich

im algemeinen dieses Verhdltnis in der Rumpfsektion nicht veréndert. Mit dieser Vereinfa-
chung folgt fir das Nettofligelvolumen die Gleichung

2 .. = U
Vv, = yXK ><Cr Xg;dio —+xC‘_+C; ?9%‘190,
"3 ' @ca &cq c. ¢ \éca écay

und nach dem Ausklammern von (%) folgt zusammen mit der Gleichung (4.11), dal3
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. @ 2 u

VW :lxKAXCr xg_g x&l +t xct_+i t 0
3 " éCg A C C

etg @ re re g

ist. FUr die Profiltiefe an der Flugel/Rumpfanschlu3stelle ¢, setzen wir die Gleichung (3.35)
ein und erhalten folgenden Zusammenhang:

' = 2 ]
Vy, = 2K, A o -1)+1]2>‘ta;d—9 ol + ot

w éca g c, ><(|-1+1J Toob, >‘(|'1+1Jg

Setzen wir die Gleichung der Zuspitzung GI.(3.1) ein

P o 6 ¢ | xt
v K, e, ol - 1)+ &2 ' '
w =g <t A +]>%caA+[h’$|'1+1j+lh>?(l'1)+ljg

und erweitern diese Gleichung mit eé_(| +1) b 22
&l +1)° o? 22u’

Gleichung der Fligelflache des einfachen Trapezfligels GI.(3.14), dal3

50 erhaten wir Zusammen mit der

ist. Multiplizieren wir die |letzte Gleichung aus und fassen anschlief3end die entstandene Glei-
chung zusammen, erhalten wir folgende Berechnungsgleichung fur das Nettofliigelvolumen:

(1+I x\/_)><{h 1 - 1) +1] +I2>tu

xlXSZXKAX(? (| +1) g .

b2

(4.28)

<
ool.b
™ & o

_QIO

Wie bei dem Bruttofligelvolumen erléutert, konnen wir bei der Annahme von einer
elliptischen Profilbeschreibung von

arcsnl
2

K,=

ausgehen, sonst missen wir den Parameter Ka selber bestimmen.
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4.3 Diebenetzte Oberflache des Fliigels

4.3.1 Allgemeine Definitionen und Parameter herleitungen

Im Abschnitt 2.5 ist die benetzte Oberflache (wetted area) as die Nettoflligelfléche des FlU-
gels, die von der Luftstrémung umstémt wird, definiert. Diese Nettofliigelflache erstreckt
sich von der Fliigel/Rumpfanschluf3stelle bis zur Fliigel spitze.

Um die Flugeloberflache herzuleiten, missen wir mit der Herleitung einer Gleichung fir den
Profilumfang beginnen, um anschlief3end diese Umfangsgleichung in spannweitiger Fligel-
richtung zu integrieren.

Im Abschnitt 4.2.1 hatten wir fur die Beschreibung von Kurven die Gleichung (4.17)

0 vy
gag ébg

angegeben. Diese Gleichung beschreibt, wie das Bild 4.4 darstellt, die Kurvenkontur einer
Sektion des Flugelprofils. Die Umfangslange dieser Sektionskontur erhalten wir, wenn, wie
in Roskam 1990 Abschnitt B3.2 angegeben, wir folgendes Integral 16sen

a ,.2
C=g 1+ V8 g | (4.29)
o edx g

mit C gleich der Umfangslange und y/ 0 gleich der Ableitung der Gleichung (4.17).
ng

Differenzieren wir die Gleichung (4.17) nach x und setzen das Ergebnis in die Gleichung
(4.29) ein, erhaten wir folgenden Zusammenhang fir den Sektionsumfang

c=gh glx('“"xn'l)g
=1+ &= 20 gx (4.30)

e - = u

o) gam - x")ng

Fur mehrere Kombinationen der Parameter n und m, die aus dem Bild 4.3 und dem Dia-
gramm 4.5 bestimmt werden konnen, kann dieses Integral berechnet werden. Ein anderer,
einfacherer, Weg ist es, den Parameter n = M mit der Gleichung (4.25) und das Bild 4.4 zu
bestimmen, um anschlief3end aus dem Diagramm (4.6) den Faktor K¢ abzulesen. Mit diesem
Faktor K¢ , der von n = M abhangig ist, kdnnen wir folgende Gleichung, nach Torenbeek
1988 Abschn. B-1.1, fur die Umfangslange einer Profilsektion, wir nennen diese algemein
Ci , aufstellen:
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C =K.qa+b) . (4.31)

1.0 /}

Diagramm 4.6 Faktor K¢ fur die Umfangsberechnung (Torenbeek 1988)

In den néchsten Schritten mussen wir, mit Hilfe der Gleichung (4.31), die Gleichung des Pro-
filumfanges herleiten. Fir diesen Zweck trennen wir das Profil in Sektionen auf, und be-
trachten wegen der Profilsymmetrie nur die obere Profilhélfte. Das Bild (4.5) stellt diese
Aufteilung graphisch dar. Jetzt konnen wir fur den gesamten Profilumfang, mit Hilfe der
Grolen C, fur den vorderen und C;, fir den hinteren Profilumfang, folgende Gleichung analy-
tisch herstellen:

c=24C, +C,) .

Unter Anwendung der Gleichung (4.31) stellen wir jetzt fur die Profilumfange C, und C;, fol-
gende Berechnungsgleichungen

Cv = KCV x(a+b) !
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C, =K, {a+b)

auf. Die Grole b stellt die halbe maximale Hohe t des Profils dar, und die Grol3e a ist die
Profillange an der sich die Stelle mit maximaler Profildicke t befindet, die wir als Fraktion der
Profillange c angeben. Mit diesen Angaben kdnnen wir fur die Gréfen Cy und C;, folgende
Gleichungen aufstellen:

2 S) 0
Ke, ><g§+ K, xc=+.
e 2

0O
I

Diese Gleichungen setzen wir in die Profilumfangsgleichung C ein und erhalten, dal3

e, & 0 o ol
C=2x3s —+ K, xct+ K —+ K, ¢,
8KCV>%2 7 Ch x(éz h %

ist. Setzen wir Gleichheit der GrolRen K und K voraus, so folgt daraus
C=2xK ot +K, xc+K, xc). .

Die Summe der vorderen und hinteren Fraktionslange der Profiltiefe ¢ muf3 gleich der ge-
samten Profiltiefe ¢ sein, so dald wir fur die Profilumfangslange folgende Berechnungsglei-
chung erhalten:

éd 0 U
C=2xK. xCxc—++1y (4.32)
-

Den Faktor K¢ bestimmen wir mit Hilfe des Diagramms (4.6) und der Gleichung (4.25).
In der Literatur, Torenbeek 1988 Abschnitt B-2, wird uns eine Néherungsgleichung des Um-

fanges von Unterschallprofile , die eine gute Genauigkeit hat, prasentiert. Diese Profilum-
fangsgleichung lautet:

é a8 U
C=2xcxal+025x¢c—%, . (4.33)
g O A
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Ist die Profilform graphisch bekannt, so kénnen wir mit der Gleichung (4.32) genauere Profi-
lumfénge erzielen as mit der Gleichung (4.33). Da aber in den ersten Schritten des Flug-
zeugentwurfes diese Profilform oft Variationen unterzogen wird oder noch nicht bekannt ist,
ist es sinnvoll die Berechnung der benetzten Fligeloberflache mit der Gleichung (4.33)
durchzufthren.

4.2.2 Herleitung der Berechnungsgleichung der benetzten Fllgeloberflache

Die Gleichung der benetzten Flugeloberfl&che leiten wir her, indem wir einen linearen Zu-
sammenhang zwischen dem Profilumfang an der Flugel/Rumpfanschlulstelle C, und dem
an der Flugelspitze C, aufstellen, und diesen anschlief3end Uber die Profilléange y* integrie-

ren. Die Profillange y* erstreckt sich von der Fliigel/Rumpfanschluf3stelle bis zur Fligel spit-
ze. Weliterhin ist jetzt darauf hinzuweisen, dal3 die Profillange an dieser Anschluf3stelle gleich
c, ist.

Um den linearen Zusammenhang zwischen den GroRRen C, und C, herzuleiten, greifen wir

auf das von uns im Abschnitt 2.1 definierte Koordinatensystem zurtick. Weiterhin stellen wir
uns eine lineare Gleichung, mit der wir den Zusammenhang zwischen C, und C, bestim-

men werden, mit den unbekannten Groften Alund A2 auf
C(y)=Alxy+ A2 . (4.34)

In dieser Gleichung setzen wir jetzt die Bedingungen, die der linearer Zusammenhang erfillen
mul3, ein, und berechnen anschliefRend die Hilfsgrofien Alund A2. Wir beginnen mit den zu
erfullenden Gleichungsbedingungen

C(y=0)=C

r

¢ H6 U
J=2xc, XA+025¢2 (= A0+ A2
é eca. g

C(y: y'):Ct :2><Ct Xg']_+ 0,25@9 E: ALxy'+A2 .
e eCa

Aus diesen beiden Gleichungen folgt fur die Unbekannten:

¢ .U
p2=2x, a+025&2 g
e eca, g
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u
2, >ge1+025><€é°ﬂ 2%, 6 +0.25 <. 29y
ecau & Ca g

Al=

y

Setzen wir diese beiden Hilfsgréfien in Gleichung (4.34) ein, so erhalten wir:
) é ..

25, XgL+0,25 %59 - 23, @ +025:8 ¢

& éca 8 ecg

v
c(y)= Exy+2xC, Xé‘L+025><(;—T 0. (4.34)
y é €a g

u
U
@

Die benetzte Fligeloberflache (wetted area) erhalten wir jetzt, in dem wir diese lineare Pro-
filumfangsfunktion von der Flugel/Rumpfanschluf3stelle bis zur Fligel spitze integrieren. An-
schlief®end missen wir das Ergebnis mit dem Faktor 2 multiplizieren um den linken und
rechten Fligel zu berticksichtigen. Die aus diesen Schritten entstandene Berechnungsglei-
chung der benetzten Fligel oberfléche Sy lautet:

Sua = 2XCC(y)dly (4.35)

Fuhren wir diese Integration fur die von uns bis jetzt hergeleitete Umfangsgleichung durch,
und setzen anschlief3end die Integrationsgrenzen ein, so erhalten wir, dal3

Siet —2><y>fct>%_,1+025 — +c >@1+025>€£
f can eCa, gb

ist. Mit der Annahme, dai3 (1/) =(1/) ist, ergibt sich

Sus =2%Y%,, ><!—>ge1+025><9—9 - 025%@19$
§C, & cal g eca, fh

Um diese Gleichung weiter bearbeiten zu kdnnen mussen wir jetzt folgende Grofl3en, die sich
auf den Netto-Fllgel beziehen, definieren:

C
e =2 (4.37)

Sw =Y, H{,+1) . (4.38)
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Erweitern wir die Gleichung von Sy mit 8”—13 erhalten wir mit Hilfe der Gleichungen
(4.37) und (4.38)
Sy = 278 ) >§e'].+025>‘(;—9 U &+02580 o g
(I +1) § q 8 écg, Eb

Fassen wir die eckige Klammer zusammen und fuihren anschlief3end die Gleichung (4.11) ein,
erhalten wir, daid

2xS., é
S = Coxd +1  +0,25—+ {1+
ek AL AR

ist. Jetzt multiplizieren wir den Nenner in die eckige Klammer und erhalten somit die Be-
rechnungsgleichung der benetzten Flugeloberflache

a0 ( 1+1 >{)l]
St =258 0,25x¢c—+ *——" . 4,

Diese Berechnungsgleichung finden wir im Torenbeek 1988 Abschnitt B-2 wieder.
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5  SchlulRwort

Mit dieser Arbeit habe ich mein Hauptziel, das Herleiten von Fligel parametern- , Fllgelfl&
chen- und Flugelvoluminagleichungen erreicht. Die Ergebnisse sind mit den Gleichungen der
Literatur verglichen und, wie im Fall des Flugeltankvolumens, verbessert worden.

Problematisch war es, diese Gleichungen, insbesondere die der Voluminagleichungen, mit
Daten von herkdmmlichen Passagierflugzeugen zu versehen. In der Literatur sind nicht alle
bendtigten Grofien vorhanden, so dald ich in vielen Fallen diese GrofRen durch das Ausmessen
von Drei-Seitenansicht Bildern von Flugzeugen ermitteln mufte. Obgleich ich mit diesen
Messungen zufriedenstellende Ergebnisse erhalten habe, wahre es empfehlenswert eine Fol-
gearbeit zum Thema Fligeltank mit dem Schwerpunkt der Ermittlung dieser Fllgeldaten zu
starten.

Des weiteren wére es interessant, weitere Zusammenhange zwischen den Fligelvolumina
herzuleiten, so kénnte man z.B. Zusammenhange zwischen Flugelvolumen zu Fliigeltankvo-
lumen in Abhéngigkeit der Flugzeugreichweite erstellen, so wie eine Relationen zwischen
FlUgel brutto- zu Flugel nettovolumen finden.
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