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Mittels des Flugzeugentwurfsprogramms "Advanced Aircraft Analysis' in der PC Version
(AAAPC) wird ein Langstreckenflugzeug entworfen. Neben dem Entwurf, ist ein weiteres Zidl,
einen Einblick in die praktische Anwendung des Programms zu geben. Es werden u.a. Gewich-
te, geometrische Abmal3e und Leistungsdaten ermittelt. Im anschlief3enden Vergleich werden
Ubereinstimmungen mit der Theorie des Flugzeugentwurfs gesucht.
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FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK
Studiengang Flugzeugbau

Flugzeugentwurf mit dem Programm " Advanced
Aircraft Analysis'

Theoretische Arbeit nach 8§ 11 (3) Ziffer 6 der Prifungsordnung

Hintergrund
Advanced Aircraft Analysis fur PCs (AAAPC) ist ein Programm zum Entwurf von Flugzeu-
gen. Weitere Hinwei se zum Programm gibt esim Internet unter

http://ww. dar cor p. com.
AAAPC wurde von der Firma DARcorporation entwickelt. Prasident der Firma ist Prof.
Roskam, der u.a. durch sein 8-bandiges Werk zum Thema Flugzeugentwurf international be-
kannt geworden ist.

Aufgabe

Mit AAAPC soll ein Flugzeug entworfen werden. Bestandteil dieser Arbeit soll nicht nur der
Entwurf des Flugzeugs sein, sondern auch ein Erfahrungsbericht tber das Entwurfsprogramm
selbst. Dabel kann es sinnvoll sein, einfache Entwurfsschritte per Hand (nach den Methoden
der Vorlesung) durchzufohren, um diese dann mit den entsprechenden AAAPC-
Entwurfsschritten vergleichen zu konnen.

Die Anforderungen an das zu entwerfende Flugzeug:
Zu befordern sind 295 Passagiere mit Gepack und zusétzlich 18750 kg Fracht.
Maximal e Betriebsgeschwindigkeit (max. operating speed) M,,, = 0.86.
Typische Reisegeschwindigkeit M, = 0.82.
Reichweite 6650 NM bei Reserven nach FAR 121.645.
Sicherheitsstartstrecke s, £ 3000 m (Standardatmosphére in Meereshohe).
Sicherheitdandestrecke s ., £ 1800 m (Standardatmosphére in Meereshdhe).
Das Flugzeug soll as vierstrahliges Passagierflugzeug entworfen werden.

Die Ergebnisse des Entwurfs und die Beurteilung des Programms sollen in einem Bericht do-
kumentiert werden. Bei der Erstellung des Berichtes sind die entsprechenden DIN-Normen zu
beachten.
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1 Einleitung

1.1 Allgemeines zum Programm Advanced Aircraft Analysis

Advanced Aircraft Analysis fur PCs (AAAPC) ist ein Programm zum Entwurf von Flugzeugen.
Das Programm eignet sich fir die Dimensionierung und Auslegung oder zur Untersuchung von
bereits existierenden Flugzeugen. Entwickelt wurde es von der Firma Design, Analysis and
Reseach Corporation (DARcoperation). Prasident der Firma ist Prof. Roskam, der u.a. durch
sein 8-bandiges Werk zum Thema Flugzeugentwurf international bekannt geworden ist. Vize
Prasident ist William A.Anemest.

1.2 Herunterladen des Programms

Das Programm ist als Studentenversion fiir 6 Monate gegen $50 nutzbar. Es muss ein Antrag
fur eine uneingeschrankte Nutzung des Progamms an die DARcorporation gestellt. Dieser ist
aus dem Internet unter http://www.darcorp.com herunter zu laden (Anhang A23). Sobald die
Genehmigung zur Benutzung des Programms AAA vorlag, konnte die AAA Software unter
http://www.darcorp.com/aaa.htm heruntergeladen werden.

Um das Programm verwenden zu kdnnen ist ein Passwort erforderlich. Dieses Passwort wird
mit der Genehmigung fir die Nutzung des Programms bekannt gegeben.

Das Programm ist nach den Anweisungen im Installationsprogramm zu installieren. Es wurde
eine Anleitung zum Vorgehen im Programm und ein Beispielentwurf (Design 101) mitgeliefert.

Nach dem Starten des Programms 6ffnet sich eine Dialog-Box, die zwei Zahlen enthélt und

eine Aufforderung nach einem Benutzerschliissel. Diese zwel Zahlen sind an
support @lar cor p. com

zu schicken. Daraufhin wird der BenutzerschlUissel bereitgestellt.

Bis zur Benutzung des Programms, fir den Zeitraum von 6 Monaten, hat es ungeféhr 2 Wo-
chen gedauert.

Es sind keine Probleme beziiglich des Programms aufgetreten. Es war leicht die Software her-
unter zu laden und zu installieren.

Esist darauf hinzuweisen, dass das Programm einen Arbeitsspeicher von 32 MB bendtigt.
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2 Das Programm Advanced Aircraft Analysis

2.1 Programmestruktur

Die Programmoberflache ist aus verschiedenen Arten von Fenstern und Bearbeitungsleisten
aufgebaut. Bel Programmstart erscheint das Hauptfenster (main window), wie Bild 2.1 darge-
stellt.

Sladm W e Application Windew Abnin Menus

B

EiGewiad dvesor Corsdrd ez Uk arllexr
Wlemu by ——=0s - Crk

Lora Uudin L1nklFys Derksickozn
tputd I'".:.':'-.-'F.Gr:f'" coidvate | e | meisid, | e -m..|.-.lu-J

*rofn vV rrert Anlrad Dby t-ar

1, | g A |
ik Main Toalbar
[EIET
R | B B
e R R i S
Simushar —l;nln..'n'\l..'vlly-'r} Vvt lic rrIMlIrnI'7ll:n‘- ceatileelynl inkd i‘].ﬂ-l.? R
Compamy Noame Project Name e ad Time
Bild 2.1 Das Hauptfenster

Uber die Meniileiste oder die Icons im linken bzw. im rechten unteren Teil des Fensters, kann
ein Programm gedffnet, geschlossen, gespeichert und gedruckt werden. Zusétzlich kann auf
Hilfefunktionen zu gegriffen werden. Bel Neubeginn eines Projektsist der entsprechende Name
und die Firma einzugeben. Beide Angaben und das aktuelle Datum mit der Uhrzeit erscheinen
in der Statudeiste.

Bearbeitet wird das Projekt tber die Hauptmenis. Die Hauptmentleiste, welche im Bild 2.1
mit einem roten Pfeil versehen ist, erscheint immer. Sie beinhaltet die Punkte, die fir einen
Flugzeugentwurf wichtig sind. Sieist ein Leitfaden durch das Entwurfsprogramm. Von ihr aus,
geht es in die Hauptmenls. Man , klickt, sich soweit durch, bis Eingabe- und Ausgabefenster
erscheinen (Input/Output Windows). Es werden Parameter in die daflr vorgesehenen Felder
eingegeben. Durch das Anklicken des Fragezeichens rechts neben den Parameterfeldern ist es
maoglich Hilfe beim Ausfillen zu bekommen. Die Hilfefunktion bietet eine graphische Erlaute-
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rung des Parameters oder eine Liste von Werten fur den Parameter bei entsprechenden Flug-
zeugtypen an. Das Ausgabefenster fillt sich durch Betétigung eines Rechners, der sich in der
oberen, linken Ecke des jeweiligen Fensters befindet. Sollten nicht alle Eingangswerte ausge-
flllt sein, so werden nur Teilergebnisse geliefert. Fehlen entscheidende Parameter startet das
Programm den Rechenmodus gar nicht. Neben dem Rechenbefehl, ist es bei einigen Hauptme-
nds noch moglich den Befehl ,,Plot, zu nutzen. Es werden dann Graphiken aus den berechne-
ten Werten erstellt.

Bel jedem Eingabe- und Ausgabefenster kann man durch Betétigung des Feldes , Theory,, In-
formationen Uber die Berechnungsgleichungen erhalten. Sie geben zum Teil Aufschluss bei
einem Problem, doch es ist nicht méglich, an Hand der Gleichungen die Berechnung selbst
durch zufthren. Bei den Gleichungen handelt es sich meistens um Endformeln, so dass einem
immer irgendwelche Werte fehlen, um die Gle chungen |6sen zu kdnnen.
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2.2 Der Entwurfsprozefd

4*' MISSION SPECIFCATION |

PRELIMINARY SIZING AND
SEMSITIWITY ANALYSS

;

PRELIMINARY CONFSSURATION LAYOUT AND
PROFULEIDN SYSTEM INTEGRATEDN

L

CLASS T ANALYSIS AND
CONFHEURATION COMPRRIS0ON

L

CLASE || AMALYEIS AND
CONFIGURATION REFINEMENT

FikAL DESIGHN

Bild 2.2 Entwurfsablauf

Eine Flugzeugdimensionierung ist ein Prozef3, der eine Zahl voneinander abhangiger Entwurfs-
schritte enthalt. Diese Schritte beginnen mit Zwangsbedingungen und Anforderungen in Form
einer Aufgabenstellung (mission specification), und enden in einem vorlaufigen Entwurf (preli-
minary desgin). Im Bild 2.2 (Design 101) sind die einzelnen Entwurfsschritte und ihre Verbin-
dung zueinander dargestellt. Bis zum endgultigen Entwurf, sind eine Rethe von Iterationen
notwendig.

2.2.1 Aufgabenstellung (mission specification)

Die Aufgabenstellung enthdlt normalerweise die Parameter, die auch in dieser Aufgabenstel-
lung angegeben sind. Hierzu ist anzumerken, dass es sich bei den Parametern um einen A340
handelt.
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2.2.2Vorlaufiger Entwurf und Empfindlichkeitsstudien
(preliminary sizing and sensitivity studies)

In diesem Abschnitt werden folgende Parameter ermittelt:

Maximale Startmasse (take off weight), Wro

Betriebd eermasse (empty weight), We

Kraftstoffmasse (fuel weight), We

Maximaler Startschub (max. requierd take-off thrust), T1o

FlUgelflache (wing area), Sw; Streckung (wing aspect ratio), Aw; Zuspitzung (wing traper ra-
tio), | w; Pfeilung (sweep angle), ] und maximaler Auftriebskoeffizient ohne Klappen (max.
required clean lift coefficient), C. max

Maximaler Auftriebskoeffizient, Klappen in Startstellung (max. required take-off lift coeffi-
cient), C | max, 1o

Maximaler Auftriebskoeffizient, Klappen in Landestellung (max. required landing lift coeffi-
cient), C | max, L

Profil und Profildicke (airfoil type and thickness)

Klappenart und Grol3e (flap type and size)

Hier konnen Empfindlichkeitsstudien durchgeftihrt werden. Das heif¥, esist moglich zu sehen,
wie sich zum Beispiel die maximale Startmasse durch variieren verschiedener Parameter an-
dert. Diese Studien waren vor alem bei dem Entwurf der Fliigelgeometrie interessant (siehe
Abschnitt 4.4.1).
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2.2.3 Vorlaufige Anordnung und Antriebssysteme
(preliminary configuration layout and propulsion system integration)

In diesem Abschnitt wird die gesamte Anordnung ausgewahit. Die Flugkonfigurationen werden
festgelegt (Abschnitt 3). Im weiteren wird die Art der Antriebssysteme, die Anordnung und die
Anzahl definiert.

2.2.4 Class| Auswertung
(class | analysis, configuration design and configuration comparision)

Die Methode der Class | ist nicht sehr zeitaufwendig in der Benutzung. Mit ihr ist es moglich
verschiedene Entwurfsideen zu vergleichen. Aus ihnen kdnnen die schlechten Konfiguration
gestrichen werden. Am Ende dieser Methode bleiben noch einige wenige Entwurfe Ubrig, die
mit der Class || Methode bearbeitet werden kénnen.

2.2.5Class |l Auswertung
(class 11 analysis and configuration refinement)

Die Benutzung der Entwurfsmethode Class |1 ist viel aufwendiger als die der Class . Sie wird
verwendet um weiter ins Detail zu gehen und den ersten Entwurf zu verfeinern.
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2.3 Vorgehensweise im Programm

Nach dem Starten erscheint das Hauptmenifenster mit der Menuleiste. Es sind folgende Me-
nipunkte zu bearbeiten:

Gewicht (weight)

Aerodynamik (aerodynamic)

Leistung (performance)

Geometrie (geometry)

Vortrieb (propulsion)

Festigkeit & Steuerbarkeit (stability & control)
Dynamik/Bewegungd ehre (dynamics)
Belastung/Last (Loads)

Aufbau/Struktur (struktures)

Kosten (cost)

Die Punkte werden von oben nach unten abgehandelt. Auf vorher bearbeitete Punkte zurtick-
zugreifen ist notwendig, wenn ein Entwurf inakzeptabel erscheint oder man in der Entwurfsdi-
mensionierung fortschreitet (sehe Bild 2.2).

Eine andere Mdglichkeit um zu starten ist die Konfigurationen (configuration) in den Berei-
chen

L uftfahrtvorschriften (certifigation)

Triebwerke (engine)

Leitwerk (empennage)

Tragflugel (wing)

Getriebe/Fahrwerk (gear)

Aufhangung & Aulienlasttrager (stores & pylons)

auszuflllen. Sollte man so nicht starten, so erscheinen die Konfigurationfenster automatisch bel
der entsprechenden Abhandlung der Hauptpunkte.
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Um einen Uberblick tiber die zu bearbeiten Bereiche und die geforderten Daten zu bekommen
wurden zuerst die Rahmenbedingungen gesetzt.
Anschlieffend ist es unumganglich sich dem ersten Punkt — Gewichte — zu widmen.

Ein zweiter Leitfaden war der Beispielflugzeugentwurf, der von der Firma DARcorporation
mitgeliefert wurde. Es handelt sich hierbel um ein Propellerflugzeug (Cessna). Hierzu ist fest-
zuhalten, dal? der Entwurf nur einen groben Anhalt zum Vorgehen gab. Die Unterschiede zwi-
schen einer Cessna und einem Transportflugzeug sind zu erheblich, um dem gleichen Schema
zu folgen oder sogar Werte tibernehmen zu kénnen.

Der Aufbau dieser Arbeit folgt dem Durcharbeiten des Entwurfsprogramms. Es wird so
ermoglicht an den entsprechenden Stellen auf Probleme hinzuweisen und theoretische
Nachrechnungen z.B. anhand des Flugzeugentwurf-Skriptes (Scholz 1998) einzufligen.
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3.0 Konfigurationen

3.1 Luftfahrtvorschriften (Certification)

Hier wurde festgelegt (Bild 3.1), dass es sich um ein ziviles Langstreckenflugzeug handelt, bei
dem die Vorschriften der FAR 25 gelten.

MilitaryfCidl Twpe
g ™ Sailplane
£y ~ Ultralight
Cerdification ™ Homehoih
TFAR 21 S FAR2% ™~ Light Afrplane

~ Agriculiursl
CJARZI T Mil Specs

™ Amiphibious/Flying Boal
I { Bapces ™ Business

™~ Reglanal
Calegary 2

f& Transport

 Mormal " Uty
" Supersonic Cruise

~ Actobatic © Commuter ~ NACAINASA
Classification
 Class | T Class |l T Class I " Class IV

A

i W OK X Cancel 7 Help
Cartfication

Bild 3.1 Ubersicht-certification
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3.2 Triebwerke (engine)

Es handelt sich um ein 4-strahliges Flugzeug mit Integraltank und Druckbetankung. Gestartet
werden die Systeme pneumatisch (Bild 3.2).

ivaiisien Saleption === K

Powerpliant Fuel Tank Type of Inlet
= et  |ntegral & Plenum
= Piston
 Proplan " Self Scaling Bladder © Straight Through
T Turboprop
= Mone Mon Self Sealing
Number of Englnes: EI Mumber of Nacelles: 14’-
Starling Syslem
W Pneumatic
~ Electric

? o OK X Cancel 7 Help

E'-;ul&

Bild 3.2 Ubersicht-engine
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3.3 Leitwerk (empennage)
Es sind im folgenden Hohen- und Seitenleitwerk zu definieren.

Hohenleitwerk (horizontal tail) siehe Bild 3.3

Empernamge Conlsgum astion [ ]

N Typre ol Balance -

r -

= ! o [

(L]

-
Type of Horn Balance K Honzrontal ¥ edl
Fam P f M Canard

Surface Tip Shape

o = ' K Vertical Tail

e I
'

Nose Shape e

e < ok |

Hom Balance Shape

: % X Cancel |
-
7t |

-~

Structure |

T onizote Tad {T arand DWaateal Tl AV-il f

Bild 3.3 Ubersicht-horizontal tail

Seitenleitwerk (vertical tail) siehe Bild 3.4

Fmperninange Tonhouation =
d Type of Balance
" y i
N e i
Number: 4 : :
Type of Hom Balance W Horizontal Tail
-
Surdace Tip Shape £ Connrd
% c venical Tail
L B
”
Nose Shape : > E
< Hom Balance Shape L :
4 C
e X Cancel
i Iy
? Help
Structure |' _-_" P il |
\Harizortal Tad ACanard yVartical Tal Vsl [

Bild 3.4 Ubersicht-vertical tail
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3.4 Fligel (wing)

Der Flugelkonfiguration setzt sich aus Ruder (aileron) (Bild 3.6), Klappen (flaps) (Bild 3.7),
und dem Figel (wing) (Bild 3.5), selbst zusammen.

Fligel (wing)
| oK |
Wing Type Spailer Alrfoll Type

® Canfilever Monoplane L Fisg Ronl Em 4 &5 iyit Comb 'ﬂ % Cancel

% Flap

 Stryt Braced Monoplane » T I = L :u 7 Help
" Slot F 5
™ Speed Brake L
T Biplane ~ Nane ﬁ -
"T:\M-:,E—_"
Stricture ;I
~\Wing Aeon fFiag/
Bild 3.5 Ubersicht-wing
Ruder (aileron)
Alleron Nase Shape Type of Horn Batance % oK |
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Klappen (flaps)

Bild 3.7 Ubersicht-flaps

3.5 Fahrwerk (landing gear)

Das Flugzeug besitzt 4 Fahrwerke (Anhang Al). Sie sind alle einfahrbar. Nach dem unten ge-
zeigten Schema muss fir jedes die Position angegeben werden.

Bild 3.8 Ubersicht-Fahrwerk
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3.6 Aufhangungen (stores and pylons)

Jedes Triebwerk hat einen Einlauf und eine Aufhéngung (Bild 3.9).

- Stores and Pylons

Numbai of Stones Musmlizs of Prlons:
4] + |

o :

‘, |u"' 0K X Cancel | | 7 Help
Shore/Pylon

Bild 3.9 Ubersicht-stores and pylons
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4 Der Entwurf

4.1 Gewichtsabschatzung (weight sizing)

Als erster Hauptpunkt wird das Gewicht (weight) ausgewahlt. Es erscheinen 5 Unterpunkte
(Bild 4.1). Gestartet wird mit der Gewichtsdimensionierung (weight sizing).

u“.'quhl Sizing Clas= | Weight | Ciass || Weght Carter of Gravty Lateral Tio-over

Waight Sizing

Miesion Profila T a0 Wkl | Regression Sensitivity

Segmenl Inpul and Fuel-Fraction Calcuiabion

New Segmant | Delete Segment [ Insart Segmeni Mave Sagmiani ! Fuel-Fracticn
. =
Mission Profile | W, W,
.W:'IIT'IIII[ [ 0. 9500
Tand | 0. G00
Take-off u. 8850
_':El-ll 4] 09701
Crutse | 0.7398
Descont ) Jl 0,89800
_'__nu:T' ;l_ 08820
:‘.‘-h'l 08818

Bild 4.1 Ubersicht-weight sizing

Sie enthdlt weitere 4 Unterpunkte. Fir den ersten Entwurf sind nur die zwei ersten Punkte
interessant. Die anderen beiden Punkte stehen zur Optimierung zur Verfigung (d.h. wie sich
eine Gewichtseinsparung z.B. auf die Reichweite auswirkt).

Flugphasen (mission profile)
Startgewicht (take off weight)
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4.1.1 Flugphasen (mission profil)

Durch Auswéahlen von ,new segment, ist es moéglich, fur die einzelnen Flugabschnitte den
Kraftstoffanteil zu definieren. Folgenden Abschnitte wurden ausgewahlt.

Warmlaufen (warm up)
Rollen (taxi)

Starten (take off)

Steigen (climb)

Reiseflug (cruise)

Sinken (descent)
Landen/Rollen (land/taxi)

Uber die Hilfefunktion stehen einzelne Werte fur die jeweiligen Flugabschnitte zur Verfligung.
Diese Werte stellen das Massenverhdtnis zwischen der aktuellen Flugphase und der vorherigen
dar. FUr jede Flugzeugart (Langstreckenflugzeug, Business — Jet, u.s.w) steht ein Massenver-
haltnis zur Auswah.

Diese Vorschlage wurden fur die Flugphasen Warmlaufen, Rollen, Starten, Steigen, Sinken
und Landen/Rollen Gbernommen.

Bel den Flugphasen Reiseflug und Warteschleifen missen zusétzliche Angaben gemacht wer-
den. Diese kénnen durch Werte aus der Aufgabenstellung (Reichweite, Geschwindigkeit) oder
der Hilfefunktion (Gleitzahl) erganzt werden.

Die anderen 3 , Segment,, - Felder geben einem die M&glichkeit Segmente zu |6schen (delete),
neu einzufligen (insert) oder zu verschieben (move).

Alle mission segments mass fractions liefern eine Grol3e, die zur Berechnung der verbrauchten
Kraftstoffmasse notwendig ist. Durch Anklicken der Option fuel fraction wird dieser Faktor -
mission fuel fraction- berechnet.

Der Wert betragt 0,5746.

Im Anhang B ist auf der Seite 1 der entsprechende Programmausdruck dargestel It.

4.1.2 Startgewicht (take off weight)

In dem Fenster miissen eine Reihe von Werten eingegeben werden (Anhang B, Seite 2). Einige
Werte sind zum Teil schon aus vorherigen Berechnungen vom Programm tbernommen wor-
den, oder kénnen aus der Hilfefunktion ausgewahlt werden. Abgeschétzt wurde der Wert fir
den Reservekraftstoffanteil M, mit 5%.
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Das Programm berechnet eine Menge von Daten die dem Anhang B (Seite 2-3) zu entnehmen
sind. Interessantester Wert ist das Startgewicht. Es liegt bei 5.315.197,6 N. Dieser Wert liegt
weit Uber dem Startgewicht eines A340, der in Muller 1999 (Seite 22) mit 2.697.750 N
festgelegt ist.

Durch Variation der Eingangswerte wurde probiert, das Abfluggewicht zu senken. Der einzige
Wert der durch minimale Verdnderung einen grof3en Einfluld auf das Stargewicht hatte, ist das
mission fuel fraction. Liegt es deutlich hther, um die 0,674 so kommt das Startgewicht in die
Grolenordnung 2.700.000 N (Anhang B, Seite 4-6).

Das heil¥, dal3 bel der Eingabe der Flugphasen ein Fehler vorliegen misste.

Sieht man sich abermals die Eingabeparameter fir die Flugphase Reiseflug an, so kann man
durch Verandern der Gleitzahl das mission segments mass fractions erhdhen, was wiederum
das mission fuel fraction erhoht.

Die maximae Gleitzahl berechnet nach Scholz 1998.
Skript Flugzeugentwur f
Es ergibt sich aus dem Bild 5.9 in Scholz 1998 (Seite 74, Abschnitt 5.7) die Werte:

(L/D),, =17
A (S 1S,) =12

Zum Vergleich wurde die DC 10 und die B 747 ausgewéhlt. Sie haben von den Flugzeugab-
messungen und Fliigelflachen Ahnlichkeiten mit dem A340.
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4.1.3 Resiimee — Gewicht

Aus Abschnitt 4.1.2 ergab sich ein neues (L /D), zu 17. Mit diesem Wert wird in mission
segments mass fractions in die Flugphase Reiseflug gegangen (Kaptitel 4.1.1) und erneut das
mission fuel fraction berechnet. Der Wert liegt bei 0,6067 (Anhang B, Seite 7-9).

Ein aktuelles Startgewicht von 4.864.000,2 N ergibt sich, wenn man zurick zur Startgewichts-
berechnung geht. Dieses liegt hoher, als das in der Literatur angegebene.

Durch Iteration wurde (L / D), solange verandert, bis sich ein Startgewicht von
2.667.965,5 N ergab. (L /D), betrégt fur diesen Fall 23 (Anhang B, Seite 10-14).

Der weitere Entwurf beruht auf den oben getroffenen Iterationsschritten.

4.1.4 Erfahrungen bel der Gewichtsabschéatzung

Es war nicht moglich, durch die Eingabe von verschiedenen Parametern, direkt das Startge-
wicht zu erreichen.

Dieses bedeutet, dass die Werte aus der Hilfefunktion einem nicht zu einer optimalen Lésung
bringen. Es war zu sehen, dal3 die ,,Formel,, zur Berechnung der Gleitzahl aus der Vorlesung
Flugzeugentwurf, néher an die gewtinschte Ldsung heran kommt.

Trotz der Programmunterstiitzung, war es mihsam die lterationsschritte durchzufihren, bis
das Startgewicht in der richtigen Gréf3enordnung lag.

Es wére wiinschenswert, wenn es seitens des Programms einen Hinweis gabe,

wenn die Differenz zwischen abgeschétzter Startmasse und berechneter Startmasse zu grol3 ist.
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4.2 Aerodynamik - Widerstand (aer odynamic - drag)

Der zweite Punkt ist die Aerodynamik. In diesem Abschnitt werden die Polaren (¢ Uber cp) fur
einzelne Flugphasen und Konfigurationen bestimmit.

Sieist unterteilt in Auftrieb (lift), Widerstand (drag), Momente (moment) und aerodynamisches
Center (aerodynamic center). Wie im Bild 4.2 dargestellt, wird als erstes der Widerstand aus-
gewdhlt. Begonnen wird mit der Class | Methode, denn fir diese Methode sind weniger Infor-
mationen notwendig, alsfur die der Class 1.

Lin Drag Woment oo, Centa

Orag

Clasa | Orag Class il Drag Drag Dwtribution |

Chass | Estimafion of Sutmonic Dag Polars

| T.0. Gear Diown | T.0. Gear Up Chral | Land GearUp | Land, Gear Down QE| Caerren FH. Cond

Bild 4.2 Ubersicht-aerodynamic

Es werden in den folgenden Abschnitten die Unterpunkte

Start: Klappen ausgefahren / Fahrwerk ausgefahren (take off, gear down)
Start: Klappen ausgefahren / Fahrwerk eingefahren (take off, gear up)
Klappen eingefahren (clean)

Landung: Klappen ausgefahren / Fahrwerk eingefahren (landing, gear up)
Landung: Klappen ausgefahren / Fahrwerk ausgefahren (landing, gear down)
Triebwerksausfall (O.E.I)

Aktueller Flugzustand (current flight condition)

ausgewertet.
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4.2.1 Start: Klappen ausgefahren / Fahrwerk ausgefahren
(take off, gear down)

Die Eingangsparameter Startgewicht und Flugelflache wurden aus den vorherigen Berechnun-
gen/Eingaben tibernommen.

Es sind jetzt eine Reihe von Koeffizienten zu bestimmen. Die meisten Werte wurden aus der
Hilfefunktion tbernommen (Anhang B, Seite 15).

Ausgabewerte, wie benetzte Fllgelflache, Nullauftriebswert sowie 1/ (e*p* A) konnen eben-

falsim Anhang B der Seite 15 entnommen werden.
Die Gleichung der Polare lautet

C, = 0,0529 +0,0416* C’
Die Graphen befinden sich auf Seite 16 im Anhang B.
Fur die anderen oben aufgefihrten Flugabschnitte gilt die gleiche Vorgehensweise. Die Ein-

und Ausgabewerte sowie Polare sind dem Anhang B (Seitenzahlen im Anhang B sind angege-
ben) zu entnehmen:

Start: Klappen ausgefahren / Fahrwerk eingefahren (take off, gear up) Seite 17
Polarengleichung: C, = 0,0329 +0,0416* C?
Graph Seite 18
Klappen eingefahren (clean) Seite 19
Polarengleichung: C, = 0,0184 +0,0391* C?
Graph Seite 20

Landung: Klappen ausgefahren / Fahrwerk eingefahren (landing, gear up)  Seite 21
Polarengleichung: C, = 0,0799 +0,0445* C?
Graph Seite 22
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Landung: Klappen ausgefahren / Fahrwerk ausgefahren

(landing, gear down) Seite 23
Polarengleichung: C, = 0,1029 +0,0445* C?
Graph Seite 24
Triebwerksausfall (O.E.I) Seite 25
Polarengleichung: C, = 0,1179 +0,0391* C?
Graph Seite 26
Aktueller Flugzustand (current flight condition) Seite 27
Polarengleichung: C, = 0,2179 +0,0386* C;
Graph Seite 28

4.2.2 Erfahrung bei der Polarenbestimmung und Auswertung

Die Hilfefunktion erwies sich bei fehlenden Parametern als sehr niitzlich.
Auf Grund fehlender Erfahrungen und Vergleichsmoglichkeiten, war es mir nicht moglich die
Polaren auf Plausibilitét, beziiglich der eingegebenen Werte, zu prifen.
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4.3 Leistungen (performance)

In diesem Abschnitt werden fur die verschiedenen Le stungsanforderungen

Uberziehgeschwindigkeit (stall speed)
Startstrecke (take off distance)

Steigflug (climb)

Max. Reisegeschwindigkeit (max. cruise speed)
[Mantver (maneuvering)]

Landestrecke (landing distance)

die Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhdltnis berechnet. Diese werden anschlief3end
in einem Entwurfsdiagramm (matching plot) dargestellt (damit die Flugphasen untereinander
vergleichbar sind, wurden die Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhdltnis auf den
Start bezogen).

Die verschiedenen Leistungsanforderungen sind unter dem Punkt sizing (Bild 4.3) zu finden.
Bel diesen Anforderungen sind nur Werte einzugeben. Die Ausgabeform geschieht durch das
Entwurfsdiagramm.

Siznig

|
Stall Spead dka-off Lhelance Lol | Max Lnese Spead IManauvemmg Landing OEltance Malching Flol

Bild 4.3 Ubersicht-performance
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4.3.1 Uber ziehgeschwindigkeit (stall speed)
Es sind hier 5 Parameter einzugeben (Anhang B, Seite 29).
- Hohe (altitude) hga
Die Wahrscheinlichkeit, dal3 sich die Stromung an den Tragflachen ablogt, ist beim Starten,
Steigen und Landen am groéften. Daraus folgt fur die Hohe in der Abldsung eintritt, die Hohe O
km gewahilt.

- Uberziehgeschwindigkeit (stall speed) Vga

Diese Geschwindigkeit ist die minimalste Geschwindigkeit, die ein Flugzeug fliegen kann, bei
noch keine Ablosung stattfindet. Sie berechnet sich nach der Formel

0. = 2 ntg
min r*SkCa,max

. 2*26679655N
min =1 1,225kg / m?*365,87m?*2,1

=883m/s =318km/h

- Gewichte (weights) Wgai, Wro

Es werden die Gewichte abgefragt, bei dem die Stromungsabl 6sung stattfindet sowie das Flug-
zeug startet. FUr beide Gewichte wurde das Abfluggewicht mit 2.667.965,5 N gewahlt.

- max. Auftriebsbelwert C, mex

Dieser Auftriebsbeiwert wird auf 2,1 festgelegt. Es entspricht dem beim Durchstarten.

Der Graph im Entwurfsdiagramm (matching plot) ist eine vertikale Linie (Anhang B Seite 30).
Die Fléachenbelastung ist mit 10009,1 N/m? abzulesen (siehe auch Abschnitt 4.3.7).

Skript Flugzeugentwurf

In Scholz 1998 sind dazu keine Angaben gemacht.
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4.3.2 Startstrecke (take off distance)
Folgende Eingabewerte waren gefragt und wurden wie folgt definiert (Anhang B, Seite 31).

Hohe der Startstrecke (runway altitude at lift-off) hyo = 0 km

Schubverhdtnis von aktuellem Schub zu dem Schub bei 0 km 1SA-Bedingungen (ratio
of take-off trust to that at take-off 0 m ISA) ergibt sich durch die Wah! der Starththe bei
OkmzuFo=1

Temperaturdifferenz von der aktuellen Temperatur zur Standardatmosphére (temperature
increment) betrégt DT =0° C

Startstrecke (take-off field lenght) sro laut Aufgabenstellung 3000m

Auftriebsbeiwert beim Starten (max. lift coefficient for take-off condition) C, ma, o Wird

zu 2,2 gewahit. Hier bietet das Programm unter der Hilfefunktion fur Langstreckenflugzeuge

Auftriebsbeiwerte von 1,6 — 2,2 an.

Es besteht die Méglichkeit sich im Auslegungsdiagramm noch weitere C. | max, 1o

Geraden einzeichnen zu lassen. Im welteren soll ein C, max, 1o VOn 2,1 und 2,3 darzustellen

werden. Dafir muR3 in das Eingabefenster ,,plot DC,_ max, 0,1 eingegeben werden.
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Das Entwurfsdiagramm enthdlt die 3 Geraden (Anhang B Seite 32). Es sind leider keine Gera-
dengleichungen angegeben.

Fur den C_ max, o = 2,2 ergibt sich eine Steigung aus der Gerade von 0,00003556m3/N.

Skript Flugzeugentwurf

Zur Berechnung des Verhaltnisses aus Schub-Gewichtsverhdnis und Flachenbelastung steht in
Scholz 1998 (Seite 66, Abschnitt 5.2) die Formel 5.10:

TTO /mMTO* g — kTO
mMTO /SN STOFL*d* CL,MAX,TO

mit K, =2,34m* / kg
s =1

Die Sicherheitsstartstrecke betrégt 3000 m. C,_ max 1o ist aus der Tabelle (Scholz 1998,
Bild 5.3) unter Transport Jet mit 2,2 abzulesen. Es ergibt sich:

Tio / Myro* g _ 2.34m* / kg
Myo!S,  3000Mt1+2,2

= 0,0003545m?/ kg = 0,00003614mM>3/N

P Der Vergleich zeigt, dass eine Ubereinstimmung vorhanden ist.



4.3.3 Steigflug (climb)

Zuerst fragt das Programm nach der Bauvorschrift. In diesem Fall ist esdie FAR 25.

Es werden eine Rethe von Werten abgefragt (Anhang B Seite 33).

Hierbel sind die meisten schon aus den vorherigen Eingaben tbernommen worden. Dazu geho-
ren C., max, cLeans Ci, max, To, Ci, max, 1, Ci, max, arp, Wro, Fléchenbelastung, Oswald Faktoren
fur die Flugphasen Start, Reiseflug (Klappen ein) und Landung sowie die Cp o — Werte in die-
sen Flugphasen.

Die entsprechenden Steiggradienten (climb gradient) fur Steigen (climb), zweites Segment
(second segment), (en-route condition), Durchstarten (approache condition) und fir die Lan-
dekonfiguration (landing condition) werden von dem Programm, auf Grund der Information
FAR 25 und der Anzahl der Triebwerke, angegeben.

Es fehlt das Schubverhdtnis von Reiseschub zu Startschub in Standardatmosphére. Dieser
Wert wurde nach Anfrage bel der Deutschen Lufthansa (Anhang A2) mit 0,22 angegeben. Das
Schubverhdtnis nach 8 Sekunden wurde auf 0,18 abgeschétzt.

Hier liefert das Programm neben dem Entwurfsprogramm auch noch die Koeffizienten
1/(e*p* A) (im Programm as B bezeichnet) in der Widerstandspolarengleichung fir die Kon-

figurationen:

Klappen eingefahren B =0,0391

Start: Klappen ausgefahren, Fahrwerk ein B =0,0416
Start: Klappen ausgefahren, Fahrwerk aus B =0,0416
Landung: Klappen ausgefahren B =0,0445

Die Schubverhaltnisse werden im Entwurfsprogramm a's Horizontalen dargestellt und betragen
(Anhang B Seite 34):

climb OEl: 0,14

climb OEl transit : 0,15

climb OEI 2™ segment : 0,15

Climb OEI approache: 0,15

Climb OEIl en-route: 0,44 Das Schubverhdtnisist sehr hoch.
Climb OEl Landing: 0,71 Das Schubverhdltnisist sehr hoch.
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Skript Flugzeugentwurf

In Scholz 1998 sind nur die Berechnungen fir das Schub-Gewichtsverhdtnis fur das zweite
Segment und das Durchstartmandver dargestellt.

zweite Segment

Die Gleichung zur Berechnung des Schub-Gewichtsverhdnisses (5.14) steht in Scholz 1998
(Abschnitt 5.3, Seite 68)

mit N = Anzahl der Triebwerke
g=3,0 % (nach FAR 25)

Im weiteren gilt: sin g » g/ 100. Fir die Berechnung von L/D ist die Gleichung 5.20 aus
Scholz 1998 (Seite 69) zu verwenden

C,
Ct
p* A* e

L/D=

CD,P +

Fur Cp p ergibt sich nach Gleichung 5.21 und den darunter angeftihrten Parametern zu 0,04.
A=ARy = /S =60,32m? / 365,87m?2 = 9,94.

Der Oswald Faktor ist in Scholz 1998 (Seite 69) mit 0,7 angegeben.

Der C_-Wert ergibt sich aus der Formel (Scholz 1998, Seite 70)

C _ CL,max,TO _ 212 _ 1,5278
L7144 144
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Die Wertein
C,

Ci
p* A*e

L/D=
Copt

eingesetzt, fuhren zu einer Gleitzahl von 10,4.

Es ergibt sich ein Schub-Gewichtsverhéltnis von

T, 540,21
m. . &4- 10 8104

MTO

+ 0,03?5 - 0168

P Dieser liegt deutlich Uber dem vom Programm berechneten, der bei 0,15 liegt.

Durchstartmantver

Die Gleichung zur Berechnung des Schub-Gewichtsverhdnisses (5.24) steht in Scholz 1998
(Abschnitt 5.5, Seite 70)

TTO :FE‘N 0, & singg* ML
Myo EN-18 8L/D 98 my,

mit g= 2,7 % (nach FAR 25)

Das Gewichtsverhaltnis my. / muro ist aus Scholz1998, Bild 5.6 (nach Roskam 1) mit 0,84
angegeben. In der Tabelle 5.1 ist das Verhdtnis nach Loftin mit 0,73 definiert. Die Rechnun-
gen werden im folgenden mit beiden Werten durchgefhrt.

Fur L/D gelten die gleichen Gleichungen und Parameter wie unter Abschnitt a, nur ist der
Cpp— Wert um 0,015, auf Grund des ausgefahrenen Fahrwerks, hoher (Scholz 1998, Seite 69).
Er ergibt sich zu 0,055.



37

Die Gleitzahl berechnet sich zu

C, 15278

L/D= . . Cf = o 1,52782 =944
+7
°F pr*Are 7 p*9,04%0,7

Fur das Durchstartmandver ergibt sich ein minimales Schub-Gewichtsverhdtnis nach Roskam
von

To @4 6l
m

~€&4- 10 €944

+ 0,027%*0,84 = 0,149

MTO
und nach L oftin von 0,129.

Das Programm hat ein Schub-Gewichtsverhdtnis von 0,15 berechnet, was der Nachrechnung
nach Roskam gleich kommt.

Es ist anzumerken, dass dies merkwirdig erscheint, denn die Landemasse muf3 in dem Pro-
gramm mit dem Gwichtsverhdtnis my. / myro und der Startmasse berechnet werden. In Ab-
schnitt 4.3.5 wurde ein my. / myto — Verhdtnis von 0,758 ausgewahlt um die Landemasse zu
berechnen.
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4.3.4 Maximale Reisegeschwindigkeit (max. cruise speed)

Die geforderten 8 Eingabeparameter sind wie unten angefihrt, ausgewahlt oder definiert wor-
den (Anhang B, Seite 35).

Reisehdhe (altiude) h wurde auf 11 km festgelegt

Das Schubverhatnis (ratio of trust) F zu 0,22

Startgewicht (take-off weight) Wrowurde von der Startgewichtsberechnung tibernommen.

Als Reisegewicht (cruise weight) Weise Wurde das Startgewicht gewahlt. Normalerweise liegt
dieses unter dem Startgewicht. Dies wirkt sich als Sicherheit in der Rechnung aus.

Maximale Reisegeschwindigkeit (max. cruise speed) Venise, max 1S 913,6 km/h. Diese ist aus der
Machzahl (siehe Aufgabenstellung) zu berechnen

U = Ma *a

cruise, max Cruise, max

Usisemac = 086¥295116m/ s=253,7 2 9136km/ h

Flachenbel astung wird mit 9,94 aus den vorherigen Eingaben Gibernommen
Der Oswald-Faktor €ean Und Cpo giean WUrden aus den Eingaben in Abschnitt 4.3.3 tibernommen

Ausgabewerte sind die maximale Reisemachzahl, die zwangsweise vom Programm zu 0,86
berechnet wurde, und der Koeffizient 1/ (e*p* A) gean ZU 0,0391.

Im Entwurfsprogramm wird die Reisegeschwindigkeit als Hyperbel dargestellt
(Anhang B, Seite 36).

Skript Flugzeugentwurf
Fur die Darstellung der Reisekurve im Diagramm ist es notwendig die Schubgewichts-
verhdtnisse und die Flachenbelastung von verschiedenen Hohen zu berechnen. Fur das Schub-

Gewichtsverhdtnis gilt die Gleichung in Scholz 1998 (Seite 71, Abschnitt 5.6.1)

To 1
Myro™ 9 (Ter / Tro)* (L7 D)

und fr die Flachenbelastung gilt die Gleichung (Scholz 1998, Seite 72, Abschnitt 5.6.2)

mMTO CL* M2 g
- *Zx n(h
S, g 2 p(h)
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mit p(h) = p,*0,2232¢ g 7" (™Y
g=14

(L/D)ma betragt 23 / bzw. nach Scholz 1998 (Abschnitt 4.1.3). Fir weitere Berechnung wurde
die grofdere Gleitzahl verwendet. Die Machzahl ist mit 0,82 definiert.

C. kann aus dem Bild 5.11 in Scholz 1998 (Seite 77) abgeschétzt werden. Hier ist die Flugel-
streckung nur bis 8.8 aufgelistet, sie betragt jedoch 9,94. Der Wert bel 8,8 fur C_ ist 0,67. Er
wird schétzungsweise bel 0,73 fur die Fllgel streckung 9,94 liegen.

Das Verhdtnis Tcr / T1o wird flr die entsprechende Hohe und Flugmachzahl aus den Trieb-
werksdiagrammen abgelesen (Scholz 1998).

In der folgenden Tabelle 4.1 dargestellt.

Tabelle 4.1 Schub-Gewichtsverhéltnis und Flachenbelastung im Reiseflug

Hohe |Ter/Tro |Tro/ (Muro*g) |PM) [P |muto /  Sw|mwro / Sw
[km] [kg/m?] [N/né]
11 0220  |0,207 22616 792,1 7770,5
12 0,185  |0,246 19316 676,6 6637,5
13 0160  |0,284 16498 577,9 5669,2

Es war nicht moglich, die Werte aus dem Programm und dem Skript (Uber die Hohe) zu ver-
gleichen.
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Mit dem Schub-Gewichtsverhdtnis von 0,220 ist es nicht mdglich eine Flachenbelastung aus
dem Entwurfsdiagramm abzulesen. Das heif¥ die berechnete Kurve vom Programm liegt deut-
lich Uber der, die sich aus den Werten aus dem Skript ergeben wirde.

4.3.5 ManoOver (maneuvering)

Auf Grund fehlender Parameter wurde dieser Punkt nicht bearbeitet. Die Hilfefunktion gab
aul3er einer wortlichen Erlauterung keine Werte zur Auswah.

4.3.6 Landestrecke (landing distance)
Die Parameter zur Eingabe sind (siehe Anhang B, Seite 37):

Landehdhe (landing altitude) wird auf 0 km festgelegt, so dass sich ein DT zu 0° C ergibt.
Landemasse kann mit der Hilfefunktion des Programmes berechnet werden. Die Startmasse ist
bekannt und wird mit einem Faktor my,. / myro der zwischen 0,65 und 1 liegen soll multipli-
ziert. Im folgenden wurde mit dem Wert 0,758 weiter gerechnet. Der Wert kommt dadurch
zustande, dass eine mdglichst hohe Flachenbelastung erreicht werden sollte und die max. Lan-
demasse eines A340 (Airbus A340) eingehalten werden mufde. Die Landemasse (landing
weight) betrégt W\ ¢ = 2.022.731,6 N.

Das gleiche gilt fur die Startmasse (take-off weight), die 2.667.965,5 N betrégt.

Der Auftriebsbeiwert fur die Landekonfiguration (max. lift coefficient for landing condition)
kann aus der Hilfefunktion ausgewahlt werden. C ma. Wurde zu 2,9 gewahit.

Auch hier besteht wie bei der Landestrecke die Moglichkeit einen Bereich */. 0,1 einzugeben.
Dadurch werden fur die C. — Werte 2,8 und 3,0 die Landevertikalen mit im Entwurfsdiagramm
eingezeichnet.

Letzter Parameter ist die Landestrecke (landing field lenght). Sie betragt laut Aufgabenstellung
S+ = 1800 m
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Die FHéachenbelastung ist aus dem Entwurfsdiagramm (Anhang B, Seite 38) fir

C.=28 (W/S) = 6954,55 N/m?
CL=29 (W/S) = 7220,45 N/m?
C.=30 (W/S) = 7465,91 N/m?

Skript Flugzeugentwurf

Die Flachenbelastung berechnet sich nach der Gleichung 5.6 in Scholz 1998 (Seite 61, Ab-
schnitt 5.1) wiefolgt:

_ mML /SN
mMTO /SN - mML /mMTO

Wie in Abschnitt 4.3.3 (Scholz 1998) angefihrt ist das Gewichtsverhdtnis my,. / myro nach
Roskam | mit 0,84 und das nach Loftin mit 0,73 definiert.
Fur das Verhdtnis my, / Sy ergibt sich nach Scholz 1998 (Seite 61, Gleichung 5.5)

My /Sy =K *S* C o * St
it k. = 0,107 kg/m?
s=1
S.r = 1800 m (Aufgabenstellung)
CLmaxL = 2,8 (Scholz 1998, Seite 62, Bild 5.3)

m, /S, =k *s*C *s ¢, =0107kg / m#1*2,81800m= 539,28 kg/m?

L,max, L
Die Fachenbelastung betrégt nach Roskam |

My /Sy _ 539,28kg /P
My / Myro B 0,84

Myro / Sy = = 642 kg/m2 2 6298,02 N/m?

und nach Loftin myro / Sy zu 738,74 kg/m? =7247,04 N/m?

Fur C. = 2,8 ist eine Flachenbelastung (W/S) von 6954,55 N/m? = 708,9kg/m?2 abzul esen.
Der vom Programm berechnete Wert liegt nadher an dem nach Loftin berechneten.



42

4.3.7 Entwurfsdiagramm (matching plot)

Unter dem Punkt ,, matching plot, sind die verschiedenen Leistungsanforderungen auszuwah-
len, welche im Diagramm erscheinen sollen (Bild 4.4). Fir die abschliessende Betrachtung
werden alle Anforderungen ausgewahlt (in den entsprechenden Abschnitt, wurden nur die je-
weiligen Anforderungen dargestellt).

Bild 4.4 Ubersicht-matching plot

Es muiissen u.a. die maximalen Koordinatenwerte und die Skalierung eingeben werden.

Das Entwurfsdiagramm hat die Aufgabe ein optimales Schub-Gewichtsverhdtnis und eine op-
timale Flachenbel astung zu finden.

Dieser Auslegungspunkt wird erreicht, wenn man sich im Diagramm soweit wie moglich rechts
(hohe Flachenbelastung) und soweit wie moglich unten (niedriges Schub-Gewichtsverhédtnis)
aufhalt. Aus dem Diagramm (Anhang B, Seite 39) ergibt sich eine Lésung von:

(W/S)ro = 1445,5 N/m2 2 147 kg/m?
(T/W)To = 0,71

Wie bereits in Abschnitt 4.3.3 erwahnt, ist das Schub-Gewichtsverhdtnis fir en-route und lan-
ding zu hoch, so dass das Schub-Gewichtsverhaltnis auf jeden Fall nicht optimal erscheint.
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Bel der Wahl eines zweiten Entwurfsdiagrammes (Anhang B, Seite 40), wurden diese zwei
Anforderungen ausgeblendet. Es ergibt sich folgendes Wertepaar:

(W/S)ro = 6572,72 NIm2 2 670 kg/m?
(T/W)To = 0,25

Von der Grélenordnung erscheint dieses Ergebnis wahrscheinlicher. Das Programm bietet
Richtwerte, so dass das Ergebnis auf Plausibilitét geprift werden kann. Diese sind fir einen
A340 angeben mit:
(W/S)1o0 = 120 Ib/ftz2 = 5745,6 N/m? = 585,7 kg/m?

(T/W)+o = 0,267

Vergleicht man die theoretischen Werte mit denen des Programmes, so ergibt sich fir das
Schub-Gewichtsverhétnis eine prozentuale Abweichung von 6,4 % und fir die Flachenbelas-
tung eine von 12,6 %.

Skript Flugzeugentwurf

Die Lestungsanforderungen die auf den Werten aus Scholz 1998 basieren werden in ein Dia-
gramm gezeichnet.

Im folgenden werden die Ergebnisse der Leistungsanforderungen aus den einzelnen Abschnit-
ten noch mal zusammengetragen.

Startstrecke (take-off distance):
(T/W)To/ (W/ S)TO = 0,00003614m2/ N

Steigen / zweites Segment (second segment):
(T/W)To = 0,168

Steigen /Dur chstartmanéver (approache) :
Roskam: (T/W)To = 0,149
Loftin: (T/W)1o = 0,129

Reiseflug (cruise) :
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Zur besseren Ubersicht Tabelle 4.1 aus Abschnitt 4.3.4

Tabelle 4.1 Schub-Gewichtsverhéltnis und Flachenbelastung im Reiseflug

Hohe |Ter/Tro |Tro/ (Muro*g) |PM) [Pl |mMuto /  Sw|mwro / Sw
[km] [kg/m?] [N/nré]
11 0220  |0,207 22616 792,1 7770,5
12 0,185  |0,246 19316 676,6 6637,5
13 0160  |0,284 16498 577,9 5669,2

L andesrecke (landing distance) :
Roskam: (W/S)to = 6298,02 N/m?
Loftin: (W/S)to = 7247,04 N/m2

Liest man aus dem Diagramm (Anhang A3) den Auslegungspunkt ab, gleiche Kriterien, wie
oben beschrieben, so ergibt sich nach Loftin/Roskam (es wurde immer der ginstigere Wert
ausgewahlt):

(T/W)r0 = 0,243
(W/ S)TO = 6670 N/m?2

Zum Vergleich, die Werte aus der Berechnung des Programmes

(W/S)ro = 6576,14 N/m? 2 670 kg/m?
(T/W)To = 0,25

Esist eine Ubereinstimmung erkennbar. Es sei jedoch darauf hingewiesen, dass das Wertepaar
aus dem Skript auf zwel verschiedenen Methoden beruht und die glinstigere ausgewahlt wurde.
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4.4 Geometrie (Geometry)

In Geometrie werden die Abmessungen von

Flugel (wing)

Rumpf (fuselage)

Hohenleitwerk (horizontal tail)
Seitenleitwerk (vertikal tail)

[Entenfliigel (canard)] — hier nicht vorhanden

festgelegt.

2-Dirmensianal Aaro-CADD [

- Geomatry

Fusetage | Wing | Horizontal Tai Vartical Tai l Canard

Bild 4.5 Ubersicht-geometry

4.4.1 Fligel (wing)

In diesem Punkt missen gute Vorstellungen tber die Abmalie des Doppeltrapezfliigels (An-
hang A4) vorhanden sein. Im vorhinein ist darauf hinweisen, dass auf Grund fehlender Maf3an-
gaben, das Ausfillen der Parameter fir Schwierigkeiten sorgte.

Neben den funf Eingabeparameter (Anhang B, Seite 41)

Spannweite (wing span) b = 60,3 m nach M Uller 1999 (Seite 22)

Einstellwinkel (incidence angle) iw = 1,5 ° nach Raymer 1992

Anzahl der Trapeze (number of half wing panals) Npaa = 2 aus Anschauung

Z-Abstand zu der 25%-Linie an der Flugelspitze ( z-coordinate of wing tip quarter chord
point) Zcyaw = 6,01 m (Anhang A5/A6).

Maximaler Rumpfdurchmesser (max. fuselage diameter) Dy max = 4,86 M
(Anhang A 10).

missen die Mal3e fur die Trapeze eingegeben werden (Anhang A4).
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Um an die einzelnen Werte zu gelangen, wurde aus der Zeichnung (Anhang A9) der Mal3stab
berechnet und die gewiinschten Langen per Lineal abgemessen und skaliert.

Diesfuhrt zu den Werten, die in dem Programm in der wing geometry table (Anhang B,

Seite 41) angegeben sind.

Die Ausgabeparameter sind u.a.

Profiltiefe an der Flligelwurzel des Ersatzfligels (wing root chord lenght) C.,, = 9,65 m
Profiltiefe an der Fllgel spitze des Ersatzfliigels (wing tip chord lenght) C;,, = 2,48 m
Flugelflache (wing area) Sy = 365,87 n?
Zuspitzung (taper ratio) | w = 0,26
Zum Vergleich DC 10: | v = 0,25 laut Torenbeek 1984 (Seite 220).
Fllgelpfeilung bezogen auf die 25%-Linie L ¢4y =29,1°
Dieser Wert stimmt ungeféhr mit der Angabe aus Airbus A340, der bel 29°42 liegt, Uberein.
Z-Abstand zu der 25%-Linie an der Fligelwurzel Zc 4w = 3,50 m (Siehe Anhang A8).
Durch Abmessen aus Anhang A10 ergibt sich der Wert zu 3,5 m
V-Winkel (dihedra angle) Gy = 4,8°

Laut Lufthansa (siehe Anhang A9a) ist dieser mit 4,58° definiert.
Schrankung (wing twist angle) e, = -3°
Dieser Wert liegt laut Raymer 1992 zwischen 1 und 5°.

Die restlichen Werte sind dem Ausdruck im Anhang B, Seite 41zu entnehmen. Es wurden kei-
ne Vergleichswerte gefunden.

Das Programm bietet eine plot — Funktion an. Hier wird der tatsachliche Fliigel und der Ersatz-
fligel graphisch dargestellt (siehe Anhang B, Seite 42 und Anhang A7)
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4.4.2 Rumpf (fuselage)

Direkt mit dem Auswéhlen von fuselage erscheint das Ein- und Ausgabefenster (Anhang B,
Seite 43)

Die sechs einzugebenden Werte sind (Anhang A10):

Lange des Rumpfes (fuselage lenght) Lt = 62,83 m

Maximale Rumpfhdhe (entspricht dem Rumpfdurchmesser) hp = 5,64 m
Nasenlénge (fuselage forebody nose lenght) Iy =8 m

Abschragung am Heck (fuselage afterbody lenght) 14 = 19,8 m

Maximale Rumpfbreite (max. body width) By, = 6,60 m (siehe Anhang A11)
Sy = 0 m2, wenn sich die APU im Heck befindet

Es werden vom Programm folgende Parameter ausgeben:
Projizierte Flache (frontal) & = 27,46 m?

Projizierte Flache (saitlich) Sg s = 322,41 m?

Planform Fléche Sy = 354,42 nv?

benetzte Flache Syers = 1025,86 m?2

Im Anhang B, Seite 44 ist eine vom Programm erstellte Skizze des Rumpfes zu finden.
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4.4.3 Hohenleitwerk (horizontal tail)

Es bestehen verschiedene Méglichkeiten zur Geometrie des Hohenleitwerks zu gelangen. Im
folgenden wird nach der Volumenmethode verfahren.

Die geforderten Eingangswerte (Anhang B, Seite 45) sind wie folgt ausgewahlt und definiert
worden:

Streckung der Hohenleitwerksflache ARy = 5,27
Dieser Wert gibt sich aus der Hohenleitwerksflache 71,45 m? und der Breite 19,4 m. Die Wer-
te sind dem Anhang A12 zu entnehmen.

ARy =02/ Sy=19,42m?/ 71,45 m? = 5,27

Nach der Faustformel aus Scholz 1998 (Abschnitt 9.3, Seite 176) gilt:

ARy =05* ARy =0,5* 9,94 =497 » 527

Zuspitzung | , = 0,58

Tiefenverhdltnis aus Flugelspitze zu Fligelwurzel. Werte abgemessen aus der Zeichnung im
Anhang A12.

l hn=2,821cm/ 4,837 cm = 0,58

Richtwerte liegen zwischen 0,3 und 0,6 (Scholz 1998, Abschnitt 9.3, Seite 178,
Tabelle 9.1). Der berechnete Wert liegt im Wertebereich.

Pfeilung in der 25%-Linie (sweep angle) L c/an = 34°
Hier galt as Richtwert, der Wert der DC 10 von L ¢4, = 35° (Torenbeek 1984, Seite 329)

X-Koordinate' vom Schwerpunkt des Flugzeuges (x-coordinate of center of gravity)
Xce = 27,1 m. Der Wert ist eine Abschétzung aus der graphischen Information aus Tor enbeek
1984 (Seite 199) und personlicher Anschauung.

! Koordinatenursprung liegt in der Flugzeugnase
X-Koordinate vom Schwerpunkt des Hohenleitwerks Xcepn = 59,1 m.
Wert aus der Skizze im Anhang A12 abgeschétzt.
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Die Tragflugelflache wird mit Sy, = 365,87 m? aus vorherigen Berechnungen Gibernommen.

Mittlere geometriesche Flugeltiefe (wing mean geometric chord) C,, = 6,77 wird aus der Skiz-
ze vom Tragfliged tbernommen (Anhang A9).

Der Volumenkoeffizient (volume coefficient) des Hohenleitwerks kann durch Auswéahlen der
Hilfefunktion aus dem Bereich von 0,84 bis 1,48 ausgesucht werden. Er wurde zuerst auf 0,97
festgelegt. Nach berechnen der Ausgabeparameter ergab sich eine zu grof3e Hohenleitwerksfl &
che. Ausgehend davon, dass die anderen Parameter von der Gréf3enordnung stimmen, wurde
der Volumenkoeffizient dahin gehend verandert, dass die Hohenleitwerksflache mit der gefor-
derten Ubereinstimmt.

Ausgabewerte sind neben der oben erwéhnten Hohenleitwerksflache S, = 71,26 m?, die

Profiltiefe an der Flligelwurzel des Hohenleitwerks C;, = 4,66 m
Profiltiefe an der Flligel spitze des Hohenleitwerks Ci, = 2,70 m
Spannweite b, = 19,41m

Mittlere geometrische Hohenleitwerkstiefe €, = 3,77

Die ersten drei Werte stimmen gut mit den aus der Skizze (Anhang A12) heraus gemessenen
Werten Uberein.

Die restlichen Ausgabewerte konnen dem Ausdruck im Anhang B (Seite 45) entnommen wer-
den. Auf der Seite 46 im Anhang B befindet sich die Skizze des Hohenleitwerks mit den ent-
sprechenden Bemassungen.
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4.4.4 Seitenleitwerk (vertical tail)
Der Entwurf des Seitenleitwerks |auft im Prinzip wie das des Hohenleitwerks ab.

Streckung der Seitenleitwerksflache ARy = 1,57
Dieser Wert gibt sich aus der Seitenleitwerksflache 45,2 m? und der Breite 8,42 m. Die Werte
sind dem Anhang A13 zu entnehmen.

ARy =2/ Sy= 8,422 m?/ 45,2 m? = 5,27

In Scholz 1998 (Seite 178, Abschnitt 9.3) stehen Richtwerte von 1,3 bis 2,0, so dass die be-
rechnete Streckung in dem Bereich liegt.

Zuspitzung | v = 0,35
Tiefenverhdltnis aus Flligel spitze zu Flligelwurzel. Werte abgemessen aus Anhang A13.
lv=0,7cm/2cm=0,35

Richtwerte liegen zwischen 0,3 und 0,6. Scholz 1998 (Abschnitt 9.3, Seite 178). Der
berechnete Wert liegt im Wertebereich.

Pfeilung in der 25%-Linie L ¢y = 38°

Vergleichswert von der DC 10 (Torenbeek 1984, Seite 334): L ¢av = 40°. Aus Scholz 1998
(Abschnitt 9.3, Seite 176) ist zu entnehmen, dass die Pfeilung des Seitenleitwerks um etwa 5°
grof3er ist als die des Hohenleitwerks. Es wurde 4° gewéhit. ® 34° + 4° = 38°

X-Koordinate vom Schwerpunkt des Seitenleitwerks Xccyv = 58,2 m.
Wert ist aus dem Anhang A13 abgeschétzt worden.

Die TragflUgelflache Sy = 365,87 n?, die Spannweite by, = 60,3 m und die X-Koordinate vom
Schwerpunkt des Flugzeuges Xcc = 27,1 m werden aus vorherigen Berechnungen bzw. Einga-
ben Gbernommen

Volumenkoeffizient des Seitenleitwerks wurde nach dem gleichen Vorgehen, wie beim Hohen-
leitwerk, auf 0,064 ermittelt
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Errechnet werden vom Programm die Werte:

Seitenleitwerksflache S, = 45,5 m?

Profiltiefe an der Flligelwurzel des Seitenleitwerks C;y = 7,98 m
Profiltiefe an der Flligel spitze des Seitenleitwerks Cy = 2,79 m
Spannweite by = 8,46 m

Mittlere geometrische Seitenleitwerkstiefe G, = 3,77

Die restlichen Ausgabewerte kénnen dem Ausdruck im Anhang B, Seite 47 entnommen wer-
den. Auf der Seite 48 im Anhang B befindet sich die Skizze des Hohenleitwerks mit den ent-
sprechenden Bemassungen.
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4.5 Aerodynamik — Auftrieb (aer odynamic - lift)

Diesmal wird der Punkt Auftrieb (lift) behandelt. Dabel wird der maximale Auftriebskoeffizient
fur den Fligel ( wing) bestimmt. Es werden anschliessend die Klappen (flaps) fur Start und
Landung ausgelegt. Das Programm prift u.a. ob die Klappen fir den Flligel geeignet sind.

45.1 Flugel CL' MAX (Wlng)

Es mussen die zwel Punkte Profil (airfoil) und Oberflache (surface) bearbeitet werden.
Profil (airfoil)

Es werden eine Reihe von Parameter abgefragt, von denen bis auf vier alle schon tbernommen
wurden (Anhang B, Seite 49). Auszufillen sind:

Relative Profildicke an der Flugelwurzel (thickness ratio at the root airfoil section)

(t/C)w, = 12,5%. Dieser Wert stammt aus Torenbeek 1984 (Seite 220) fur die DC 10
Relative Profildicke an der Fllgelspitze (thickness ratio at the tip airfoil section)

(t/C)w: = 10,0% laut Torenbeek 1984 (Seite 220)
Profilform an der Fligelwurzel (airfoil root): NACA 4&5 Digit Cambered. Anregungen zur
Profilform sind aus Eppler 1990.
Profilform an der Flugelspitze (airfail tip): NACA 4&5 Digit Cambered (Eppler 1990)

Nach dem Rechenvorgang erscheinen zwel Fenster, die angeben, dass die Reynoldszahlen an
der Flugelwurzel und Spitze zu hoch sind. Das Programm rechnet mit den maximal zulassigen
Reynoldszahlen weiter (Anhang B, Seite 49). Es falt auf, dass die Uberziehgeschwindigkeit
Vg Mit 608,36 km/h sehr hoch erscheint. Dies ist auf die Gbernommene Hohe von 11000 m
zuriickzufiihren. Belm Nachrechnen mit den Formeln aus der Theorie des Programms war in
einer Formel ein Fehler.
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Um Klarheit zu bekommen, wurde die Firma DARcorporation kontaktiert (siehe Anhang A14).
Hier wurde empfohlen fur die Hohe 0 km zu wahlen (siehe Anhang A15).

Die Anderung der Hohe auf 0 km (Start- und Landehohe), ergibt eine niedrigere Uberziehge-
schwindigkeit V44 = 331,98 km/h. Die DARcorporation hat diese auf 296 km/h berechnet. Die
Reynoldszahlen sind jetzt noch grofRer geworden, so dass beide Fehlermeldungen weiterhin
erscheinen.

Maglich Fehler in der Eingabe konnten trotz Uberarbeitungen nicht nachvollzogen werden.

Oberflache (surface)

Der einzige fehlende Faktor ist der Verbindungsfaktor fcoup e = 1,05. Er ist in der Hilfefunkti-
on angegeben.

Nach der Berechnung erscheint eine Mitteilung, in der das Programm bestétigt, dass alle Werte
zuléssig sind.

Der maximale Auftriebsbeiwert ohne Klappen wird mit 1,5 angegeben (Anhang B, Seite 50).

4.5.2 Klappen (flaps)
Im folgenden Abschnitt werden die Klappen entworfen. Es gab keine Méglichkeit auszuwah-
len, wie viele Klappen (flaps) das Flugzeug besitzt. Die Parameter wurden auf die innere

Klappe bezogen. Die noch einzugebenden Werte sind:

Klappenausschlag bei dem Start d; +o = 10°
Klappenausschlag bel der Landung di, = 40°

Beide Werte wurden aus Torenbeek 1984 (Seite 253) als typische Ausschlagswerte fir Fow-
ler-Klappen ausgewahit.

C:/ C,, wurde aus der Skizze im Anhang A9 mit 25 % approximiert.
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his ist definiert dsvy;s /(bw/2) (Sehe Anhang A16). Y« ist der Abstand zum Beginn der Klappe.
Er wurde aus der Skizze im Anhang A9 mit 2,793 m abgelesen. Die Spannweite b, ist mit 60,3
m angegeben. Es ergibt sich fir h;¢ 0,0926 = 9,26 %

Kim Wird mit 1,05 in der Hilfefunktion angegeben

Auftriebsanstieg vom Profil an der Wurzel & an der Spitze. Nach NACA 2412 aus der Hilfe-
funktion ausgewahlt.

Nach der Rechnung erscheint ein Fenster, welches bestétigt, dass die Klappen fir die Landung
ausgelegt sind und eine Vielfat von Parametern. Die wichtigen Parameter erscheinen in der
Skizze (Anhang B, Seite 52) [sollte es keine LAsung geben, so mul3 der max. Auftriebskoeffi-
Zient verandert werden. Hilft dieses noch nicht, so muss zuriick in den Abschnitt Leistungen
gegangen werden. Diese Iterationsschritte kommen erst bel einem Neuentwurf zum Tragen].
Eine Ubersicht tiber ein und Ausgabewerte ist dem Anhang B, Seite 51 zu entnehmen.
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4.6 Gewicht Class| (weight class|)
4.6.1 Strukturgewichte
Hier besteht die Moglichkeit das Leergewicht in die einzelnen Strukturelemente aufzuteilen.

Wieight Sizing m Clasa il Weight Ceanter of Gravity Lateral Tip-over

Class | Wesght A& Balance Analyses

Waight Estimate C. G Excurslon | Inartia Estimals :

Class | Component Weight Estimation

Waight Fractinns Emply Wieight

Waight Fractions
Add Akrplana Salect Adrplane l Fraclions | Weight=s
Bild 4.6 Ubersicht-weight class |

Uber den Punkt weight estimate und weight fraction (Bild 4.6) kann man den Flugzeugtyp
aussuchen — Langstreckenflugzeug (transport jet). Das Programm bietet einem einige Lang-
streckenflugzeuge zu Auswahl an. Aus den ausgewahlten Werten werden vom Programm die
einzelnen Strukturgewichte berechnet. Dies geschieht Uber eine Mittelwertsberechnung.

Die folgenden Flugzeugtypen wurden ausgewahlt:

DC 10: Grofe und Tragflachenghnlichkeit
A300-B2: Grundmodell des A 340
B 747-100: Anzahl von Triebwerken

Verarbeitet werden diese Daten unter fractions (Anhang B, Seite 53). Wahlt man anschliessend
den Punkt weights aus und |&/3 das Programm rechnen, so werden die einzelnen Gewichte an-
gezeigt (Anhang B, Seite 54).
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4.6.2 Schwer punktsagen der einzelnen Strukturen

Anstatt wie in dem vorherigen Punkt in weight fraction zu gehen, wird der Punkt empty weight
ausgewdhlt (Bild 4.6).

Es missen in diesem Punkt die x-,y-,z-Koordinaten der Schwerpunkte eingegeben werden.
Dies erfolgt aus einer Abschédtzung aus Anhang A17-18. Zur Hilfe wurden die in Scholz 1998
(Seite 201, Bild 10.8) angegebenen Schwerpunktslagen genommen. Das Bezugskoordinaten-
system ist in den Skizzen im Anhang A17-18 eingezeichnet. Die eingegebenen Werte sind dem
Ausdruck im Anhang B, Seite 55 zu entnehmen. Hier sind auch die Ausgabeparameter darge-
stellt.

Die hier berechnete Betriebseermasse liegt mit 1314684,5 N Uber der anfanglich berechneten,
die bel 1277501,0 N liegt. Dadurch, dass das Strukturgewicht auf Flugzeugdaten &hnlicher
Flugzeuge berechnet wurde (Abschnitt 4.6.1), hat der Benutzer keine Einflul3nahme darauf.

Es wurde im Programm fortgefahren und spéter nochmals auf diese Problematik eingehen.

Die berechneten Schwerpunktskoordinaten werden, bezogen auf die Betriebsleermasse
wie folgt angegeben:

XCG,e = 27,3 m
YCG,e =0m
ZCG,e = 4,4 m

4.6.3 Schwer punktslage

Jetzt wird das Center of gravity excursion betrachtet. Hier wird der Einflufd der Beladung auf
den Schwerpunkt untersucht. Diese Betrachtung wird beziiglich der X-Richtung durchgefihrt.

Die Eingabewerte (Anhang B, Seite 56) im Bereich der entsprechenden Schwerpunktlagen
wurden abgeschétzt. Es standen keine Unterlagen zur Verfligung. Bei den Gewichten mussten
nur noch die Passagier- und Crewmasse eingegeben werden. Die Frachtmasse war mit
462315,87 N (47127 kg) der Aufgabenstellung zu entnehmen.
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Die anderen Massen wurden wie folgt berechnet:

3x Crew =3* 79,4 kg * 9,81 m/s?= 2336,74 N

18 x First Class = passanger group 1 = 14020,45 N

81 x Buissnis Class = passanger group 2 = 63092,03 N
196 x Economic Class = passanger group 3 = 152667,14 N

Die Be (load) - und Entladung (unload) wurde in der Rethenfolge, die dem Anhang B
(Seite 56) entnommen werden kann, definiert.
Ausgabewerte sind:

Startgewicht (take off weight) W+ro=2933483,6 N
Dieses liegt Uber dem zu Beginn berechneten W+ = 2667965,5 N. Das Programm weist durch
eine entsprechende Warnung darauf hin. Werden die einzelnen Massen (Anhang B, Seite 56)
betrachtet, so ist die Betriebdeermasse, neben dem Kraftstoff die einzige die niedriger sein
konnte. An dieser Stelle sei auf die oben genannte Problematik hinzuweisen (Abschnitt 4.6.1
und 4.6.2) bei der Bestimmung der Betriebseermasse.
Schwerpunktskoordinate in X-Richtung (x-coordinate of center of gravity)

Xecc=27,21m
Beladediagramm (load and balance diagramm) (Anhang B, Seite 57), wenn man die Plotfunk-
tion benutzt.
Dieses sieht sehr merkwurdig aus. Es wurden Scholz 1998 und Torenbeek 1984 zurate gezo-
gen. Beide gaben keinen weiteren Aufschluss Uber Interpretation und Aussagefahigkeit des
Diagramms.
Richtig erscheint, dass sich der Schwerpunkt in einem sehr engen Bereich aufhat (T orenbeek
1984, Seite 299). Fragwuirdig hingegen der Verlauf. Nach meiner Vorstellung misste der
Schwerpunkt, beim Beladen nach vorne wandern und beim Entladen wieder nach hinten. Dies
ist nur im Ansatz zu erkennen. Vor allem die Gewichtsreduzierung nach dem Kraftstoff-
verbrauch 1&sst den Schwerpunkt nach vorne wandern. Ein moglicher Grund dafiir wéare, dass
der Kraftstoffschwerpunkt zu weit vorne liegt.
Trotz Variationen des ein oder anderen Wertes, konnte kein Ergebnis erzielt werden, was der
Vorstellungen nach zufriedenstellend war.
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Die Probleme in diesen und den vorherigen Schritten haben viel Zeit in Anspruch genommen.
Es war trotzdem nicht méglich eine befriedigende Ldsung zu finden.
Es wird vom Programm eine Genauigkeit gefragt, welcher ich nicht gerecht werden konnte.
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5 Bewertung

Das Programm setzt gewisse Grundkenntnisse im Bereich Flugzeugentwurf voraus. Dartiber
hinausist eine sehr detaillierte Vorstellung von dem zu entwerfenden Flugzeug notwendig.

An den entsprechenden Stelle wurde auf die Problematiken des Programms hingewiesen (Ent-
wurfsdiagramm, Stallgeschwindigkeit, Reynoldszahl und Gewichte).

Im folgenden Abschnitt wird auf dem Aufbau des Programms eingegangen. Die Struktur des
Programms ist Ubersichtlich und leicht in der Handhabung. Ein Leitfaden durch das Programm
in Form einer Hilfefunktion wére vorteilhaft gewesen.

Die Hilfefunktionen waren meistens gut nutzbar. Es ist daraufhin zu weisen, dass es an einigen
Stellen hilfreich gewesen wére, die Gréf3enordnung von Parametern oder algemeine Richtwer-
te anzugeben. Im weiteren wére winschenswert, wenn das Programm auch ohne zusétzliche
Literatur verstandlich wére (z.B. Be- und Entladediagramm). Dies wére leicht durch ausfihrli-
chere Hilfefunktion durchzufiihren. Die Graphiken waren zum Teil zu voll und deshalb untiber-
sichtlich. Verwirrend und unbefriedigend sind die Speicherungsmoglichkeiten. Wird ein Ent-
wurf gespeichert, so 6ffnet das Programm einen entsprechenden neuen Ordner in dem vorheri-
gen Alten. Hinzuzufiigen ist, dass es die weitere Bearbeitung z.B. Kopieren auf Diskette sehr
erschwert.

An dieser Stelle sei nochmals explizit auf das Speichern im Programm hingewiesen. Dies wird
im folgenden anhand ,,der Hohe, erlautert. Es ist notwendig, anstatt der Reiseflughthe, fir ein
Eingabefenster eine dazu verschiedene Hohe zu wéhlen z.B. bei der Berechnung der Uberzieh-
geschwindigkeit (h = 0 km). Sollen anschlief3end, die auf der neuen Hohe basierenden Werte
gespeichert werden, so muf? der Anwender sich fir eine Hohe entscheiden. Die ausgewéhlte
Hohe, wird an alen Stellen im Programm eingesetzt und anschliessend gespeichert. Es wird
allerdings nicht mit der Hohe neu durchgerechnet. Es erscheint als Eingabeparameter die Hohe
x km, aber die Ausgabewerte beruhen auf der Hohe y km. Dies fuhrt schnell zu Verwirrungen.
Positiv war die schnelle Reaktion der DARcorperation bei Fragen. Seitens des Programms hat
sich beim Kontakt mit der Firma DARcorperation herausgestellt, dass es aktuellere Versionen
gibt, as die verwendete Version 2.1. In ihnen wurden, die von mir erwahnten Problematiken
(z.B. Uberziehgeschwindigkeit), bereits behoben.

Esist schwer vorstellbar mit dem Programm einen Neuentwurf durchzufihren. Es erweist sich
schon als schwierig ein existierendes Flugzeug nach zu entwerfen.
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6 Zusammenfassung

Die vorliegende Arbeit beschreibt die Anwendung des Entwurfsprogramms AAA. Der Entwurf
eines Flugzeuges ist ein langwieriger Prozel3, der mit Hilfe des Programms vereinfacht werden
soll. Der Einsatz des Programms ermdglicht es, schnell Parameter zu &ndern und die Auswir-
kungen auf andere aufzuzeichnen. Tiefere Kenntnisse aus dem Bereich Flugzeugentwurf sind,
fur eine Benutzung des Programms, erforderlich. Im weiteren fordert das Programm eine sehr
prazise Vorstellung des zu entwerfenden Flugzeugs. Dieses wird anhand der Fllgeldimensio-
nierung aufgezeigt. Weiterhin wurde der Vergleich mit der Theorie aus der Vorlesung Flug-
zeugentwurf gesucht. Hier waren Ubereinstimmungen erkennbar. Folglich war das Skript zur
Vorlesung Flugzeugentwurf eine gute Erganzung zu dem Entwurfsprogramm. In dieser Arbeit
werden die notwendigen Entwurfsschritte dargestellt und die Umsetzung mit dem Programm
beurteilt.
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