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Kurzreferat

PreSto ist ein auf Excel basierendes Programm flr den Entwurf von zivilen Flugzeugen, es ist
als Projekt der Forschungsgruppe Aero an der Hochschule fir Angewandte Wissenschaften
Hamburg entstanden. Die vorliegende Arbeit befasst sich mit der Erstellung eines Algorith-
mus zur Auslegung und Abschétzung der Hochauftriebssysteme und der Integration dessen in
das Programm PreSto. Zur Abschétzung der Hochauftriebssysteme muss auch die Abschat-
zung des Auftriebs des Fligels durchgefuhrt werden, dieses wurde auch im Rahmen dieser
Arbeit erstellt. Grundlage des Algorithmus ist der Abschnitt Hochauftrieb der VVorlesungsun-
terlagen Flugzeugentwurf von Prof. Scholz, welcher sich hauptsachlich an die Handbuchme-
thode aus DATCOM hélt. Alle zur Berechnung bendétigten Daten zieht sich das Programm au-
tomatisch aus dem Vorentwurf und der Flugelauslegung. Zunachst berechnet das Programm
den Auftrieb aus den in der Fligelauslegung bestimmten Parametern. Dabei hat der Benutzer
bei den Parametern der Profile die Wahl, zwischen nach Handbuchmethode abgeschatzten
Werten, vom Programm aus der Geometrie berechneten Werten oder den Werten aus der Pro-
fildatenbank des Programms. Die Datenbank wurde so angelegt, dass diese vom Benutzer er-
weiterbar ist. In den nachsten Abschnitten legt der Benutzer die Parameter der Hochauftriebs-
hilfen an Vorderkante und Hinterkante fest (Geometrie, Klappenausschlag usw.). Das Pro-
gramm berechnet daraus den Zuwachs des Auftriebs. Im letzten Abschnitt wird anhand des
aus dem Vorentwurf geforderten Auftriebs bei Landung gepriift, ob der Zuwachs des Auf-
triebs ausreichend ist. Der Benutzer kann durch iteratives verandern der Parameter den opti-
malen Entwurf der Hochauftriebssysteme erreichen. Zur Vereinfachung und zur Beschleuni-
gung dieses Vorgehens, wurde die Bestimmung der Faktoren automatisiert, damit nur noch
die veranderbaren Parameter angegeben werden missen. In diesem Bericht werden die Vor-
gehensweise beim Programmieren sowie die von dem Algorithmus durchzufiihrenden Be-
rechnungen dargestellt und er soll als Anleitung dienen. Des Weiteren wird am Anfang kurz
auf die Notwendigkeit eines Hochauftriebssystems und die verschiedenen Mdglichkeiten zur
Erzeugung von Hochauftrieb eingegangen.
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Integration der Berechnungsmethode zum
Hochauftrieb in die Tabellenkalkulation von PreSTo

Aufgabenstellung zum Projekt gemil Priifungsordnung

Hintergrund

PreSTo (Preliminary Sizing Tool) ist eine Tabellenkalkulation auf Basis der Vorlesung "Flug-
zeugentwurt” von Prof. Scholz an der HAW Hamburg. Der Benutzer wird schrittweise durch
den Flugzeugvorentwurt gefithrt. wobei die gestellten Anforderungen an das Flugzeug syste-
matisch abgefragt und bearbeitet werden. Ein Teil des Flugzeugvorentwurfs betrifft die Ab-
schiitzung des maximalen Auftriebsbeiwertes in Landekonfiguration und den Vorentwurf des

Hochauftriebssystems.

Aufgabe

Aunfgabe ist die Programmierung ausgewihlter Algorithmen zur Abschitzung des maximalen
Auftriebsbeiwertes in Landekonfiguration und den Vorentwurf des Hochauftriebssystems mit
einer Tabellenkalkulation (Excel / CALC) mn PreSTo. Im Detail sind folgende Punkte zu be-

arbeiten:
. Einleitende kurze Darstellung zu
o der Notwendigkeit eines Hochauftriebssystems an einem Flugzeug,
o der acrodynamischen Méglichkeiten zur Erzeugung von Hochaufirieb.
o der Mbglichkeiten zur Abschitzung des maximalen Auftricbsbeiwertes
(Skript, Lehrbiicher, DATCOM. ESDU).
. Programmierung des Algorithmus nach FE-Skript zur Abschitzung des maximalen Auf-

triebsberwertes in PreSTo.

. Programmtechnische Unterstiitzung des Benutzers beim Vorentwurt des Hochauftriebs-
systems nach FE-Skript in PreSTo.

. Untersuchung der Méglichkeit zur Integration der Arbeit von Abdelhad: Ait Taleb in
PreSTo (Siche: http://Bibliothek ProfScholz.de) und gegebenenfalls der Integration die-

ser Methode.

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berich-

tes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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1  Einleitung

1.1 Motivation

Das Programm PreSto ist aus dem Projekt ,,Griiner Frachter® Hervorgegangen. Das Projekt
,,Gruner Frachter ist im Internetauftritt ,,Griiner Frachter* wie folgt definiert.

Ziel des Projekts ist, Konventionelle und unkonventionelle Frachtflugzeugkonfigurationen zu er-
forschen. Die Untersuchung basieren auf einem angenommenen Jahr der Indienststellung um
2025. Im Mittelpunkt stehen umweltfreundliche Flugzeuge mit 6konomischem Flugbetrieb.

Zu diesem Zwecke soll PreSto dem Benutzer ermdglichen, schnell auf einen Flugzeugentwurf
zu kommen um maglichst verschiedene Konfigurationen zu erforschen.

Im Rahmen dieser Arbeit soll die Abschéatzung des Auftriebs mit Hochauftriebshilfen, so wie
der Entwurf derselben in die bereits vorhandenen Abschnitte von PreSto integriert werden.
Die Abschétzung des Auftriebs wird anhand von etlichen, mit empirischen Faktoren versehe-
nen Formeln durchgefiihrt. Dem Benutzer soll das Zeitaufwendige bestimmen der verschiede-
nen Parameter abgenommen werden, damit der Entwurf somit beschleunigt wird.

1.2  Begriffsdefinitionen

Auftriebsbeiwert
Der Auftriebsbeiwert ist das dimensionslose Verhéaltnis des Auftriebs L zur Auftriebsflache S
und dem dynamischen Druck der Anstromung q.

C = L
L_q.S

(1.1)
Maximaler Auftriebsbeiwert

Der maximale Auftrieb ist erreicht, wenn weitere Erhohung des Anstellwinkels zu keiner Er-
hohung oder zur Abnahme des Auftriebsbeiwertes fuhrt.
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1.3  Ziel der Arbeit

Ziel der Arbeit ist das Schreiben eines Algorithmus zur Abschatzung des Auftriebs mit Hoch-
auftriebshilfen und der Integration dessen in PreSto. Dabei muss sich der Aufbau in das Ge-
samtbild von PreSto einpassen. Fir die Auslegung der Hochauftriebssysteme ist auch der
Auftrieb des Fligels von entscheidender Bedeutung, so dass diese Abschétzung auch von dem
Algorithmus durchgefiihrt werden muss.

Durch das Programm soll der iterative Prozess beim Entwurf unterstitzt und Beschleunigt
werden. Dazu werden das Auslesen der Diagramme zum Bestimmen der empirischen Fakto-
ren und das berechnen der eingehenden Parameter automatisiert. Der Benutzer kann sich so-
mit nur auf die Auswahl der Art der Hochauftriebssysteme sowie die Festlegung der Geomet-
rie konzentrieren. Um die Handhabe zu erleichtert, soll Darstellung und Ablauf so gestaltet
werden, dass sie fir den Benutzer leicht nachvollziehbar ist.

1.4 Notwendigkeit eines Hochauftriebssystem an einem Flugzeug

Die Fliigelauslegung erfolgt anhand der Reisegeschwindigkeit. Somit erzeugt der Fliigel ge-
nligend Aufrieb bei Reisefluggeschwindigkeit vc, um das Flugzeug in der Luft zu halten. Oh-
ne zusétzliche Hochauftriebssysteme musste das Flugzeug in Reisefluggeschwindigkeit die
Landung durchfiihren, was zu enorm langen Landestrecken fuhren wirde. Eine Auslegung der
Flugel fir niedrigere Geschwindigkeiten wirde dazu fiihren, dass die Fllgel Uberdimensio-
niert sind. Dies wirde bedeuten, dass der Flugel bei Reisegeschwindigkeit zu viel Auftrieb
erzeugt, wobei mehr Auftrieb auch zu mehr Widersand und somit zu mehr Treibstoffver-
brauch fiihren wirde.

Durch ausfahren der Hochauftriebssysteme wird die Flache sowie die Kriimmung der Flugel
erhoht, durch Spaltklappen wird ein Abriss der Stromung bei niedrigen Geschwindigkeiten
erschwert. Dies fuhrt dazu, dass das Flugzeug niedrigere Geschwindigkeiten fliegen kann und
immer noch gentigend Auftrieb erzeugt, um das Flugzeug in der Luft zu halten. Ein zuséatzli-
cher Effekt ist, dass bei voll ausgefahrenen Hochauftriebssystemen auch der Widerstand stark
ansteigt und das Flugzeug abbremst. Dies wird genutzt um die Geschwindigkeit im Landean-
flug zu drosseln. Aus diesen Griinden werden in modernen Verkehrsflugzeugen Hochauf-
triebssysteme verwendet.
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1.5 Aerodynamische Mdglichkeiten zur Erzeugung von Hoch-
auftrieb

Zur Erzeugung von Hochauftrieb wird eine Vielzahl verschiedener Méglichkeiten benutzt. In
diesem Abschnitt soll eine Auswahl dieser dargestellt werden. Dies sind flr die Vorderkan-
te...

e ...der Vorfliigel (leading edge slot)

e ...die Nasenklappe (leading edge flap)

e ...der bewegliche Vorfligel (slotted leading edge flap, SLAT)
o ...die Kriigerklappe (kruger flap)

und fur die Hinterkante...
... die Normalklappe (plain flap)
e ...die Spreizklappe (split flap)
e ...die Spaltklappe (slotted flap)
e ...die Fowler-Klappe (slotted fowler flap)
e ...die Doppelspaltklappe (double slotted flap)

e ...die Dreifachspaltklappe (tripple slotted flap).
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1.5.1 Erzeugung von Hochauftrieb an der VVorderkante

(AN

LEADING EDMGE SLOT

’é?’_\

LEADING EDHGE FLAP

(—\_

"sl OTTED LEAIMNG EDGE
FLAPF (SLAT)

C..:’\

J ERUGER FLAP

Bild 1.1 Darstellung der Hochauftriebssysteme an der Vorderkante (Raymer 1992)

Der Vorflugel (leading edge slot)

Der Vorflugel ist fest und so angebracht, dass ein Spalt entsteht. Durch den Spalt gelangt
Energiereiche Stromung auf die Profiloberseite und reduziert damit die Gefahr einer Ablo-
sung der dortigen Stromung. Dadurch kann in einem héheren Anstellwinkel geflogen werden,
wodurch ein hoherer Auftriebsbeiwert erzeugt wird.

Die Nasenklappe (leading edge flap)
Beim runterfahren der Nasenklappe wird die Krummung des Profils erhoht, was zur Erhéhung
des Auftriebsbeiwertes fuhrt.

Der bewegliche Vorflugel (slotted leading edge flap = SLAT)

Beim Ausfahren des beweglichen Vorflugels werden die Flache und die W&lbung vergroRert,
was zu einer Zunahme des Auftriebsbeiwertes flihrt. Beim Ausfahren entsteht ein Spalt zwi-
schen Vorfliigel und Profil, durch diesen gelangt energiereichere Strémung auf die Profilober-
seite. Dadurch wird die Gefahr der Abldsung der Stromung reduziert und der maximale An-
stellwinkel wird erhoht, wodurch man den Auftriebsbeiwert noch weiter steigern kann.

Die Krugerklappe (Kruger flap)

Die Kriigerklappe erhoht die Wolbung und zwingt einen groReren Teil der Anstromung an die
Profiloberseite. Dadurch steigt der Auftriebsbeiwert an, aber der Widerstand wird auch stark
erhoht.
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1.5.2 Erzeugung von Hochauftrieb an der Hinterkante

C of
_ . .
| - < — \
\/ s
ﬂ SLOTTED FOWLER FLAP

= C'—'___\?_'E,-.-_..
SPLIT FLAP \ HOUBLESLOTTED FLAP \

_ e e
SLOTTED FLAF TRIFLE SLOTTED FLAF ﬁq

Bild 1.2 Darstellung der Hochauftriebssysteme an der Hinterkante (Raymer 1992)

Die Normalklappe (plain flap)
Normalklappen erhéhen die Wélbung des Profils. Dadurch erhéht sich der Auftriebsbeiwert,
der maximale Anstellwinkel wird aber verringert.

Die Spreizklappe (split flap)

Die Spreizklappe erhoht genau wie die Normalklappe die Wolbung des Profils. Dadurch er-
héht sich auch der Auftriebsbeiwert und verringert sich der maximale Anstellwinkel. Aber
durch die Spreizklappe erhoht sich der Widerstand viel starker als beider Normalklappe.

Die Spaltklappe (slotted flap)

Die Spaltklappe erhoht die Wélbung, wodurch der Auftriebsbeiwert ansteigt. Durch den Spalt
gelangt energiereiche Stromung von der Unterseite an die Oberseite. Dadurch wird die Gefahr
einer Ablésung der Stromung verringert, bzw. kénnen groRere Anstellwinkel geflogen wer-
den. Dadurch kann der Auftrieb weiter erhoht werden. Die Spaltklappe reduziert noch zusatz-
lich den Widerstand.

Die Fowler-Klappe (slotted fowler flap)

Die Fowler-Klappe féhrt zundchst nach hinten aus, dadurch erhoht sich die Flugelflache und
somit der Auftriebsbeiwert. Es entsteht dabei auch ein Spalt, welcher die Gefahr der Stro-
mungsablésung verringert.

Danach wird die Klappe nach unten geklappt, wodurch die Profilwélbung erhéht wird. Dabei
entsteht aber ein starker Widerstandsanstieg. Durch die Erhohung der Fligelflache und der



17

Profilwolbung erhoht sich der Auftriebsbeiwert, aber der maximale Anstellwinkel wird ver-
ringert. Durch den Spalt wird dann aber der maximale Anstellwinkel wieder erhoht.

Aufgrund des starken Widerstandsanstieg der beim runterklappen entsteht, wird die Fowler-
Klappe beim Start nur ausgefahren und nicht geklappt.

Die Doppelspaltklappe (double slotted flap)

Die Doppelspaltklappe funktioniert wie die Fowler-Klappe. Durch die Unterteilung der Klap-
pe in zwei Teile entstehen zwei Spalte, dadurch wird das Anliegen der Stromung noch weiter
verbessert. Dadurch kénnen noch héhere Auftriebsbeiwerte durch erhéhen der Wélbung, bzw.
erhdhen des Anstellwinkels erreicht werden. Somit kann das Flugzeug mit einer langsameren
Geschwindigkeit landen. Durch den komplizierteren Aufbau, entstehen beim Bau sowie bei
der Wartung héhere Kosten und das Gewicht wird durch die Aufwendigere Klappenkinematik
erhoht.

Die Dreifachspaltklappe (triple slotted flap)

Die Dreifachspaltklappe funktioniert auch nach dem gleichen Prinzip wie die Fowler-Klappe.
Durch die drei Spalte werden die Effekte noch weiter verbessert, als es bei der Doppelspalt-
klappe der Fall ist. Der Aufbau der Klappe und die Klappenkinematik sind noch aufwendiger
als bei der Doppelspaltklappe. Dadurch entstehen auch héhere Kosten beim Bau und bei der
Wartung. Und das Gewicht wird noch weiter erhéht.

1.6 Mdglichkeiten zur Abschatzung des maximalen Auftriebs-
beiwertes

Abschatzungen des maximalen Auftriebsbeiwertes mit Hochauftriebshilfen werden in der Re-
gel nach Handbuchmethoden durchgefihrt. Die Handbuchmethoden geben einem die Md6g-
lichkeit, anhand von Formeln den Auftriebsbeiwert in Abhéngigkeit der Flugzeugkonfigurati-
on, der Geometrie der Fliigel und der Hochauftriebssysteme sowie der duf3eren Einfliisse Ab-
zuschatzen. Dies wird erreicht, durch eine Reihe von empirisch ermittelten Faktoren, welche
aus Diagrammen abgelesen werden missen. Der Aufwand der Methode beschreibt auch die
Genauigkeit des Ergebnisses.

Im Rahmen dieses Kapitels sollen kurz die Handbuchmethoden nach ESDU und DATCOM
1978 vorgestellt werden.

Die ESDU (Engineering Science Data Unit) ist hervorgegangen aus der Royal Aeronautical
Society und bietet ein umfassendes Werk zur Flugzeugauslegung, unter anderem auch zur
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Auslegung und Abschétzung des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fliigels und der Hochauf-
triebssysteme.

Das United States Air Force Stability and Control Datcom bietet genauso wie ESDU ein um-
fassendes Werk zur Flugzeugauslegung. Mit diesem kann auch der maximale Auftriebsbei-
wert des Fliigels und der Hochauftriebssysteme abgeschétzt werden. Im Rahmen dieser Arbeit
wurden Hauptsédchlich die Methoden aus DATCOM 1978 angewendet.

Die Diplomarbeit von Abdelhadi Ait Taleb (AIT TALEB 2005) beschéftigt sich vertiefend
mit diesen beiden Methoden und kommt beim Vergleich beider zu dem Schluss...

...Schlussfolgernd kann festgestellt werden, dass fiir Entwurfszwecke ESDU die genauere und
DATCOM die schnellere Méglichkeit bietet.
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2  Programmierung des Algorithmus zur Ab-
schatzung des maximalen Auftriebsbeiwertes

2.1  Eingabe Daten

Um eine bessere Ubersicht beim Programmieren sowie beim spéteren Nachvollziehen der
einzelnen Rechenschritte zu ermdglichen, wurden unter dem ersten Abschnitt Input Data zu-
nachst alle benétigten Daten, welche bereits in den vorausgegangenen Abschnitten berechnet
wurden, nochmals abgelegt. Die Daten stammen hauptsachlich aus den Rubriken Prelimina-
ry Sizing und Wing. Eine genaue Auflistung der Daten und deren Quellen finden Sie unter
Anhang A.

Um die Ubersichtlichkeit noch weiter zu erhohen, werden bereits in diesem Abschnitt weiter-
flihrende Berechnungen durchgefiihrt, wenn diese in verschiedenen Abschnitten ben6tigt

werden. Alle anderen Berechnungen finden dann aber in den entsprechenden Abschnitten
statt.

2.1.1 Berechnung der Fligelflache

Fur die weiteren Berechnungen ergibt sich die Fligelflache S,, aus der Flache des Innentrapez
Si und der Flache des AuRentrapez S,. Die Berechnung wird in Zelle K5 durchgefihrt.

S, = S, +S; (2.1)

2.1.2 Berechnung der Machzahl im Landeanflug, M,

Zuné&chst bendtigen wir die Temperatur beim Landeanflug T, daraus ergibt sich dann die
Schallgeschwindigkeit a. Berechnet in Zelle K32.

a= k-R-T, (2.2)

Mit:
e Isentropenexponent x = 1,4
e Gaskonstante R = 287,053
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Zusammen mit der Landegeschwindigkeit Vap, wird die Machzahl im Landeanflug Mapp in
Zelle K34 berechnet.

Meapp = o (2.3)

a

2.1.3 Ermittlung der Profildaten fur das gewahlte Profil

Eine Auswahl von Profilen sowie deren Profilkoordinaten sind bereits fur die Flugelausle-
gung im Rahmen einer anderen Arbeit angelegt worden. Zu finden ist diese Liste unter dem
Arbeitsblatt airfoil data I1, welches aber im Hintergrund versteckt ist. Im Rahmen dieser Ar-
beit wurde die Liste so bearbeitet, dass sie mit neuen Profilen erweiterbar ist.

Fur die Auslegung der Hochauftriebshilfen wurde diese Liste aber noch um folgende Punkte

erweitert.

e Dem Nasenradius (leading edge radius) r/c, entnommen aus ABOTT 1959 oder
RIEGELS 1958

¢ Die maximale Wélbung (maximum camber) (Yc)max/C, entnommen aus ABOTT 1959
oder RIEGELS 1958, oder wenn dort keine Informationen vorhanden sind, entweder
nach den NACA-Regeln ermittelt oder sie wurden direkt aus den Profilkoordinaten be-
rechnet.

e Die Wolbungsricklage (position of maximum camber) Xycmaxd/C, €ntnommen aus
ABOTT 1959 oder RIEGELS 1958

e Die Profildicke (maximum thickness) t/c, entnommen aus ABOTT 1959 oder
RIEGELS 1958

e Die Dickenrucklage (position of maximum thickness x;, entnommen aus ABOTT 1959
oder RIEGELS 1958

e Der maximale Auftriebsbeiwert bei einer Reynoldszahl von Re = 9*10°
CI,maxclean,Re=9*1076, ENtNOmMmen aus ABOTT 1959

e Die NACA-Serie

Da es sich bei den vorhandenen Profilen nur um NACA-Profile handelt, wurden die Profilda-
ten in den meisten Fallen aus den Profilnamen berechnet, die Rechenregeln sind in ABOTT
1959 ausfuhrlich beschrieben. Des Weiteren wurden noch die Profiltabellen aus ABOTT
1959 und RIEGELS 1958 herangezogen oder die Profildaten wurden direkt aus den Profil-
koordinaten ermittelt.
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Auf die genaue Vorgehensweise bei den Anderungen, die an dem Arbeitsblatt airfoil data 11
durchgefiihrt wurden, wird noch im Kapitel 3.2 Vorgenommene Anderungen an anderen
Teilen von PreSto eingegangen.

2.2  Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils
(maximum lift coefficient, airfoil section, C| maxclean)

Bei der Abschatzung des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fligels wird zunéchst der maxi-
male Auftriebsbeiwert des Profils bei einer Reynoldszahl von Re=9*10° ermittelt. Dem Be-
nutzer wird dabei die Auswahl zwischen...

e ...einer Abschédtzung nach DATCOM 1978 (4.1.1.4)

e oder dem flr das Profil vorgegebenen Wert aus dem Arbeitsblatt airfoil data I1...
...gelassen.

Danach wird der Faktor zur Beruicksichtigung der Reynoldszahl (DATCOM 1978 FIGURE
4.1.1.4-7b) von PreSto aufaddiert. Aus dem maximalen Auftriebsbeiwert des Profils ermittelt
dann das Programm den maximalen Auftriebsbeiwert des Flugels ohne Hochauftriebshilfen

CL,max,clean-

2.2.1 Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils nach DATCOM 1978
(4.1.1.4)

In diesem Abschnitt wird der maximale Auftriebsbeiwert des Profils bei einer Reynoldszahl
von Re=9*10° nach DATCOM 1978 (4.1.1.4) ermittelt. Nach DATCOM 1978 ergibt sich
der maximale Auftriebsbeiwert des Profils, bei einer beliebigen Reynoldszahl wie folgt.

Cl,max,clean = (Cl,max)base + Alcl,max + AZ Cl,max + A3 Cl,max (2-4)

Dabei ist

(Cimax)pase  der maximale Auftriebsbeiwert eines symmetrischen Profils bei einer Reynolds-
zahl von Re=9-10°

AiCimax  Korrekturterm zur Bericksichtigung der Profilwolbung und der Wélbungsrickla-
ge bei einer Dickenrticklage von 30%.

AxCimax  Korrekturterm zur Berucksichtigung einer Dickenriicklage abweichend von 30%

AsCimax  Korrekturterm zur Beriicksichtigung einer Reynoldszahl abweichend von 9-10°
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In PreSto wird in diesem Abschnitt aber nur der Auftriebsbeiwert des Profils fur eine Rey-
noldszahl von 9-10° berechnet, der Korrekturterm AsCimax Wird somit zunachst weggelassen
und es ergibt sich.

Cl,max,clean,Re=9-106 = (Cl,max)base + Alcl,max + AZ Cl,max (2-5)

2.2.1.1 Leading-edge sharpness parameter Ay

Die Korrekturterme werden aus Diagrammen mithilfe des leading-edge sharpness parame-
ter Ay ausgelesen. Ay ergibt sich aus der Profilgeometrie und ist die Differenz von vy, bei
X2=0,06-c und y; bei x;=0,0015-c, verdeutlicht wird dieses in Bild 2.1.

Ay =y, —=» (2.6)
Mit y1=y(x;=0,0015-c) und y,=y(x>=0,06-C).

} AY (PERCENT OF CHORD)

C

\

5 C 06 C

Bild 2.1  Definition des leading-edge sharpness parameter Ay (Raymer 1992)
Die Ermittlung von Ay wird von Spalte 68 bis 84 durchgefiihrt.

Bei der Bestimmung des leading-edge parameters, wird dem Benutzer wieder die Wahl ge-
lassen zwischen

e Ay nach DATCOM 1978 (2.2.1-8)

e Ay berechnet aus den Profilkoordinaten

e Ay aus den Profildaten im Arbeitsblatt airfoil data 11
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Ay nach DATCOM 1978 (2.2.1-8)
Je nach Profiltyp ergibt sich der leading-edge sharpness parameter aus der relativen Profildi-
cke t/c und einem Faktor, siehe dazu Tabelle 2.1.

Tabelle 2.1 Ay-Parameter fur bekannte NACA-Profile ermittelt nach DATCOM 1978 (2.2.1-8)

Profiltyp Ay
NACA 4 digit 26-(t/c)
NACA 5 digit 26-(t/c)
NACA 63 series 22-(t/c)
NACA 64 series 21,3-(t/c)
NACA 65 series 19,3:(t/c)
NACA 66 series 18,3:(t/c)

Leider gilt diese Methode nur fur bestimmte Profiltypen, wie aus Tabelle 2.1 ersichtlich ist
und es handelt sich um eine Abschéatzung.

Ay berechnet aus den Profilkoordinaten

PreSto zieht sich die Profilkoordinaten fur das unter Wing gewahlte Profil aus dem Arbeits-
blatt airfoil data Il und legt es im Arbeitsblatt High-lift data (Zelle B295 bis H500) ab. Dort
wird in Spalte E ermittelt, in welcher Zeile die x-Koordinate kleiner als 0,0605 ist und mit ei-
ner 1 markiert. In Spalte F wird die Zeile die in Spalte E markiert ist und alle darunter lie-
genden Zeilen mit 1 markiert. Zelle F501 bildet die Summe aus den daruber liegenden Zellen
und gibt somit die Position der gesuchten Zelle an. Diese liegt von unten gezéhlt, tGber der
Zelle mit dem ersten Wert kleiner als 0,0605. In Zelle F503 wird der Wert der Zelle F501
von 201 abgezogen und es wird somit die Position von oben gezéhlt angegeben.

Im Hauptarbeitsblatt  High-lift in Zelle AA102 wird mithilfe des Befehls
BEREICH.VERSCHIEBEN, der y-Wert des ersten x-Wertes kleiner als 0,0605 ausgelesen
und als y, abgelegt. Um y; zu ermitteln wird genauso vorgegangen, nur diesmal wird nach der
x-Koordinate kleiner als 0,0015 gesucht. Abgelegt wird diese dann in Zelle AB102. Aus
Gleichung 2.6 ergibt sich dann Ay, dargestellt in Zelle AA103.

Die Genauigkeit hangt von der Auflésung der gegebenen Profilkoordinaten ab, aber die meis-
ten Ergebnisse weichen nicht stark von den selbst gerechneten Werten ab.

Ay aus dem Arbeitsblatt airfoil data 11

Im Arbeitsblatt airfoil data 11 in Spalte A kann der Benutzer selbst ermittelte Werte fur Ay
eintragen. Fir die Profile NACA747A415, NACA2410 und NACA63(2)-215 MOD B wurde
dies bereits getan. Daftir wurden die Profilkoordinaten in ein anderes EXCEL-BIatt kopiert
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und mithilfe der Interpolationsfunktion von EXCEL die Funktionen fiur die Profiloberseite
ermittelt. Mit den Funktionen wurden y; und y, bestimmt und mit Gleichung 2.6 Ay berech-
net.

2.2.1.2 der maximale Auftriebsbeiwert eines symmetrischen Profils (Ci max)base
Die Darstellung dieses Abschnitts erfolgt im Arbeitsblatt High-lift Spalte 87 bis 107.

(C1.max)base €rgibt sich nach Bild 2.2. Fir die Auswertung wird der leading-edge sharpness pa-
rameter Ay sowie die Dickenrticklage x{/c benétigt, die bereits in den voran gegangenen Ab-
schnitten ermittelt wurden.

Die einzelnen Graphen des Diagramms (Bild 2.2) wurden per Hand ausgelesen und im Ar-
beitsblatt ,High-lift_data‘ (Zelle B143 bis Zelle Q290) eingetragen. Mit Hilfe der Interpola-
tionsfunktion von Excel wurde fur jeden Graphen eine Funktion ermittelt. Um die Genauig-
keit zu erhéhen wurden die Funktionen nochmals in Bereiche unterteilt. Auf die genaue Vor-
gehensweise wird in Anhang B Ermittlung der Funktionen aus den Graphen der Hand-
buchmethode eingegangen.

Es haben sich folgende Funktionen ergeben.
Dickenricklage x¢/c = 45 %

( 1 , Ay <1

—0,010001054y° + 0,136300954y° —

(Cmax)base = 0,688465824y* + 1,528176154y3 — Ay > 1 (2.7)
1,319376514y2 4+ 0,371731264y +
\ 0,79122424
Dickenrucklage x¢c = 40%
( 1 , Ay <1
_ —0,0070837Ay® + 0,10232105Ay° — -
(Ctmax)base = 0,54740535Ay* + 1,27849448Ay3 — y>1 (2:8)
1,13177162Ay2 4 0,32243359Ay +

\ 0,79237084



25

Dickenricklage x¢/c = 35%

( 1 , Ay <1

—0,00482159Ay° + 0,07449298Ay5 —

(Cmax)base = 0,42404095Ay* + 1,04013057Ay3 — Ay > 1 (2.9)
0,93185333Ay2 + 0,26204257Ay +
\ 0,79427037
Dickenricklage x¢/c = 30%
( 1 , Ay <1
_ ) —0,00280645Ay° + 0,04815713Ay> — 210
(€max)base = 0,29947023Ay* + 0,78109758Ay3 — y>1 (2.10)
0,69599428Ay2 + 0,18388579Ay +

\ 0,79719724

Um aber auch Ergebnisse fur Dickenrlicklagen ungleich 30%, 35%, 40% und 45% zu be-
kommen, wird zwischen den Werten nach Formel 2.11 linear interpoliert.

Z1

y =310 + 22 [y () - 3 ()] (211)

Dabei steht in diesem Fall...

...y fir das Endergebnis (Cj max)base
...y1 fur das Ergebnis (Cj max)pase aus dem Graphen der ndchst hdheren Dickenriicklage
... Yo flr das Ergebnis (Cj max)base @Us dem Graphen der ndchst niedrigeren Dickenriickla-

ge.

...z fur die Dickenrticklage

...21 fur die ndchst héhere Dickenrlicklage

...Zy fur die n&chst niedrigere Dickenrticklage.

...und x fiir den leading-edge sharpness parameter Ay.

Die Berechnung dieser wird im Arbeitsblatt High-lift Zelle AE88 bis AK93 durchgefiihrt.

Die ausgelesenen Daten der Graphen wurden auch noch fir die Visualisierung genutzt. Dabei

wird noch zusitzlich der ermittelte Wert als ,Designpoint® im Diagramm dargestellt. Siehe
dazu Bild 2.3.
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Bild 2.2 Maximaler Auftriebsbeiwert eines symmetrischen Profils bei einer Reynoldszsahl von
Re=9-10° DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-5

AIRFOIL SECTION MAXIMUM LIFT COEFFICIENT OF UNCAMBERED AIRFOILS
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-5
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Bild 2.3 Darstellung des Diagramms flr (Cjmax)ase iIN PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE

4.1.1.4-5
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2.2.1.3 Der Einfluss der Wolbung und der Wélbungsricklage auf den Auftriebsbei-
wert des Profils, A;Cjmax

A1Cmax €rgibt sich nach Bild 2.4. Fir die Auswertung werden die Wélbung sowie die Wol-
bungsriicklage bendtigt, die bereits in einem voran gegangenen Abschnitt ermittelt wurden.
Die einzelnen Daten wurden per Hand ausgelesen und im Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle
U144 bis Zelle AM 519) abgelegt. Mithilfe der Interpolationsfunktion von Excel wurde jeder
Graph in eine Funktion umgewandelt, dies wird genauer im Anhang B Ermittlung der
Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode beschrieben. Die Ergebnisse werden
auf Arbeitsblatt High-lift Spalte 87 bis 145 dargestelt.

Fur die Graphen ergeben sich folgende Funktionen.
Wodlbungsricklage bei 15%, Wélbung 4% und 6%

AiCimax = —0,00563605Ay6 + 0,14130094Ay5 — 1,45322643Ay* + 7,78800147Ay3

— 22,73899956Ay? + 33,8887824Ay — 19,64527317
(2.12)

Wolbungsricklage bei 15% und 2% W6lbung

(—0,07774815Ay° + 0,37623248Ay> —
0,60831909Ay* + 0,29122922Ay3 +
0,19328868Ay2 — 0,05669713Ay —
0,00005284
A1Cl,max = 3 (2.13)
—0,00256675Ay° + 0,06762787Ay> —
0,72694424Ay* + 4,0386559Ay3 —
12,09771291Ay? + 18,23870146Ay —
\ 10,44224443

<2

) —_

, Ay > 2

Wodlbungsricklage bei 30% und 6% Wdlbung

( 0,01706667Ay® — 0,27076923Ay5 +
1,71938462Ay* — 5,50270397Ay3 +
9,14276552Ay2 — 7,47676226Ay +

3,02301866

A Cmax = X (2.14)

—0,04551111Ay® + 1,27540513Ay5 —

14,64013678Ay* + 88,13476939Ay3 —

293,54103794Ay? + 512,88085675Ay —
\ 367,15343645

y < 3,25

, Ay > 3,25
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Wolbungsricklage bei 30% und 4% Wdolbung

( 0,14032593Ay% — 2,27227351Ay5 +
15,11676356Ay* — 52,6216939Ay3 +
100,43734891Ay? — 99,04736377Ay +
39,57833727
A1Crmax = 3 (2.15)
—0,11567407Ay° + 3,02353505Ay5 -
32,706416Ay* + 187,31615568Ay3 —
5998,78383624Ay2 + 1012,54322009Ay —
\ 707,25981296

Ay <35

, Ay > 3,5

Wolbungsricklage bei 30% und 2% Wolbung

Ay Crmax = 0,01073051Ay6 — 0,22044538Ay5 + 1,80311397Ay* — 7,44203294Ay3

+ 16,12094052Ay2 — 17,09229486Ay + 6,97096640
(2.16)

Wodlbungsricklage bei 40% und 6% Wdlbung
A1Cpmax = 0,00711992Ay° — 0,15050618Ay° + 1,25405731Ay* — 5,22006422Ay3
+ 11,33891439Ay? — 12,25869283Ay + 5,71810516
(2.17)
Wodlbungsricklage bei 40% und 4% Wdlbung
A1Cpmax = 0,012659Ay° — 0,25826975Ay° + 2,09652033Ay* — 8,58472453Ay°
+ 18,48693421Ay? — 19,69531378Ay + 8,40319413
(2.18)
Wodlbungsricklage bei 40% und 2% Wdlbung
A1Cpmax = 0,01051916Ay° — 0,218152Ay° + 1,80361567Ay* — 7,53960887Ay>

+16,60165778Ay? — 18,0064299Ay + 7,56777118
(2.19)
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Wodlbungsricklage bei 50% und 6% Wdlbung

( 0,08533333Ay° — 1,17333333Ay* +
5,84Ay3 — 13,72666666Ay? + , Ay < 2,5
6,67

AiCimax =\ 0 02691068Ay° — 0,60612569Ay5 + (2.20)

5,58359644Ay* — 26,9538523Ay3 +

72,10649662Ay% — 101,90668299Ay +
60,21820782

y>25

Wodlbungsricklage bei 50% und 4% Wdlbung

( —0,00686013Ay6 + 0,08119216Ay5 —
0,28547009Ay4 — 0,00830193Ay3 +
1,88581602Ay2 — 3,33426764Ay +
1,87361888
A1Cl,max =9 (2.21)
—1,08088889Ay6 + 29,18399992Ay5 —
327,288888Ay4 + 1951,33332802Ay3 —
6523,1802044Ay2 + 11592,85763487Ay —
\ 8556,87997644

<4

) —_

, Ay > 4

Wodlbungsricklage bei 50% und 2% Wdlbung

( 0,03034074Ay% — 0,4157265Ay5 +
2,3314416Ay* — 6,8870241Ay° +
11,31566756Ay% — 9,6807436Ay +
3,35293318
A Crmax = 1 (2.22)
—0,06447407Ay® + 1,76224274Ay5 —
19,88139035Ay* + 118,43702273Ay3 —

392,72462108Ay? + 686,96133483Ay —
\ 494,97168447

Ay <35

y > 3,5

Berechnet werden die Werte im Arbeitsblatt High-lift (Zelle V131 bis Zelle AX138). Zu-
nachst werden in den Zellen 2130, AB130, AG130, AE130, Al130, AL130, AN130, AP130,
AS130, AU130 und AW130 die Formeln 2.12 bis 2.22 in Abhé&ngigkeit von Ay berechnet.

Danach werden in den Zellen AB132, AG132, AN132 und AU132 fiir jede Wolbungsriick-
lage die Ergebnisse in Abhangigkeit von der Woélbung durch lineare Interpolation nach For-
mel 2.11 ermittelt.
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Um das Endergebnis A;Cmax in Abhangigkeit von Wolbungsriicklage zu bekommen, wird in
Zelle 138 zwischen den gerade ermittelten Ergebnissen wieder nach Formel 2.11 interpoliert.

Um die Ubersicht fiir den Benutzer zu vereinfachen, wird ihm die Wahl gelassen, ob alle Gra-
phen oder nur die relevanten Graphen dargestellt werden sollen. Bei der Auswahl relevante
Graphen, werden nur die Graphen mit der passenden Wolbungsriicklage angezeigt. Wenn die
Wolbungsriicklage zwischen den Werten der Graphen liegt, werden die Graphen fiir die
nachst hohere und niedrigere Wolbungsriucklage angezeigt. Das Ergebnis wird im Diagramm
als Designpoint Dargestellt. Sehen Sie dazu Bild2.5.
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DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-6
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EFFECT OF AIRFOIL CAMBER LOCATION AND AMOUNT ON SECTION MAXIMUM LIFT
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-6
0,7 -
O Designpoint
x
©
£
33 - ——— camber 6 % and max.
< camber at 30% chord
camber 4 % and max.
camber at 30% chord
— camber 2 % and max.
T T T T \% camber at 30% chord
0,1 0 1 2 3 4 5
Ay
Bild 2.5 Darstellung des Diagramms fUr A;Cimax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE

4.1.1.4-6

2.2.1.4 Einfluss der Dickenricklage auf den Auftriebsbeiwert des Profils ACjmax

Dieser Abschnitt befindet sich auf Arbeitsblatt High-lift Spalte 148 bis 165.

A2C1max €rgibt sich nach Bild 2.6 in Abhangigkeit der Dickenriicklage und Ay. Die Graphen
wurden ausgelesen und unter Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle AQ143 bis Zelle B1242) ab-
gelegt. Mithilfe von Excel wurden aus den Graphen Funktionen interpoliert, lesen Sie dazu
bitte Anhang B Ermittlung der Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode.

Dickenrucklage 45%

( 0,01167895Ay6 — O,O8328495Ay5 +

O,22023932Ay4 — O,29183O69Ay3 +

0,20078918Ay2 —0,02553077Ay + '
0,15761818

Ach,max =3 (2.23)

0,01167895Ay6 — O,O8328495Ay5 +

5,45207978Ay4 — 24,15667757Ay3 +

60,06275552Ay% — 79,76227484Ay +
\ 44,43654240

Ay < 2,75

Ay > 2,75
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Dickenrucklage 40%

(—0,0044199Ay° + 0,0512218Ay° —

0,21198254Ay* + 0,3791454Ay3 — Ay < 3,75
_ ) 0,31722704Ay? + 0,1574402Ay + '
Ayc = 2.24
2rbmax 0,13531058 (2.24)
\ —0,08Ay2 + 0,64Ay — 1,245, Ay > 3,75

Dickenrucklage 35%

AyCimax = —0,00081727Ay° + 0,00737469Ay° — 0,0095814Ay* — 0,06687349Ay3

+ 0,163606Ay% — 0,07214101Ay + 0,17056674
(2.25)

Berechnet werden die Daten in Arbeitsblatt High-lift (Zelle Z153 bis AE158). Es werden zu-
nachst die Ergebnisse fir die Dickenriicklagen 45%, 40% und 35% in Abh&ngigkeit von Ay
berechnet. Um auch Ergebnisse fur Dickenriicklagen ungleich den oben genannten zu be-
kommen, wird nach Formel 2.15 dazwischen linear interpoliert. Im sichtbaren Bereich wer-
den die Graphen mit dem Ergebnis als Designpoint in einem Diagramm dargestellt (Bild 2.7)
sowie das Ergebnis in Zahlen in Zelle K164 angezeigt.

¥ ————— T T T 17V 1T 1 1
MAXIMUM CAMBER AT 30% CHORD | POSITION OF
'MAXIMUM THICKNESS
Bye . (% CHORD) —
't [ — L
—~— "
R x 10° S 40
0 |
88
0 1 2 s “ ®

Dy (% cHoRDY

Bild 2.6 Einfluss der Dickenricklage auf den maximalen Auftriebsbeiwert des Profils,
DATCOM 1978 FIGURE 4.1.1.4-7a

EFFECT OF POSITION OF MAXIMUM THICKNESS ON SECTION MAXIMUM LIFT
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-7

o
i

O Designpoint

A2clmax
)(a

T T T “ T
-0,1 IJ) 1 2 Ay 3 4 5

Bild 2.7 Darstellung des Diagramms fUr A,Cimax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE
4.1.1.4-7
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2.2.15 Ergebnis

AbschlieRend wird das Ergebnis der Abschatzung des maximalen Auftriebsbeiwertes des Pro-
fils bei einer Reynoldszahl Re=9-10° C| max clean re=a-10%6, iN Zelle K168 nach Formel 2.5 be-
rechnet und dargestelit.

2.2.2 Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils aus den angelegten Pro-
fildaten

Wie bereits unter 2.1.3 Ermittlung der Profildaten fir das gewahlte Profil beschrieben,
wurden im Arbeitsblatt airfoil-data neben einer Reihe andere Profildaten, fir die meisten
Profile der maximale Auftriebsbeiwert des Profils bei einer Reynoldszahl von Re=9-10° hin-
terlegt. Dieses wird in diesem Abschnitt, wenn verfugbar dem Benutzer angezeigt. Dargestellt
wird dieses im Arbeitsblatt High-lift (Spalte 171 bis 174).

2.2.3 Auswahl der Ergebnisse

Dem Benutzer wird in diesem Abschnitt die Wahl gelassen, ob mit der Abschdtzung nach
DATCOM 1978 oder mit dem Wert aus den Profildaten weitergerechnet werden soll. Die
dargestellt erfolgt im Arbeitsblatt High-lift (Spalte 176 bis 181).

2.2.4 Berucksichtigung der Reynoldszahl und das Endergebnis

Bisher wurde der Auftriebsbeiwert bei einer Reynoldszahl von Re=9-10° berechnet. In diesem
Abschnitt wird ein Abweichen von der Reynoldszahl mit dem Faktor AsCimax berticksichtigt.
Dieser wird auf die vorangegangene Abschéatzung bzw. den Wert aus den Profildaten raufad-
diert. Die Reynoldszahl wird nach Formel 2.26 berechnet.

__ PoCmacVapp
U

Re
(2.26)

Dabei ist po=1,225 die Dichte, cmac die mittlere aerodynamische Fllgeltiefe, v, die Lande-
geschwindigkeit und p die dynamische Viskositét, welche sich nach Formel 2.27 ergibt.
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1,5

T
=1,458-106 - —L
# T, + 110,4

(2.27)

A3Cimax €rgibt sich nach Bild 2.8. Die Werte der einzelnen Graphen wurden ausgelesen und
unter dem Arbeitsblatt ,High-lift_data‘ (Zelle BM143 bis CA264) abgelegt. Mithilfe von
Excel wurden aus den Graphen Funktionen interpoliert, lesen Sie dazu bitte Anhang B Er-
mittlung der Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode.

Reynoldszahl Re=25-10°

( 0,17066667Ay° — 1,79199999Ay> +
7,73333331Ay* — 17,41333328Ay3 +
21,27599993Ay% — 13,18466662Ay +
3,32999999
AsCpmax =3 (2.28)
—0,07111111Ay° + 1,24964103Ay> —
8,88341881Ay* + 32,36944057Ay3 —
62,73926381Ay?% + 59,65733744Ay —
\ 20,45147001

Ay < 2,5

Ay = 2,5

Reynoldszahl Re=9-10°
AzClmax =0 (2.29)
Reynoldszahl Re=6-10°

( 0,04551111Ay® — 0,5034-6667Ay5 +
2,20526496Ay4 — 4,93189744Ay3 +
6,13388128Ay?% — 4,2930345Ay +
1,34372727
A3Cymax = 3 (2.30)
0,01896296Ay° — 0,42338462Ay5 +
3,90245015Ay* — 18,98365193Ay3 +

51,34259628Ay?% — 73,18781206Ay +
\ 42,96881902

, Ay <3

=3
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Reynoldszahl Re=3-10°

( 0,14222222Ay° — 1,73784616Ay"° +
8,64683762Ay* — 22,49123547Ay3 +
32,43006611Ay% — 24,73784737Ay +

7,71405305
A3Cl,max =4
—0,14222222Ay°® + 3,37558975Ay° —
—33,23760692Ay* + 173,73496547Ay3 —
508,23048689Ay? + 788,40282126Ay —
\ 506,43528965

Ay <3

(2.31)

>3

Die Berechnung wird im Arbeitsblatt Highlift (Zelle Z192 bis AF197) durchgefiihrt. Dabei
werden zunéchst die Werte die einzelnen Reynoldszahlen in Abhdngigkeit von Ay berechnet.
Um auch Werte fur Reynoldszahlen ungleich den vorgegebenen zu berechnen, wird dazwi-

schen nach Formel 2.11 linear interpoliert.

In Bild 2.9 sehen Sie die Darstellung des Diagramms in PreSto, wobei der Designpoint das

Ergebnis darstellt. Das Ergebnis in Zahlen wird in Zelle K205 dargestellt.

In Zelle K209 steht dann des Endergebnis fir den maximalen Auftriebsbeiwert des Profils

Ci.max.clean , Mit Berticksichtigung der Reynoldszahl.

4 T | 'RETNOL u:ns NEI.I'MI]FE |
1 ol
A — — 18 x lﬂI rl_
lu‘-n! _-h"‘-.,_ |9 = Iﬂ‘r
Q
- N
‘ l.:: 11‘
i ll = 10*
¢ 'E
0 1 H ] & L]
by (= cRORD)
Bild 2.8 Einfluss der Reynoldszahl auf den maximalen Auftriebsbeiwert des Profils, DATCOM

1978 FIGURE 4.1.1.4-7b
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EFFECT OF REYNOLDSNUMBER ON SECTION MAXIMUM LIFT

0,4 - ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 4.1.1.4-7b
O Designp
/—\/- oint
x
© Re =
o o 251016
UI T 1 T - T
I Re =
g 1 \—/k ? 9*1016
-0,4 - Ay
Bild 2.9 Darstellung des Diagramms fUr AzCimax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE

4.1.1.4-7b
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2.3 der maximale Auftriebsbeiwert des Fllgels

Die Abschatzung des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fligels wird nach DATCOM 1978
(4.1.3.4 METHOD 2) durchgefihrt. Diese Methode hat nur Glltigkeit, wenn der zu berech-
nende Fligel eine bestimmte Fllgelstreckung A nicht Gberschreitet, wie in Formel 2.32 be-
schrieben.

8
A>——
3 - cos(¢zs)
(2.32)

Diese Kontrolle wird gleich zu Anfang in Spalte 216 und der Benutzer wird dort auch ge-
warnt, falls die Bedingung nicht erflllt ist.

Der maximale Auftriebsbeiwert des Fligels Ci max clean €rgibt sich nach Formel 2.33.

CL,max

CL,max,claen = < ) ’ Cl,max,clean + ACL,max

Cl,max

(2.33)
Mit:
(M) Das Verhaltnis des maximalen Auftriebsbeiwertes des Flugels zu dem des Profils

Clmax

Cimaxclean: Der berechnete maximale Auftriebsbeiwert des Profils
AC_max:  Faktor zur Bertcksichtigung der Machzahl
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2.3.1 Das Verhaltnis des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fltgels zu
dem des Profils

Zunachst wird das Verhaltnis des Auftriebsbeiwertes des Fllgels zu dem des Profils be-
stimmt. Anhand des durchschnittlichen Pfeilwinkels, der sich nach Formel 2.34 ergibt und
des leading edge parameter Ay wird mit Bild 2.10 das Verhéltnis C_ max/Ci max bestimmt.

e Yt Qrpo - (1 —Y)
PLEa = b

2

(2.34)
Mit:
@LE,a- die durchschnittliche Pfeilung
¢.e,i: die Pfeilung des Innenfligels
¢LE,o. die Pfeilung des AuRenfliigels
Yk: die Halbspannweite bis zum Kink

Die Einzelnen Graphen wurden ausgelesen und im Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle CE143
bis CR303) hinterlegt. Daraus wurden wieder mithilfe von Excel Funktion interpoliert, die
genauere Beschreibung finden Sie unter Anhang B Ermittlung der Funktion aus den Gra-
phen der Handbuchmethode.

Ay<l/4
CL,max _ 2
- = 0,00008393¢%; , + 0,00169643¢,; , + 0,89785714
L max
(2.35)
Ay=1,6
c
LAY — 0,00005¢%; 4 + 0,001785714286¢, 5 4 + 0,9
Cl,max
(2.36)
Ay=1,8

CL,max _ 5 4 _ 3
= —0,000000000625¢; , + 0,000000082386¢75 , — 0,000003532197 ¢} ,

Cl,max

+0,00006751894¢%; , + 0,001052651506¢,; 4 + 0,90007034637
(2.37)
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Ay=2
C
CL'"“” = —0,0000000114¢}z , + 0,0000013636¢3; , — 0,0000564394¢%; ,
Lmax
+0,004318182¢,5 , + 0,9000108225
(2.38)
Ay=2,2
C
CL'"“‘" = —0,000000017¢}5 , + 0,0000021843¢3, , — 0,001263258¢%; ,
Lmax
+0,0005683622¢,; , + 0,89995671
(2.39)
Ay=2,4
CL,max _ 4 3 2
—=— = —0,0000000379¢}5,, + 0,0000042677¢{; , — 0,0002159091¢f; ¢
Lmax
+0,0006814574¢, 5 , + 0,9001948052
(2.40)
Ay>2.5
C
% = —0,000000017¢¢5 , + 0,0000005177¢3; , — 0,0000304924¢7; ,
Lmax
—0,0026756854¢, 5 , + 0,8998376623
(2.41)

Die Berechnung wird im Arbeitsblatt High-lift (Zelle Z227 bis AL 232) durchgefihrt. Dabei
werden zundchst die Ergebnisse fur die Formeln 2.35 bis 2.41 in Abhéngigkeit vom Pfeil-
winkel berechnet. Um auch Ergebnisse in Abhéngigkeit vom leading edge sharpness parame-
ter Ay zu bekommen, werden die Ergebnisse nach Formel 2.11 linear interpoliert.

Das Diagramm mit dem Ergebnis als Designpoint wird dem Benutzer wie in Bild 2.11 darge-
stellt und das Ergebnis in Zahlen nochmal in Zelle K245.
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Bild 2.10 Verhéltnis des maximalen Auftriebsbeiwertes des Flligels zu dem des Profils, A
steht fur die Pfeilung an der Vorderkante ¢ . DATCOM 1978 FIGURE 4.1.3.4-21a
SUBSONIC MAXIMUM LIFT OF HIGH-ASPECTED-RATIO WINGS
ACCORDING TO DATCOM FIGURE 4.1.3.4-21a
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Bild 2.11 Darstellung des Diagramms fUr AsCimax in PreSto, nach DATCOM

4.1.1.4-7b

1978, FIGURE
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2.3.2 Der Einfluss der Machzahl

Bei den ublichen Landegeschwindigkeiten fallt der Einfluss der Machzahl sehr gering aus.
Der Vollstandigkeitshalber und dem Anspruch ,das Programm fur moglichst vielféltige An-
wendungen zu schreiben® geschuldet, wurde dies trotzdem im Programm berlicksichtigt.

Der Faktor zur Berticksichtigung der Machzahl AC_ max ergibt sich nach Bild 2.12. Der Kor-
rekturfaktor ist somit abhangig von der Machzahl im Landeanflug Maap,, Welche bereits im
Abschnitt Input Data berechnet wurde, des leading-edge sharpness parameter Ay und der
Pfeilung an der VVorderkante ¢ g.

Die einzelnen Graphen wurden ausgelesen und unter Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle
CV143 bis DG 555) abgelegt. Mithilfe von Excel wurden aus den Graphen Funktionen inter-
poliert, sehen Sie dazu bitte Anhang B Ermittlung der Funktion aus den Graphen der
Handbuchmethode. Folgende Funktionen haben sich ergeben.

Ay =2und @ g =0°

ACy max = 0,701754386Ma3,, + 0,5684210526MaZ,, — 0,6575438596Ma,,
+0,1031578947

(2.42)
Ay=2,25und @ g =0°
ACymax = 22,5Maly,, — 39,5Mad,, + 27,275Ma’,, — 8,955Mag,, + 0,98
(2.43)
Ay =25und ¢@ g =0°
AC, max = —1,66666667Mad,, + 4,5Ma2,, — 3,83333333Ma,,, + 0,6
(2.44)

Ay =3und @ g =0°

ACymax = —8,33333333Mak,, + 11,66666667Ma3,, — 2,91666667Ma’,,
+2,31666667Magy, + 0,5
(2.45)
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Ay =4 und PLE= 0°

ACymax = —33,33333333Mat,, + 55Mad,, — 30,16666667Ma’,, + 4,6May,, — 0,1
(2.46)

Ay =45 und PLE = 0°

ACy max = —49,16666667Ma,, + 78,66666667Ma,, — 42,75833333Maz,,
+7,22833333May,, — 0,286
(2.47)

Ay =2 und @WLE = 20°

ACy max = —5,83333333Mal,, + 5,66666667Mal,, + 0,05833333MaZ,,
—1,12666667Mag,, + 0,187
(2.48)

Ay = 2,25 und PLE = 20°

ACy max = —4,16666667Mak,, + 5,83333333Ma3,, — 1,95833333MaZ,,
— 0,75833333Mag,, + 0,19
(2.49)

Ay: 2,5 und @YLE = 20°

ACymax = 20,83333333Mag,, — 32,5Mal,, + 19,29166667MaZ,, — 5,925Mday,

+ 0,64
(2.50)
Ay =3und PLE = 20°
ACy max = —8,33333333Mak,, + 13,33333333Mal,, — 6,41666667MaZ,,
+0,01666667Magy, + 0,16
(2.51)

Ay =4 und @YLE = 20°

ACpmax = —4,16666667Mat,,, + 583333333Ma3,, — 1,95833333MaZ,,
— 1,25833333May,, + 0,29
(2.52)



44
Ay =45 und @PLE = 20°
ACy max = 20,83333333Mag,, — 32,5Ma},, + 18,79166667Maz,, — 6,075Mag,,
+ 0,69
(2.53)

Ay = 2 und ¢ g =40°

ACymax = —3,33333333Mat,, + 6,33333333Ma3,,, — 3,66666667MaZ,,
+0,46666667Mag,,, + 0,008
(2.54)

Ay =3und PLE = 40°

ACpmax = —5,83333333Mat,, + 8,83333333Mal,, — 4,74166667MaZ,,
+0,59166667May,, + 0,01
(2.55)

Ay =4und @WLE = 40°

ACymax = —8,75Mat,, + 14,41666667Ma3,,8,6125MaZ,, + 1,55583333Ma,

— 0,068
(2.56)
Ay =45 und @ g = 40°
AC, max = —13,33333333Ma3pp + 20,16666667Ma3pp11,11666667Ma§pp
+ 1,92333333Mag,, — 0,08
(2.57)
Ay =2 und @ g = 60°
ACpmax = —2,84Ma2,, + 2,982Ma,,, — 0,781
(2.58)

Ay = 2,25 und @ g = 60°

ACpmax = —0,97MaZ,, + 0,825May,,, — 0,1748
(2.59)
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Ay =3und PLE= 60°

ACymax = —0,45MaZ,, + 0,115Mag,, + 0,026
(2.60)

Ay =4und PLE = 60°

ACymax = —5,29333333Mad,, + 7,25MaZ,, — 3,58186667Mag,, + 0,59248
(2.61)

Ay =4,5und @ g = 60°

ACymax = 1,25Mak,, — 2,41666667Ma3,,1,2375MaZ,, — 0,62083333Mag,, + 0,092
(2.62)

Die Berechnung wird in Arbeitsblatt ,High-lift* (Zelle Z259 bis BN 269) durchgefihrt. Zu-
néchst wird AC_ max nach den Formeln 2.42 bis 2.62, in Abhangigkeit der Machzahl Maapp
berechnet.

Danach wird fur jeden vorgegebenen Pfeilwinkel, AC\ max durch lineare Interpolation nach
Formel 2.11 in Abh&ngigkeit von Ay gebracht.

Zum Schluss wird das Ergebnis, wieder durch lineare Interpolation nach Formel 2.13 in Ab-
hangigkeit vom Pfeilwinkel der VVorderkante ¢_g gebracht.

Das Ergebnis in Zahlen wird in Zelle K286 angezeigt. Daneben werden die Graphen dem Be-
nutzer, wie in Bild 2.13 dargestellt. Zur besseren Ubersichtlichkeit kann der Benutzer zwi-
schen den Darstellungen...

e ...show al graphs ( alle Graphen),

¢ show only Graphs for relevant sweep angle ( es werden nur die Graphen angezeigt, die
der Pfeilung des Fliigels entsprechen)

e und show only graphs for relevant sweep angle and leading-edge sharpness parame-
ter (es werden nur die Graphen angezeigt, die der Pfeilung des Fliigels und dem leading-
edge parameter des Profils entsprechen)...

... wahlen.

Im Abschluss dieses Abschnitts wird das Ergebnis Ci maxclean NaCh Formel 2.33 berechnet
und in Zelle K289 dargestellt.
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Bild 2.12 Machzahlkorrekturfaktor AC| nax DATCOM 1978 (4.1.3.4-22)
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MACH-NUMBER CORRECTION
ACCORDED TO DATCOM 1978, FIGURE 4.1.3.4-22

,2 5 )
000 0,4 MACH NUMBER M 0,6 DESIGNPOINT

I
N :
AN

AN

~_| g

ACLmax

~—Ay=4 and @LE=40°
———Ay=4,5 and @LE=40"

Bild 2.13 Darstellung des Diagramms fur Acimax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE
4,1.3.4-22
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2.4 Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshil-
fen an der Vorderkante

2.4.1 Festlegung der Geometrie

Zuné&chst muss der Benutzer in Spalte 298 die Art der Hochauftriebshilfe wahlen. Zur Aus-
wahl stehen leading-edge flap (Nasenklappe) und slotted leading-edge flap (SLAT) (be-
weglicher Vorfliigel). In Bild 2.14 finden Sie eine Darstellung der beiden.

Danach muss die Geometrie in Spalte 309 bis 315 festgelegt werden. Dies geschieht anhand
der Koordinate der Klappenwurzel n, epp und der Klappenspitze 1 epm, Welche im Verhalt-
nis zur Halbspannweite b/2 angegeben werden. Wobei fiir die Klappenwurzel die Position der
Flugelwurzel als Minimum vorgegeben ist, damit die Klappe nicht versehentlich in den
Rumpf hinein positioniert wird. Zuletzt muss noch die Klappentiefe ¢, gp/c festgelegt werden,
als relative GroRe der Fllgeltiefe.

Aus der festgelegten Geometrie, berechnet PreSto in den Zellen K311 bis K323 folgende Er-
gebnisse.

e die Position der Klappenwurzel Y ep sowie der Klappenspitze Y _gp in Metern

e die Pfeilung der Scharnierlinie des Innenfliigels @ siatj und des AuBenfliigels @ui siato

e die Darstellung der Geometrie fiir den Benutzer

e die durch die Klappe beeinflusste Fldche des Innentrapez Sy ;i

e Die durch die Klappe beeinflusste Flache des Aufentrapez Sy s,

e in Summe die beeinflusste Gesamtflache Sy, s
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Position der Klappenwurzel und —spitze

Fur die Ermittlung der Position der Klappenwurzel und —spitze, wird die relative Position
NrLeDb UNd MeLepp Mit der Spannweite b multipliziert. Somit ergeben sich die Position der
Klappenwurzel in Metern nach Formel 2.77 und die Position der Klappenspitze nach Formel
2.78.

b

Y LED = NrLED)D )
(2.63)

b

Yo 1D = Ne,LED /D )
(2.64)

Pfeilung der Scharnierlinie
Die Umrechnung einer m%-linie auf einer n%-linie ergibt sich laut Scholz 1999 nach Formel
2.65, n und m mussen in Prozent angegeben sein.

. _ . 4m-m 1-—-21
AP = aNPm =200 1T+2

(2.65)

Daraus abgeleitet ergibt sich die Pfeilung der Scharnierlinie am Innenfliigel ¢u Lep; nach
Formel 2.66 und am AulRenfliigel @ni L epo Nach Formel 2.67.

4 1- 1
OuLiEp; = arctan (tan(pzs,i — A_l [(CLED/C — 0,25) Epn /11'])

(2.66)

4 1-21,
QHLLED,0 = arctan (tan(st,o - [(CLED/C - 0'25) ' ])
A, 1+4,

(2.67)



50

Darstellung der Geometrie flir den Benutzer

Dem Benutzer wird die Geometrie wie in Bild 2.15 dargestellt. Die Berechnung findet auf
dem Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle Q1 bis AL32) statt. In Bild 2.16 sieht man noch die

einzelnen Punkte, die von PreSto berechnet werden.

Zur Berechnung wird noch die Y-Koordinate des Punktes an der Ecke Flugelspitze und Vor-

derkante Ywingtip,Le benotigt.

d

b
Ywingtip,LE = <Yk - ?f) : tan(‘PLE,i) + (E - Yk) : tan(‘PLE,o)

Die Punkte zur Darstellung in Bild 2.16 werden wie folgt berechnet.

Punkt 1:
b
X4 = . —_
1 = Nr,LED/b 2
(X1 - —f) tan((pLEl) , x1 < Yk
V1=
b
Ywingtip,LE — (E - x1) . tan(<pLE'0) , X > Y,
Punkt 2:
b b
(e 2 » X1 S Yeund nerppp 5 < Ye
b
Xz = 3 Y , %1 S Yeund Nesepp 5 > Ve
\ x1 + x3;x1, x; > Yy
d
(xz - f) : tan(<pLE’i) , Xy <Yy
V2 =

kywingtip,LE - (g - xz) ’ tan(q)LE,o)' Xy > Yy

(2.68)

(2.69)

(2.70)

(2.71)

(2.72)



51

Punkt 3:
b
X3 = N¢,LED/b E
( (X3 - %) ~tan(g,) » X3 =Y
V3 = i
Ywingtip,LE — (g - x3) : tan((pLE,o)' X3 > Yy
Punkt 4:
b
X2 = N, LED/b E
( CLEp/c " Cr + (x4 - %) ' tan((pHL,SLAT,i) ,
Vs =
b
Ywingtip,LE + CLED/c * Ct — (5 - x4) ' tan((pHL,SLAT,o)r
Punkt 5:
X5 = X3
CLEp/c " Cr + (Xs - %) ' tan((PHL,SLAT,i) )
Vs =
b
b’wingtip,LE + CrLEpjc " €t — (E - Xs) ) tan((pHL,SLAT,o)r
Punkt 6:
X6 = X1
{ CLEDp/c " Cr + (xe - %) ' tan(q’HL,SLAT,i) )
Y6 =

b
b’wingtip.LE + CrLEpjc " Ct — (E - xs) . tan((pHL,SLAT,o)’

X5SYk

X5>Yk

x6SYk

X > Yy

(2.73)

(2.74)

(2.75)

(2.76)

(2.77)

(2.78)

(2.79)

(2.80)
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Punkt 7:
X7 == x1
(2.81)
Y7 =01
(2.82)
d SLOTTED LEADING EDGE
LEADING EDGE FLAP FLAP (SLAT)
Bild 2.14 Darstellung der in PreSto zur Auswahl stehenden Vorfligelsysteme, Raymer 1992

Wing plan view

0
——— Wing circumference
1
25% chordline
2 ~—
— ™~ Kinkline
3
—r
""'E\ Fuselage
4 -
Q\ Low Speed Ailerons
5 — -
= High Speed Ailerons
5 \"-..
el \ £D
e,
7 St =~ \%
e, ] affected area
. ran, %\_‘
=i
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Bild 2.15 Darstellung der Fliigelgeometrie mit Hochauftriebshilfen an der Vorderkante in PreSto
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Bild 2.16 Darstellung der einzelnen Punkte

Durch die Klappen beeinflusste Flache

Durch die Klappen am Vorderfliigel wird die gesamte dahinterliegende Flache des Flugels
beeinflusst, wie in Bild 2.17 verdeutlicht wird. Die Berechnung der Beeinflussten Flache wird
wie die Berechnung der Geometrie im Arbeitsblatt ,High-lift_data‘ (Zelle Q1 bis AL32)
durchgefihrt. Die gesamte beeinflusste Flache S,y s ergibt sich wie folgt.

Sw,s = Sw,s,i + Sw,s,o

(2.83)
Mit der beeinflussten Flache des Innentrapez Sy s,
1
2- [()’8 —y1) - (X9 — xg) — 3" 2 =y - (xp — x1)] » Yerep <Y
Swsi = (2.84)
0 » Yerep > Yy

und der beeinflussten Flache des AufRentrapez Sy s

1 1
Swso=2" [(x3 —x2) " (V10 — ¥2) — E (x3—x2) - (3 —y2) — 5 (x10 — %9) * (V10 — ¥9)
(2.85)

Fur die Berechnung werden aber zundchst weitere Punkte benétigt, wie aus Bild 2.18 ersicht-
lich ist.
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Punkt 8:
Xg = X1
¢, + (x8 — %) -tan(@rg,;) , Xg < Y
Vg =
Cr + (Yk - %) ' mn((PTE,i) + (xg — Yi) - tan((pTE,o)' xg > Yy
Punkt 9:
X9 = X3
( ¢ + (xg - %) : tan(goTE’l-) , Xg S Yy
Vo = {
\er + (Yk - %) ~tan(@re;) + (X — Vi) - tan(@rg,), xo > Y
Punkt 10:
X10 = X3
Cr + (x1o - djf) -tan(@rg,;) , X109 S Yy
Yio =
Cr + (Yk - djf) ' tan(‘PTE,i) + (X190 = Yp) tan(‘:oTE,o)' X10 > Yk
Punkt 11:
X11 = X1
Vi1 =M1

(2.86)

(2.87)

(2.88)

(2.89)

(2.90)

(2.91)

(2.92)

(2.93)
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Bild 2.17 Definition der durch Klappen beeinflusste Flache (Roskamm 1)
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Bild 2.18 durch Klappen an der Vorderkante beeinflusste Flache
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2.4.2 Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils durch Hochauftriebshilfen an der
Vorderkante Ac| maxs ergibt sich nach DATCOM 1978 (6.1.1.3).

ACl,max,s = Cr.5max " Mmax "MNs * 6f %
(2.94)
Mit:
e der theoretische maximalen Auftriebseffektivitat der gewéhlten Klappentiefe ¢ 5 max
e des empirischen Faktors zur Berticksichtigung des Verhaltnisses des Nasenradius zur Pro-
fildicke Mmax
e des empirischen Faktors zur Berlicksichtigung des Auschlagwinkels i
e dem Auschlagwinkel der Klappe &5

e das Verhéltnis der Profiltiefen mit und ohne ausgefahrenem Vorfligel c¢/c zueinander.

Die theoretische maximale Auftriebseffektivitat der gewahlten Klappentiefe

Die theoretische maximale Auftriebseffektivitat ergibt sich nach DATCOM 1978 FIGURE
6.1.1.3-13, sehen Sie dazu Bild 2.19. In PreSto wurde der Verstandlichkeitshalber die Be-
zeichnung NOSE FLAP-CHORD RATIO cs/c in leading edge device to chord ratio ¢ gpyc
umbenannt, welches die Klappentiefe darstellt.

Zur Berechnung in PreSto wurden die Graphen ausgelesen und im Arbeitsblatt High-
lift_data (Zelle DK143 bis DW209) abgelegt. Aus den Koordinaten wurde mithilfe von
Excel eine Funktion interpoliert. Die genaue VVorgehensweise wird im Anhang B Ermittlung
von Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode beschrieben. Daraus ergibt sich
die Funktion zur Ermittlung der theoretischen maximalen Auftriebseffektivitat.

CL5max = —4185,658429265¢f;, . + 6571,3442401886¢5;,
— 4107,8803649545¢ ;. + 1308,0632373095¢3;, .

— 231,2380587934 %5, + 25,6018352224¢,5p, + 0,0006413371
(2.95)

Das Ergebnis wird im Arbeitsblatt ,High-lift* Zelle Z364 berechnet und hat die Einheit 1/rad.
Dargestellt wird es in Zelle K379.

Die ausgelesenen Koordinaten werden dem Benutzer noch mal als Diagramm dargestellt, mit
dem Ergebnis als Designpoint. Sehen Sie dazu Bild 2.20.
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Bild 2.19 die theoretische maximale Auftriebseffektivitat ¢, smax in Abhangigkeit des Verhaltnis-
ses NOSE FLAP-CHORD RATIO ci/c nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-13.

THEORETICAL MAXIMUM LIFTING EFFECTIVENESS
ACCORDING TO DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-13
20 Designpoint
1,6 -
E)
c
51,2 -
2
k]
1]
£ 08 -
<
°
0,4 -
0,0 T T T T 1
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5
LEADING EDGE DEVICE-CHORD RATIO, C,LED/c
Bild 2.20 Darstellung des Diagramms fur csmax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE

6.1.1.3-13

Der empirische Faktor zur Berucksichtigung des Verhaltnisses des Nasenradius zur
Profildicke

Der empirische Faktor zur Beruicksichtigung des Verhéltnisses des Nasenradius zur Profildi-
cke nmax ergibt sich nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-15, wie in Bild 2.21 dargestellt.
Beeinflusst wird dieser vom Verhaltnis des Nasenradius zur Profildicke r/t. Flr die Bezeich-
nung LER/(t/c) wird in PreSto die Bezeichnung r/t verwendet. Die Unstetigkeit in der Kurve
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ergibt sich laut SCHOLZ 1999 aus den unterschiedlichen Quellen die dem Diagramm zu
Grunde liegen.

Zur Berechnung in PreSto wurden die Koordinaten des Graphen ausgelesen und im Arbeits-
blatt High-lift_data (Zelle EC143 bis EN197) abgelegt. Mithilfe von Excel wurden aus den
Koordinaten Funktionen interpoliert, genaueres finden Sie unter Anhang B Ermittlung von
Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode.

Ermittelt wurden folgende Funktionen.

SLAT
( 11,1257/, + 0,5533333 /¢ < 0,075
Nmax = 1 —6790,4115043655("/,) " +4470,30014721155("/,) (2.96)
~1087,67019690431("/,)” + 106,134878843503 7/, /¢ = 0.075
\ —1,817850592224
NOSE FLAP
( ~3125,00000015(7/,)" + 312,5("/,)’ r/, <008
~6,25("/,)° + 6,1257/, — 0,553 A
(2.97)

mazx = 1 2495659,71470642("/,)° — 1903545,66718948(7 /)"
+577690,97035669(7/,)" — 87909,29092309(7/,)° .7/ > 0,08
\+6866,81973256("/,)" — 252,58095735 7/, + 4,22458331

Die Berechnung wird in Zelle Z390 bis AB397 durchgefihrt. PreSto wahlt anhand der ge-
wahlten Hochauftriebshilfe an der VVorderkante die richtige Formel aus. Dem Benutzer wird
das Ergebnis in Zelle K403 dargestellt. In Bild 2.22 sehen Sie die Darstellung des Graphen in
PreSto, mit dem Ergebnis als Designpoint.



59

%
/ AN

NN
\
v

L AN

04 08 A2 -1 .20

LEADING-EDGE RADIUS/THICKNESS RATIO, t—['ffl

Bild 2.21 Faktor zur Beriicksichtigung des Verhéltnisses Nasenradius zur relativen Profildicke
LER/(t/c), DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-15

EMPIRICAL FACTOR REGARDING LER/(t/c)
ACCORDING TO DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-15
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Bild 2.22 Darstellung des Diagramms fur nnax in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-

15
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Der empirische Faktor zur Berticksichtigung des Ausschlagwinkels

Am Anfang dieses Abschnittes muss der Benutzer den Auschlagwinkel festlegen. Das Pro-
gramm warnt den Benutzer, wenn der gewahlte Winkel kleiner ist als der Referenzwinkel.
Der Referenzwinkel ist bereits der optimale Auschlagwinkel und jede Reduzierung dariber
hinaus ergibt keine Verbesserung des Ergebnisses. Nach oben ist die Wahl des Auschlagwin-
kels auch begrenzt. Wenn der Auschlagwinkel groRer ist als der Bereich, der von den jeweili-
gen Graphen abgedeckt ist (Bild 2.23), gibt PreSto dem Benutzer auch eine Warnung, da die
Ergebnisse dann nicht mehr sinnvoll sind.

Der empirische Faktor zur Beriicksichtigung des Ausschlagwinkels ng ergibt sich nach Bild
2.23 aus dem gewahlten Auschlagwinkel 8¢ gp. Wobei ng immer 1 ist, wenn der gewahlte
Auschlagwinkel gleich dem Referenzwinkel ;s der jeweiligen Hochauftriebshilfe ist und
somit der optimale Winkel erreicht ist.

Die Koordinaten der Graphen wurden ausgelesen und im Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle
ER143 bis FC192) abgelegt. Wie unter Anhang B Ermittlung von Funktionen aus den
Graphen der Handbuchmethode beschrieben, wurden aus den Koordinaten Funktionen in-
terpoliert.

Es ergeben sich folgende Funktionen.
SLAT

ns = —0,00000000132367 ¢, + 0,0000001148065]§_LED —0,00000191642767 ),
- 0,0000661174686]§LED + 0,001383392114613,LED

—0,005717493728; 5 + 1,015440251817
(2.98)

NOSE FLAP

15 = —0,000000002281687 -, + 0,00000033366287, , — 0,00001766494657 1),
+0,00039599639657 , -, — 0,00373055786567 ),
+0,01161477106468 1z + 1,014343429153

(2.99)

Die Berechnung wird in Arbeitsblatt High-lift (Zelle Y414 bis AC427) durchgefiihrt. Dabei
wird der Faktor flr beide Arten der Hochauftriebshilfen ausgerechnet und als Ergebnis wird
dann der Wert, der der gewahlten Hochauftriebshilfe entspricht, dargestellt. Fiir den Benutzer
wird das Ergebnis in Zelle K431 wiedergegeben. Zur besseren Ubersicht wird dem Benutzer
noch das Diagramm mit dem Ergebnis als Designpoint angezeigt (Bild 2.24).
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Das Verhaltnis der Profiltiefe mit und ohne ausgefahrenen Vorfligel

Fur die Ermittlung des Verhaltnisses der Profiltiefe mit und ohne ausgefahrenem Vorfligel,
wird die Profiltiefe mit ausgefahrenem Vorfliigel ¢¢ bendtigt. Definiert ist diese in Bild 2.25.
In dem Bild ist aber die Position des Schnittpunktes der Profilsehne (AIRFOIL CHORD)
mit der Vorflugel Profilsehne (DEFLECTED AIRFOIL CHORD) nicht definiert, daher
wurde fir PreSto die Position des Schnittpunktes aus dem Bild heraus gemessen und liegt von
vorne gemessen bei 0,424c. Wie bei der Zeichnung zu sehen ragt der Vorfliigel auch nicht
ganz aus dem Profil raus, auch hier wurde die Lénge aus dem Bild heraus gemessen und
ergibt 0,83ct. In Presto wird flr die Bezeichnung c; die Bezeichnung ¢ gp verwendet.

Die genaue Vorgehensweise bei der Berechnung von ¢¢ wird aus Bild 2.25 ersichtlich. Die
Definition von ¢¢ nach SCHOLZ 1999 lautet:

Zur Bestimmung von ¢‘ wird der Slat gedreht um den Schnittpunkt gebildet aus Slatprofilsehne
und eigentlicher Profilsehne.

Das bedeutet die Vorflugel Profilsehne wird um den Schnittpunkt zuriick auf die Ebene der
Profilsehne gedreht, nach den Bezeichnungen in Bild 2.26 lautet die Formel flr ¢¢ somit

C’ = 0,576C + b1 + bz

(2.100)
Die Lénge b; ergibt sich aus
b; = 0,424c - cos(Sf)
(2.101)
Nach Pythagoras ergibt sich
bz2 = (0,83¢;gp)* — a?
(2.102)
a? = (0,424¢)% — b,*
(2.103)
Daraus folgt
b 2
bz =C- (OI83CLED)2 - 0,4‘24‘2 + ?1
(2.104)

Gleichung 2.104 ist fehlerhaft. Der erste und der
letzte Summand in der Wurzel muessen durch C”2
geteilt werden.



Scholz

Gleichung 2.104 ist fehlerhaft. Der erste und der letzte Summand in der Wurzel muessen durch C^2 geteilt werden.
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Bei einem unbeweglichem Vorfllgel wird ¢¢ auf 1 gesetzt, da sich die Profilsehne nicht ver-
langert.

In PreSto findet die Berechnung im Arbeitsblatt High-lift (Zelle Z444 bis AB 454) statt. Das
Ergebnis wird dem Benutzer in Zelle K443 dargestellt.

AIRFOIL CHORD
PLANE

| =
y ] —am
. MO
AIRFO
Dﬂﬁdw SLAT
Bild 2.25 Geometriedefinition eines Profils mit beweglichem Vorfligel (SLAT) nach DATCOM

1978

A

Bild 2.26 Darstellung zur Ermittlung von c¢*

Ergebnis

In Zelle K448 wird das Ergebnis nach Formel 2.94 berechnet und dem Benutzer angezeigt.
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2.4.3 Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fllgels

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fligels durch Hochauftriebshilfen an
der Vorderkante AC_ maxs wird nach RAYMER 1992 berechnet.

Sw,s
ACL,max,s = ACl,max,s ’ S ' COS((pHL)
w

(2.105)

Da in PreSto auch Doppeltrapezfliigel berechnet werden, kann es zu unterschiedlichen Pfei-
lungen der Scharnierlinien am Innenflligel ¢ Lep; und am AulRenfliigel @n Lepo kKommen.
Um dieses zu berlcksichtigen wird die Formel 2.105 in Formel 2.106 umgewandelt.

SW,s,o

S .
W,s,i s cos (‘PHL,LED,o)]
w

AC'L,max,s = ACl,max,s ’ S *Cos ((pHL,LED,i) +
w

(2.106)

Das Ergebnis wird in Zelle K462 berechnet und angezeigt.
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2.5 Zunahme des Auftriebsbeiwertes an der Hinterkante

2.5.1 Festlegung der Geometrie

Zunachst muss der Benutzer in Zelle B471 die Art der Hochauftriebshilfe wahlen. Zur Aus-
wahl stehen plain flap (Normalklappe), split flap (Spreizklappe), slotted flap (Spaltklappe),
slotted fowler flap (Fowler-Klappe) und double slotted flap (Doppelspaltklappe). In Bild
2.27 finden Sie eine Darstellung der in PreSto zur Verfligung stehenden Klappensysteme.

Danach wird die Geometrie festgelegt werden. In PreSto kann der Benutzer drei Klappen fur
jede Flugelseite verwenden, wobei zwei Klappen der Normalfall sind, in diesem Falle kann
der Benutzer die Geometriewerte fiir die aul3ere Klappe einfach auf null setzen und diese wird
dann weder angezeigt, noch in der Berechnung bericksichtigt.

Der Benutzer muss folgende Geometriewerte vorgeben. Fir jede Klappe jeweils die relative

Koordinate der Klappenwurzel und der Klappenspitze. Dies sind fir die innere Klappe

Nrfapib FUr die Wurzel und negapin flr die Spitze, fur die mittlere Klappe ny fiapmb und

Nt flap,mb UN flr die auBere Klappe nr fiap,om UNd Nefiap,om. Die Angaben stehen im Verhéltnis

zur Halbspannweite b/2. Damit die Klappen nicht in den Rumpf oder in die Querruder gelegt

werden, werden dem Benutzer zu jeder Klappe Minimum und Maximum Werte vorgegeben.

Zum Schluss muss noch die relative Klappentiefe Crapc @angegeben werden. Fir jede Klappe

wird die gleiche Klappentiefe verwendet. Aus diesen Daten berechnet PreSto folgende Ergeb-

nisse.

e Die Position der Klappenwurzel und —spitze fir jede Klappe in Metern. Fir die innere
Klappe Y fiap,i flr die Wurzel und Yisap,i flr die Spitze, fir die mittlere Klappe Yy fiapm
und Yt iap,m und fir die dulere Klappe Y fiap,o UNd Y fiap,o-

e Die Pfeilung der Scharnierlinie des Innenfliigels @n iap,i Und des Aulenfliigels @ui fiap,o.

e Die Darstellung der Geometrie fir den Benutzer

e die durch die Klappen beeinflusste Flache des Innentrapez Sy s;

e Die durch die Klappen beeinflusste Fldche des AuRRentrapez Syt

e in Summe die beeinflusste Gesamtflache S, ¢
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Bild 2.27 Darstellung der in PreSto zur Verfiigung stehenden Klappensysteme, Raymer 1992

Position der Klappenwurzel und —spitze in Metern
Zur Ermittlung der Position der Klappenwurzel und —spitze der Klappen wird die relative Po-
sition mit der Halbspannweite b/2 multipliziert, damit ergeben sich fir die Klappen folgende

Formeln.

Innerer Flugel:

Mittlerer Fllgel:

AuRerer Fliigel:

Yr,flap,i = Nr.flap,i/b b/z

Y flap,i = Nt flap,i/p b/ 2

Yr,flap,m = Nr flapm/b ° b/z

Yt,flap,m = Nt,flapm/b b/z

Yr,flap,o = Nr flap,o/b ° b/Z

Yt,flap,m = Nt,flapm/b b/2

(2.107)

(2.108)

(2.109)

(2.110)

(2.111)

(2.112)
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Pfeilung der Scharnierlinien
Aus Formel 2.65 werden die Pfeilungen der Scharnierlinien am Innenfliigel ¢ fiap,;i und am
AuBenflligels gL fiapo abgeleitet.

PHL flap,i = arctan (tanfpzs,i - Ail [(1 ~ Cflap/c — 0,25) ) 1;_2]) (2.113)
PHL flap,o = arctan (tampzs,o - Aio [(1 ~ Cflap/c — 0;25) ) 1;12]) (2.114)

Darstellung der Geometrie flir den Benutzer

Dem Benutzer wird die Geometrie wie in Bild 2.28 dargestellt. Die Berechnung findet auf
dem Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle Q33 bis AL104) statt. In Bild 2.28 sieht man noch die
einzelnen Punkte, die von PreSto berechnet werden. Mit den Punkten werden dann die einzel-
nen Klappen dargestellt. Zur Berechnung wird noch die Y-Koordinate des Punktes an der
Ecke Fliigelspitze und Hinterkante Ywingtip,Te benotigt, berechnet nach Formel 2.115.

Ywingtip,TE = Ywingtip,LE T Ct (2.115)
Mit Ywingtip,Le aus Formel 2.68.

Fur die Darstellung der Klappe innen werden folgende Punkte verwendet.

Pil:
Xi1 = Yr flap,i (2.116)
dr
¢ + <xi1 - 7) . tan((PTE,i)i Xip <Y
Yiir = b

kywingtip,TE - (E - xil) ) tan(QDTE,o); Xip > Y
(2.117)



Pi3Z

Pi4Z

68

Y flap,is Xi1 <Y und Y fiapim < Yk
Xon = Yk; X1 < Yk und Yt,flap,i/b > Yk
2 = Xow — 0
Xi1 + %; Xi1 > Yk
(2.118)
AW . <Y,
I (v = %) tan(pre.); e =k (2.119)
ylZ b ) Y
Ywingtip,TE — (5 - xiz) ' tan((pTE,o)' Xip > I
Xiz = Yt flap,i (2.120)
dr
5 — ). ) xi3 <,
Yo = Cr + (xl3 Zb) tan(@rg,); i3 = Ik (2.121)
Ywingtip,TE — (; - xi3) ' tan(‘PTE,o)i Xiz > Yy
Xia = Yt flap,i (2.122)
dr
JEEAP S [ ). X S Y
o Cr + (xl4 2 ) tan((pTE,L)' i4 k (2.123)
yl4 b ) Y
Ywingtip, TE — (E - xi4) ) tan((pTE,o)r Xig > Y
Y flap,is Xis <Y und Y fiapip < Yk
x5 =1 Vi xis <Y und Yy iapi0 > Y (2.124)
Xi1 + @, Xi5 > Yk
ar\ . - <
¢ (1= criapye) + (xis - 7) tan(ouL fiap,); Xis < Yy (2.125)

b .
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xiS) ’ tan((pHL,flap,o)l Xis > Yy
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Pisl
Xie = Xi1
dr
Cr (1 - Cflap/c) + (xi6 - ?) ' tan((pHL,flap,i); Xie < Yk
Yie = b
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xi6) ) tan(‘/)HL,flap,o); Xie > Y
Pi7Z
Xi7 = Xi1
Yiz = Yi1

Fur die Darstellung der Klappe in der Mitte werden folgende Punkte verwendet.

Pml:
Xm1 = Yr,flap,m
dr
cr + (xml - 7) ' tan((pTE,i); Xm1 < Vg
yml = b
Ywingtip,TE — (5 - xml) ) tan((pTE,o); Xm1 > Y
Yt,flap,m; Xm1 < Yk und Yt,flap,m < Yk
Xy = Yk! Xm1 < Yk und Yt,flap,m > Yk
Xm1 + xm?’;xml; Xm1 > Y
dr
cr + (me - 7) ' tan(QOTE,i)F Xma2 < Vg
ymz = b
Ywingtip,TE — (E - sz) ’ tan(QDTE,o); Xm2 > Y
Xm3 = Yt,flap,m
dr
Cr + (xm3 - 7) ' tan(‘PTE,i); Xm3 < Y
Ym3 =

b
Ywingtip,TE — (E - xm3) ’ tan((pTE,o); Xm3 > Vi

(2.126)

(2.127)

(2.128)

(2.129)

(2.130)

(2.131)

(2.132)

(2.133)

(2.134)

(2.135)
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Pm4:
Xmg = Yt,flap,m (2.136)
d
Cr- (1 - Cflap/c) + (xm4 - 71:) ' tan((PHL,flap,i); Xma < Yk
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xm4) ) tan((PHL,flap,o); Xma > Vi
Yi flapms Xm1 <Y und Y fiapm < Y
Xps = Yk; Xm1 < Yk und Yt,flap,m > Yk (2138)
Xm1 T _xm3;xm1; Xm1 > Yk
d
Cr - (1 - Cflap/c) + (xms - ?f) : tan(QOHL,flap,i); Xms < Yy
Yms = b (2.139)
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (; - me) ) tan((PHL,flap,o); Xms > Yk
Pm6
xm6 = xm1 (2140)
d
Cr- (1 - Cflap/c) + (xm6 - ?f) ) tan((pHL,flap,i); Xme < Vi
VYme = b (2.141)
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xm6) ) tan((pHL,flap,o); Xme > Yi
Pm7:

Xm7 = Xm1 (2.142)
Ym7 = Ym1 (2.143)

ur die Darstellun er Klappe aulsen weraen rolgenae Funkite verwendet.

Fur die Darstellung der Klappe aul3 den folgende Punkt det

Po]_:
Xo1 = Yr,flap,o (2.144)
d
Cr + (xol - 7f) ’ tan((pTE,i); Xo1 < Y
(2.145)

Yo1 = b
Ywingtip,TE — (E - xol) ’ tan((pTE,o); Xo1 > Y
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P02:
Yt,flap,o; Xo1 < Yk und Yt,flap,o < Yk
Xgp = Yi; Xo1 <Y und Yt,flap,o > Yy
Xo1 + @; Xo1 > Yk
i
cr t (xoz - 7) ~tan(@rg;); Xo2 < Yy
yOZ = b
Ywingtip, TE — (E - xoz) ' tan(QDTE,o); Xo2 > Yk
P03:
Xo3 = Yt,flap,o
dr
cr + (XOB - ?) ’ tan(Q”TE,i)i Xo3 < Yy
Yo3 = b
Ywingtip,TE — (; - xoB) ' tan(‘PTE,o)i Xo3 > Y
P04:
Xoa = Yt,flap,o
df
Cr- (1 - Cflap/c) + (xo4 - ?) ) tan((pHL,flap,i); Xoa < Yy
y04 = b
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xo4-) ) tan((pHL,flap,o); Xoa > Yy
P05:
Yt,flap,o; Xo1 S YV und Yt,flap,o <Y
Xps =4 Vi Xo1 S Vi und Yifiapo > Vi
Xo1 + w; Xo1 > Yk
df
Cr (1 - Cflap/c) + (xos - 7) ) tan((pHL,flap,i); Xo5 < Yy
Yos =

b
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xoS) ) tan((pHL,flap,o); Xo5 > Y

(2.146)

(2.147)

(2.148)

(2.149)

(2.150)

(2.151)

(2.152)

(2.153)
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P06:
x06 = x01 (2154)
dr .
Cr (1 - Cflap/c) + (Xo6 — o) tan(q)HL,flap,i)r Xoo < Yi
Voo = ; (2.155)
Ywingtip,TE — Cflap/c " Ct — (E - xo6) ) tan(q)HL,flap,o); Xo6 > Yi
P07:
Xo07 = Xo1 (2.156)
Yo7 = Yo1 (2.157)
Wing plan view
-3
2
1
0 e \\ing circumference
1 25 % chordline
2 P Kinkline
T~
S~
3 e Fuselage
Pi6 R *
4 ~—~—— \\\ + MAC
5 [~ = Low Speed Ailerons
Pi? pi2
6 i wHigh Speed Ailerons
\ \ —_— inner win,
7 L \ FLAP g
It
Pob ~ o
\ P05 sl FLAP mid wing
8 = ———— Po4 |
Po7 I' kL _:_,_:::I FLAP outer wing
9 Pol i p—
‘ Po2 | Po3
10 |
0 2 3 4 5 6 7 8 9 0 11 12 13 14 15 16 17 18
Bild 2.28 Darstellung der Landeklappen mit den zugehérigen Punkten in PreSto

Es besteht eine so grofle Anzahl von Punkten, um die Landeklappen fir alle erdenklichen
Formen des Doppeltrapezfligels darzustellen. Vom Doppeltrapezfliigel mit gerader Vorder-
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kante wie in Bild 2.28, mit einer nicht geraden Vorderkante iber den Rechteckfliigel bis hin
zu einer negativen Pfeilung.

Durch die Klappen beeinflusste Flache

Durch die Klappen an der Hinterkante wird auch die jeweilige davor liegende Flache mit be-
einflusst, wie in Bild 2.17 verdeutlicht wird. Die Berechnung der Beeinflussten Flache findet
genau wie die Berechnung der Geometrie im Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle Q33 bis
AL104) statt. Die gesamte beeinflusste Flache S, s ergibt sich nach

Sw,f = Sw,f,i + Sw,f,o- (2.158)

Mit der von allen Klappen beeinflussten Flache des Innenflligels Sy ¢i und des Aulenfliigels
Sw,f,o-

Swri =Swrii T Swrimt Swrio (2.159)
Sw.fo = Sw.foit Sw.rom T Swro0 (2.160)

Dabei sind ist Sy der Teil der beeinflussten Flache des Innenflligels der von der inneren
Klappe kommt, Sy, tim der Teil der von der mittleren Klappe kommt und Sy ¢io der Teil der
von der duBeren Klappe kommt. Sowie Sy, i der Teil der beeinflussten Flache des AuBenfli-
gels der von der inneren Klappe kommt, S, o m der Teil der von der mittlerem Klappe kommt
und Sy, f0,0 der Teil von der duReren Klappe.

Um diese zu berechnen werden noch folgende Punkte bendétigt. In Bild 2.29 sind alle Punkte
die fur die Berechnung der beeinflussten Flache benotigt werden nochmal dargestellt.

Die Punkte an der Klappe innen
Pis:
Xig = Xi1 (2.161)

dr
(xi8 - 7) ' tan((pLE,i); Xig < Y

(2.162)
Ywingtip,LE — (g - xi8) ' tan((pLE,o); Xig > Yy

Yis =



74

Pigl
d
(xi9 - 7f) . tan((PLE,i)I Xig < Vi
Ywingtip,LE — (5 - xi9) ' tan((PLE,o)F Xig > Yy
Pi1o:
Xi10 = Xi3 (2.165)
d
(xi10 - 7f) . tan((pLE,i); Xiro < Y
Yito = b (2.166)
Ywingtip,LE — (E - xi1o) ' tan((pLE,o); Xi10 > Yk
Pi11:
xill = xl'l (2167)
Yii1 = Vi1 (2.168)
Die Punkte an der Klappe in der Mitte.
d
(xms - 7f) ) tan(¢LE,i); Xmg < Yy
Ymg = b (2.170)
Ywingtip,LE — (E - xms) ’ tan(goLE,o); Xmg > Yk
xmg = me (2171)
d
(xm9 - 7f) ' tan(‘PLE,i)i Xmo < Yy

b
Ywingtip,LE — (E - xm9) ’ tan((pLE,o); Xmo > Y
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Pmio:
Xm10 - xm3 (2173)
d
(xmlo - f) . tan(‘PLE,i)I Xmio < Yk
Ymio = b (2.174)
Ywingtip,LE — (E - xmlO) ' tan(‘PLE,o)F Xmio > Yk
Pmi:
Xm11 = Xm1 (2.175)
Ymi11 = Ym1 (2.176)
Die Punkte an der Klappe aul3en.
P08:
xog = xol (2177)
d
(xos - 7f) ) tan(QDLE,i); Xog < Yy
Yog = b (2.178)
Ywingtip,LE — (5 - xoB) ' tan(‘PLE,o)i Xog > Yy
Pog:
xog == xoz (2179)
d
(x09 - 7f> . tan(‘PLE,i)i Xo9 < Vi
Yoo = b (2.180)
Ywingtip,LE — (E - xo9> : tan(‘:oLE,o); Xo9 > Yy
I:)010:
xolo - xo3 (2181)
d
(xow - 7f) -tan(@e;); Xo10 < Y
Yo10 = (2.182)

b
Ywingtip,LE — (E - xolO) ’ tan((pLE,o); Xo10 > Yk
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Pou1:
X011 = Xo1 (2.183)

Yo11 = Vo1 (2.184)

Mit den oben genannten Punkten sowie den Punkten fiir die Darstellung werden dann die be-
einflussten Flachen durch die jeweiligen Klappen berechnet.

Fur die innere Klappe ergibt sich die beeinflusste Flache des Innenfllgels aus

0 ’ Yr,flap,l = Yk
1
Swrii = 2 [(%’1 — ¥ig) (Xig — Xig) — > iz — yir) (xiz — xi1) (2.185)
»Job " ;Yr,flap,i <Y
k -3 (Vio — Yis) (X9 — xi8)]

und des AufRenfltgels aus

1
Sw,foi=2" [(J’i3 = Yio) (Xiz = Xi2) =5 Vino = Yio) (Xiz — Xi2)

. (2.186)
—3 (Vi — Yiz) (xiz — xiz)]
Fur die mittlere Klappe ergibt sich die beeinflusste Flache des Innenfligels aus
(0 ; Yo rlapm = Y
Swipim =142 [(le — Yms) Kimg — Xmg) — % (Ymz = Ym1) Kmz — Xm1) (2.187)

)Y, <Y,
1 » I'r.flap,m k
- E (ym9 - yms)(xm9 - xms)]

und des AuRRenflugels aus

Sw,f,o,m =2 [(ym3 - ym9)(xm3 - xmz) - % (}’m10 - ym9)(xm3 - xmz) (2.188)

1
=2 O = Ym2) Comz — Xm2) |
Fir die dul3ere Klappe ergibt sich die beeinflusste Flache des Innenflligels aus
0 ;Yr,flap,o = Yk
1
Sw,f,i,o = 2 [(yol - yoB)(xo9 - x08) -5 (}’oz - }’01)(9502 - xol) (2.189)

; Y, <Y,
1 » Ir.flap,o k
k - E (yo9 - y08)(xo9 - xos)]
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und des AufRenfligels aus

1
Sw,f,o,o =2 [(yo3 = Y09) (Xo3 — Xp2) — 5(3’010 = ¥09) (Xo3 = X02)

s (2.190)
-3 (Vo3 = ¥02) (X03 — xoz)]
Wing plan view
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Bild 2.29 Darstellung der Landeklappen in PreSto, mit den benétigten Punkten zur Berechnung
der beeinflussten Flachen
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2.5.2 Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils durch Hochauftriebshilfen an der
Hinterkante Ac| max €rgibt sich nach DATCOM 1978 (6.1.1.3)

Aimaxs = ki Ky ks * (Bumax), o, (2.191)

Mit:

e Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils, bei einer Klappentiefe von
25% und einem Klappenausschlag in Hohe des Referenzwinkels in Abhédngigkeit der
Profildicke (AC| max)base f-

o Faktor zur Beriicksichtigung der Abweichung der Klappentiefe von 25% K;.

e Faktor zur Berticksichtigung der Abweichung vom Referenzwinkels der gewéhlten
Klappe k.

e Faktor zur Bericksichtigung der Klappenkinematik Kks.

Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes bei einem Referenzausschlag und 25%
Klappentiefe (AC| max)base f

Zunéchst wird die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes, fur eine Klappe mit 25%
Klappentiefe und einem Ausschlag der dem Referenzwinkel der Klappe entspricht, in Abhan-
gigkeit der Profildicke ermittelt. Die Berechnung wird nach DATCOM 1978 (6.1.1.3) durch-
gefihrt. Bild 2.30 zeigt das Diagramm zur Bestimmung des Wertes. Die Hohe der Zunahme
ist in Abhéngigkeit zur Profiltiefe gestellt.

Zur Berechnung in PreSto wurden die Koordinaten der Graphen ausgelesen und mithilfe von
Excel zu Funktionen Interpoliert, genaueres dazu finden Sie im Anhang B Ermittlung von
Funktionen aus den Graphen der Handbuchmethode. Die Koordinaten der Graphen so
wie die ermittelten Funktionen sind im Arbeitsblatt High-lift_data (Zelle FG143 bis FS226)
abgelegt.

Mit den Funktionen berechnet PreSto (AC|max)vase, dies geschieht im Arbeitsblatt ,High-lift¢
(Zelle Z558 bis AE563). Zunéchst werden dort die Ergebnisse fur jeden Graphen in Abhan-
gigkeit von der Profiltiefe berechnet. Diese ergeben sich wie folgt.
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Graph A: beste Doppelspaltklappe bei einem NACA Profil des Flugels

(Acl'max)base,f =
t) 6 t/ 5
0,000000161294.208 /C —0,00000990437905 /C +

0,000204341099504 t/.* —0,001718989634355 £/,° + 0,008423791662608t/," —
0,001588103918948 %/, + 1,00000782164597 (2.192)

Graph B: durchschnittliche Doppelspaltklappe bei einem NACA Profil des Fligel s und
Fowler Klappe bei jedem Profiltyp des Flugels

(Acl'max)base,f =
0,000000168837297 t/.° — 0,000011338275456 /" 0,000250328265594 £/, —

0,002190126911728t/." + 0,009848522198354 [/, — 0,011020848518456 £/, +
1,00115213285977 (2.193)

Graph C: Doppelspaltklappe bei einem Profil der NACA 6-Serie fir den Fliigel und Spalt-
klappe bei jedem Profiltyp des Fllgels

(Acl'max)base,f =

(0,000000813802 t/.° — 0,000032486979 t/.° + 0,000467447918 t/,."
.t
~0,00269093277 t/,.° + 0,006841619241 /. — 0,006422916384 £/, [c < 14%

{ +1,000064393543 (2.194)
0,0003828125 £/, — 0,025822916667 t/," + 0,6337187499981t/,." /S 149
\ —6,651208333307 £/, + 26,539999999874 P e

Graph D: Spreiz und Einfachklappe bei jedem Profiltyp des Flugels

(Acl'max)base,f =

(0,000066013558%/,° — 0,001328083664 %/, +0,008918981481 %/,
_0'025499173273t/c2 +0,019890873026 t/, + 0,999999999865

0,000003942924t/.° — 0,000345306267 t/." + 0,012293781666 /"

.t
—0,228544569175t/." + 2,353546099723 t/.* — 12,749176745137t/,. ’ [ > 9%
\ +29,149203280228

e < 9%

A

(2.195)

PreSto wahlt nun in Zelle AA563 das passende Ergebnis zur gewdhlten Klappe. Bei einer
Doppelspaltklappe in Kombination mit einem Profil der NACA 6-Serie wird das Ergebnis aus
Graph C gewahlt. Bei einer Doppelspaltklappe mit allen anderen Profilen wird das Ergebnis
aus Graph A gewihlt, also das Ergebnis fiir die beste Doppelspaltklappe. Die Uberpriifung,
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ob es sich um ein Profil der NACA 6-Serie handelt wird in Zelle AE557 bis AE563 durchge-
flhrt. Alle andern Zuordnungen gehen klar aus dem Diagramm in Bild 2.30 hervor. Graph B
flr die Fowler-Klappe, Graph C fur die Spaltklappe und Graph D fir die Spreiz- und Nor-
malklappe.

Das Ergebnis wird in Zelle K571 angezeigt. Dazu wird dem Benutzer noch das Diagramm mit
dem Ergebnis als Designpoint dargestellt. (Bild 2.31)

2.0 S —
CURVE FLAPTYPE _ AIRFOIL
L8 A| | BEST2SLOT | NACA
£l i — T T T T T T — ——y
B | { AVERAGE 2-SLOT _ NACA s
FOWLER ANY o ,}f
1.6 ¢ H NACA 2-SLOT —NACA 6-SERIES 174 —
(Acgray) NACA 1-SLOT ANY | A A/ L~
max” base D| seurarLan | ANy f A e
1.4 — A
A /.d [ /
1.2 L~ Er,-/f
i C /
- - H
Lo | ] p| /]
T
3 ™~

0 2 4 & - 10 12 14 16 18 20

AIRFOIL THICKNESS (% wing chord)

MAXIMUM-LIFT INCREMENTS FOR 25%-CHORD FLAPS
AT REFERENCE FLAP ANGLE

Bild 2.30 Maximale Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch eine Klappe an der Hinterkante bei
25% Klappentiefe und einem Klappenausschlag der dem Referenzwinkel entspricht,
nach DATCOM 1978 (6.1.1.3-12).

MAXIMUM LIFT INCREMENTS FOR 25%-CHORD FLAPS AT REFERENCE FLAP ANGLE
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-12
2,000 -
1,800
™
S 1,600 - ® DESIGNPOINT
H —A
% 1,400 -
£ —B
3 1,200 - C
1,000 - —0
0)800 T T T T T T T T T 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
AIRFOIL THICKNESS (% wing chord)
Bild 2.31 Darstellung des Diagramms fur (AC| max)bases iN PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE

6.1.1.3-12



81

Faktor zur Bertcksichtigung der Abweichung der Klappentiefe von 25%

Der Faktor k; berechnet sich nach dem Diagramm in Bild 2.32, in Abhdangigkeit von der
Klappentiefe capc. Die Koordinaten der Graphen wurden ausgelesen und im Arbeitsblatt
High-lift_data (Zelle FW143 bis GJ193) abgelegt. Mit Excel wurden aus den Koordinaten
Funktionen Interpoliert, wie in Anhang B Ermittlung von Funktionen aus den Graphen
der Handbuchmethode beschrieben.

Die Berechnung wird in Arbeitsblatt ,High-lift* (Zelle Z580 bis AC585) durchgefiihrt. Be-
rechnet wird der Faktor aus folgenden Formeln,
fiir die Spreiz-, Normal- und Spaltklappe

k; = 0,000000002000587¢5,,,, /. — 0,000000107518338c]§lap /e
- 0,000000709958984c;lap et 0,000170366550009c]§lap /e
—0,005500006459897¢7,,,, /. + 0,104722383777698¢ 14y

—0,00021260689789
(2.196)
Und fur die Doppelspalt- und Fowler-Klappe
ky = 0,040050945859486¢/,4,/c — 0,000370184503106. (2.197)

PreSto berechnet die Ergebnisse fir beide Formeln. In Zelle AA585 wird dann das zur ge-
wahlten Klappe passende Ergebnis gewahlt. Dem Benutzer wird das Ergebnis in Zelle K593
angezeigt, sowie das Diagramm mit dem Ergebnis als Designpoint.(Bild 2.33)

1.2
1.0 AZ:""'
° D=y
8 5\9?/ ol
oy
k
b I fﬁ'
. ?}r Pty
q\;/ S
R4 =
4 & 4>
Sy &
, 7
. 7
7
0
0 4 8 12 16 20 24 28 32

FLAP-CHORD (% wing chord)

FLAP-CHORD CORRECTION FACTOR

Bild 2.32 Faktor zur Bertcksichtigung der Abweichung der Klappentiefe von 25%. DATCOM
1978 FIGURE 6.1.1.3-12
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CORRECTION FACTOR FOR FLAP CHORD DIFFERERENT TO 25%
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-12
1,200 |
1,000
0,800 -
g 0,600 - ® DESIGNPOINT
= SPLIT, PLAIN AND 1-5LOT
0,400
—7-SLOT AND FOWLER
0,200 -
0,000 . . . . : : : i
0 4 & 12 16 20 24 28 22
FLAP CHORD (% wing chord)
Bild 2.33 Darstellung des Diagramms fir k; in PreSto, nach DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-

12

Faktor zur Berucksichtigung der Abweichung des Klappenausschlags vom Referenz-
winkel

In diesem Abschnitt muss der Benutzer den Winkel fur den Klappenausschlag ¢ gp wéhlen.
Definiert ist dieser nach Bild 2.34. Zur Orientierung wird dem Benutzer noch der Referenz-
winkel der gewahlten Klappe angezeigt. Bei dem Referenzwinkel betrégt der Faktor k; gleich

eins.
T 4‘
R ———— 0
'5-‘.";.1“-::%]_ T
T — _\_H_{.' s
Bild 2.34 Definition der Geometrie einer Klappe an der Hinterkante

Der Faktor ergibt sich aus dem Diagramm in Bild 2.35, in Abhéngigkeit des Auschlagwin-
kels. Die Koordinaten der Graphen wurden ausgelesen und im Arbeitsblatt ,High-lift* (Zelle
GN143 bis HA219) abgelegt. Zur Berechnung wurden aus den Koordinaten Funktionen In-
terpoliert, wie unter Anhang B Ermittlung von Funktionen aus den Graphen der Hand-
buchmethode beschrieben.

Die Berechnung wird im Arbeitsblatt ,High-lift (Zelle AA616 bis AD623) durchgefiihrt. Be-
rechnet wird k, nach folgenden Formeln.
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Fur eine Fowler-Klappe

k, = 0,0000000008888895¢ -, — 0,0000001097435957 ¢,
+0,00000518119658367 z, — 0,00012141491841167 ),
+0,00128837606001857 5, + 0,160559442538225¢ £

+0,399965035198022
(2.198)

Fur eine Spaltklappe

k, = —0,0000000000711118¢, -, + 0,00000000352820557 5.,
+0,00000020581196667, z, — 0,00001776130540857 5.,
+0,000129780276045%, 5, +0,0280348339847485 .

+0,18979301161599
(2.199)

Fur eine Doppelspaltklappe

k, = —0,00000000001568687, z, + 0,0000000008144867 -,
+0,00000006470588367 ,z, — 0,00000791203900357 ),
+0,00004340244157768F ¢, + 0,0255199163259486; 1z

+0,190396956766847
(2.200)

Fur eine Spreiz- oder Normalklappe

k, = —0,0000000000357765¢, 5, + 0,0000000067412885 1,
— 0,00000044988224657;,, + 0,000014310117098583, -,
—0,0005761810566588? 5, + 0,0373683319943446; )

— 0,000753154381414
(2.201)

PreSto berechnet zunéchst k; fur jede Formel und setzt das Ergebnis auf eins, wenn der ge-
wéhlte Auschlagwinkel groRer ist als der Referenzwinkel der gewahlten Klappe. Das Ergeb-
nis fur ky kann also nicht groRer werden als eins. Fir den Fall das der Benutzer einen grofie-
ren Winkel als den Referenzwinkel gewahlt hat, bekommt dieser noch eine Warnung.

Die Auswahl des Ergebnisses, passend zur gewéhlten Klappe findet im Arbeitsblatt ,High-
lift* Zelle AB623 statt und das Ergebnis wird dem Benutzer in Zelle K632 dargestellt. An
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dieser Stelle wird dem Benutzer noch das Diagramm fir die Ermittlung von k, dargestellt,
mit dem Ergebnis als Designpoint, die Darstellung finden Sie in Bild 2.36.

OREFERENCE
FLAP ANGLE

0 10 20 30 40 50 60
FLAP ANGLE (deg)
FLAP-ANGLE CORRECTION FACTOR

Bild 2.35 Faktor zur Bericksichtigung der Abweichung des Ausschlagwinkels vom Referenz-
winkel. Datcom 1978 FIGURE 6.1.1.3-13

CORRECTION FACTOR FOR FLAP DEFELCTION ANGLE DIFFERERENT TO REFERENCE ANGLE
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-13
1 - @
0,8 -
© REFERENCE ANGLE
0,6 -
——FOWLER
~
>
——1-5l0T
0,4 -
2-SLOT
——— SPLIT AND PLAIN
0,2 - O DESIGNPOINT
0 T T T T T 1
0 10 20 30 40 50 60
FLAP ANGLE (deg)

Bild 2.36 Darstellung des Diagramms fir k, in PreSto, nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-13
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Der Faktor zur Bericksichtigung der Klappenkinematik

Der Faktor zur Berlcksichtigung der Klappenkinematik ks ergibt sich in Abhédngigkeit von
dem Verhdltnis des gewahlten Auschlagwinkels zum Referenzwinkel der gewahlten Klappe
01 eD/O¢ rer. Die Bestimmung erfolgt nach Bild 2.37.

Die Koordinaten der Graphen wurden ausgelesen und im Arbeitsblatt ,High-lift_data‘ (Zelle
HE143 bis HQ198) abgelegt. Aus den Koordinaten wurden Funktionen interpoliert, lesen Sie
genaueres dazu im Anhang B Ermittlung von Funktionen aus den Graphen der Hand-
buchmethode. Es wurden folgende Formeln ermittelt.

Fur Spalt- und Fowler-Klappen

6f,LED

6 5
5f,LED
ks = 3,41503268107771 =——) —11,4950980376452

Ot ref O ref

5 4 6 3
+ 14,5468200035393 <ﬂ> —8,62176915211603 <6f.LED>

S8t ref foref

5 2 5
+ 1,96511994046159< f’””’) +1,19032114392758 L2
fref fref

—0,000213907620548
(2.202)

Fur Doppelspaltklappen

( 5 4
33,3333333339542 (‘Sfﬂ> — 43,3333333330228 <—5f'““’)
Ofref 8fref

3 2
+19,6666666651144 (‘Zfﬂ) — 1.56666666542878 (‘Zfﬂ) e < 9%
fref fref

+0,400000000165164 2222 _ 0,000000000112102
O ref (2.203)

5 4
20,8333333318587 (—51"”5’3) _ 82,0833333269692 (m>
Ofrer Sfref

3 2
127,541666657059 (‘;fﬂ) —98,2624999930268 (‘;fﬂ) e > 9%
f.ref f.ref

+38,5391666640028 if‘ﬂ —5,56821428520156
fref
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Fur Spreiz- und Normalklappe
ky=1 (2.204)
Die Berechnung erfolgt im Arbeitsblatt ,High-lift* (Zelle AA643 bis AD650). Es werden fir
jeden Graphen die Ergebnisse berechnet und danach erfolgt anhand der gewéhlten Klappe die

Auswahl des entsprechenden Ergebnisses. Dies geschieht in Zelle AB650.

Dem Benutzer wird das Ergebnis in Zelle K656 und daneben das Diagramm mit dem Ergeb-
nis als Designpoint angezeigt, wie in Bild 2.38 dargestellt.

1.0

L~

#“"%c"'

Note: i
For split or

plain flap,
use |':3 =1.0]

L1

6 .8 10

ACTUAL FLAP ANGLE
REFERENCE FLAP ANGLE
FLAP-MOTION CORRECTION FACTOR

Bild 2.37 Faktor zur Berlcksichtigung der Klappenkinematik k; (DATCOM 1978 FIGURE
6.1.1.3-13
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CORRECTION FACTOR FOR FLAP MOTION
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 6.1.1.3-13
1 -
0,8 -
0,6 -
o ——2-5l0T
04 - ——1-5LOT, FOWLER
O DESIGNPOINT
0,2 -
0 T T T T 1
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
ACTUAL FLAP ANGLE / REFERENCE FLAP ANGLE
Bild 2.38 Darstellung des Diagramms fir ks in PreSto, nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.1.3-13
Ergebnis

Direkt im Anschluss des vorherigen Abschnitts, wird dem Benutzer das Ergebnis fir die Zu-
nahme des maximalen Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen an der Hinterkante an-
gezeigt. Berechnet wird dieses Ergebnis nach Formel (2.212), mit den zuvor ermittelten Fak-
toren. Dem Benutzer wird das Ergebnis in Zelle K662 dargestelit.
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2.5.3 Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Flugels

Die Abschédtzung der Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Fligels AC| maxt er-
folgt nach DATCOM (6.1.4.3) und ergibt sich somit aus

Sw,
ACLmax,r = ACimax,r S_Wf "Kp (2.205)

Um die unterschiedlichen Pfeilungen des Innen- und des AuRenfliigel zu beriicksichtigen,
wurde die Formel 2.205 wie folgt fur PreSto umgestellt.

SW, i Sw, ,0
ACL,max,f = ACl,max,f (S_‘: ’ KA,i + SVC ) KA,O) (2-206)
Mit:
ACimaxf  die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Profils durch Hochauftriebshilfen an der
Hinterkante, nach Formel 2.191.

Swii Die durch Hochauftriebshilfen an der Hinterkante beeinflusste Flache des Innen-
flligels, nach Formel 2.159

Swio die durch Hochauftriebshilfen an der Hinterkante beeinflusste Flache des Aulien-
flligels, nach Formel 2.160

Sw Die Fllgelflache, nach Formel 2.1

Kaii Korrekturfaktor zur Berticksichtigung der Pfeilung des Innenfligels

Kao Korrekturfaktor zur Berticksichtigung der Pfeilung des AuRenfliigels

Der Korrekturfaktor zur Berlcksichtigung der Pfeilung

Der Korrekturfaktor zur Beriicksichtigung der Pfeilung ergibt sich nach Bild 2.39 in Abhan-
gigkeit der Pfeilung an der 25%-Linie ¢ys. Der Graph kann auch durch folgende Formel wie-
dergegeben werden.

Ky = (1 — 0,08c0520,5)c0os /4@, (2.207)

Wenn man die verschiedenen Pfeilungen des Innen- und Auenfliigels berlcksichtigt, ergibt
sich der Korrekturfaktor fur den Innenfliigel,

Kpi = (1 - 0,08COSZg025,i)C053/4(p25'i (2.208)

Und fir den AulRenfltigel

Kpyo=(1- 0,08c052(pzs,o)cos3/4<p25,0. (2.209)
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Die Berechnung erfolgt in Arbeitsblatt ,High-lift* (Zelle AB688 und AB 690). In Zelle K688
und K690 werden dem Benutzer die Ergebnisse Angezeigt. Dort wird auch das Diagramm mit
den Ergebnissen als Designpoint angezeigt. In Bild 2.40 finden Sie die Darstellung des Dia-
gramms in PreSto.

1.00
.90 =
“'-..H_h\
Ka N
\\
.70 \
2 — \\
Ky = (1-0.08 cos® Ayyy) cos
o /4 Acja <
.50
0 10 20 30 40 50 60
Mgy (deg)
Bild 2.39 Korrekturfaktor zur Berucksichtigung der Pfeilung an der 25%-Linie A.4 (in PreSto
wird die 25%-Linie durch ¢,s dargestellt). Nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.4.3-10
CORRECTION FACTOR FOR SWEEP ANGLE
ACCORDING TO DATCOM 1978, FIGURE 6.1.4.3-10
1,0 +
0,9 -
0,8 -
§ O Designpoint KA,i
07 - O Designpoint KA,0
—KA
0,6 -
0,5 T T T T T 1
0 10 20 30 40 50 60
25
Bild 2.40 Darstellung des Diagramms fir K, in PreSto, nach DATCOM 1978 FIGURE 6.1.4.3-

10
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Ergebnis

Direkt im Anschluss des vorherigen Abschnitts wird das Ergebnis berechnet und in Zelle
K702 angezeigt. Die Berechnung wird nach Formel 2.206, mit den ermittelten Faktoren
durchgefiihrt.

2.6  Ergebnis

Zum Abschluss wird geprift, ob die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch die gewéhlten
Hochauftriebshilfen an Vorder- und Hinterkante und den jeweiligen vom Benutzer festgeleg-
ten Geometrieparametern ausreichend ist. Das bedeutet dass der Auftriebsbeiwert des Flugels
und der Hochauftriebshilfen zusammen mindestens den aus dem Abschnitt Preliminary Si-
zing vorgegebenen Wert fir die Landung C_max L erreichen mdissen.

PreSto prift, ob die folgende Bedingung erfllt ist.

ACL,max,HL'ghlift = ACL,max,reqw’red (2-210)

Dabei sind:

ACL maxHighiift die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen an der VVorder-
und Hinterkante.

ACL max requireadie benotigte Zunahme des Auftriebsbeiwertes, um mit den bereits ausgelegten
Flugeln mindestens den vorgegebenen Auftriebsbeiwert bei der Landung zu er-
reichen.

Die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen
Die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen an VVorder- und Hinterkante
ergibt sich aus

ACL,max,Highlift =0,95- ACL,moLx,f + ACL,max,s (2.211)

Mit:

ACLmaxs die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Fligels durch Hochauftriebshilfen an der
Hinterkante, nach Formel 2.206.

ACLmaxs die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Fligels durch Hochauftriebshilfen an der
Vorderkante, nach Formel 2.106.

Der Faktor 0,95, vor der Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen an der
Hinterkante, berticksichtigt folgenden Sachverhalt: Durch das Ausfahren der Landeklappen
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wird ein Moment um den Fllgel erzeugt, welches durch einen durch Trimmung erzeugten
Abtrieb am Hohenruder ausgeglichen werden muss (Roskamm I1).

Die bendtigte Zunahme des Auftriebsbeiwertes

Fur die Ermittlung der benoétigten Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen
wird zunéchst der benétigte Auftriebsbeiwert durch Fligel und Hochauftriebshilfen ermittelt.
Dieser ergibt sich aus.

CL,max =11- CL,max,L (2-212)
Mit:
CLmaxL  der benétigte Auftriebsbeiwert bei Landung, ermittelt im Abschnitt ,Preliminary
Sizing*

Der Faktor 1,1 sorgt dafiir, dass zur Trimmung noch Abtrieb erzeugt werden kann und sich
das Flugzeug trotzdem noch in der Luft halten kann. (SCHOLZ 1999, ROSKAMM I1).

Mit dem bendétigten Auftriebsbeiwert durch Fligel und Hochauftriebshilfen wird die benétigte
Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch Hochauftriebshilfen ermittelt.

ACL,mwc,required = CL,max - CL,max,clean (2-213)
Dabei sind
CL max siehe Formel 2.212
CL max clean Der Auftriebsbeiwert des Fliigels ohne Hochauftriebshilfen nach Formel 2.33.
Eine genaue Beschreibung finden Sie unter Kapitel 2.2.

Die Darstellung der Prifung nach Formel 2.213 erfolgt in Spalte 715 bis 720, wobei dem
Benutzer mit einem farblich hinterlegten Text angezeigt wird, ob die Priifung erfolgreich war
oder nicht. Unter Bild 2.41 ist das Aussehen der Priifung dargestellt.

check: increase of lift coefficient

maximum lift coefficient, landing CL max,L [1 CL,max 3,124
available increase of lift coefficient due to highlift devices required increase of lift coefficient
ACL max High_Lift 2,130 > ACL max,required 1,933

Bild 2.41 Darstellung des Ergebnisses und der Priifung in PreSto
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3  Integration des Algorithmus in PreSto

3.1 Integration des Algorithmus

PreSto besteht aus vielen verschiedenen Abschnitten, in denen der Entwurf eines neuen Flug-
zeugs durchgefiihrt wird. In dieser Arbeit wurde ein Algorithmus zur Abschéatzung und Fest-
legung der Hochauftriebshilfen geschrieben und in die schon vorhandenen Teile integriert.
Fur die Berechnungen wurden die Arbeitsblatter High-lift und High-lift_data eingefligt und
die Arbeitsblatter Wing und airfoil data Il modifiziert.

Arbeitsblatt ,High-lift*

In diesem Arbeitsblatt findet die eigentliche Berechnung statt und es ist flr den Benutzer
sichtbar. Dieses Arbeitsblatt besteht aus zwei Teilen. Auf der linken Seite (Spalte A bis L)
wird der Ablauf der Berechnung dem Benutzer dargestellt. Das beginnt mit den Eingabedaten
am Anfang bis hin zum Ergebnis der Abschdtzung am Ende. Auf der rechten Seite (ab Spalte
Z) findet die Berechnung statt. In dieses Arbeitsblatt flieRen die Daten aus vorausgegangenen
Berechnungen in anderen Teilen von PreSto. Der Benutzer kann aus diesen Arbeitsblatt auch
wieder Daten ziehen, wenn er diese flr spatere Berechnungen bendtigt. Zurzeit bestehen aber
noch keine Verbindungen der Ergebnisse zu anderen Berechnungen oder zur spateren Darstel-
lung des Flugzeugs.

Arbeitsblatt ,High-lift_data‘

Dieses Arbeitsblatt ist im Hintergrund versteckt und dort sind die Daten flr die Berechnung,
sowie die Koordinaten der Graphen und der Abbildungen versteckt. In dieses Arbeitsblatt
flieBen keine Daten aus anderen Bereichen ein, sondern es besteht nur eine Verbindung zum
Arbeitsblatt ,High-lift¢.

3.2 Vorgenommene Anderungen an anderen Teilen von PreSto

Fur die Abschatzung der Hochauftriebshilfen mussten einige Anderungen an den Arbeitsblat-
tern fur die Flugelauslegung Wing und airfoil data 11 vorgenommen werden. Diese wurden
bereits in Rahmen einer anderen Arbeit erstellt.
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Anderungen im Arbeitsblatt ,Wing*

Im Abschnitt 2. Airfoil selection (Zeile 204 bis 238) des Arbeitsblattes ,Wing¢, kann der Be-

nutzer ein Profiltyp wéhlen und dieses wird dann anhand von Profilkoordinaten dem Benutzer

dargestellt. Die Profilkoordinaten sind im Arbeitsblatt airfoil data Il hinterlegt. Fir die Ab-

schatzung der Hochauftriebshilfen wurde dieser Abschnitt um folgende Punkte erweitert.

o Relative thickness of selected airfoil t/c (Profildicke)

e Position of maximum thickness x; (Dickenrlcklage)

e Leading edge radius r/c (Nasenradius)

e Maximum camber (Yc)max/C (W6lbung)

e Position of maximum camber Xycymax (W0Ibungsrucklage)

e Airfoil section maximum lift coefficient Cj maxclean re=9*1076 (Maximaler Auftriebsbeiwert
des Profils, bei eine Reynoldszahl von 9-10°

e Pitching moment coefficient cmo (Nickmomentenbeiwert), wird fur die Abschatzung der
Hochauftriebshilfen nicht benétigt.

Bei der Anzeige der Profildicke (Zeile 222) fuhrt PreSto noch eine Prufung durch, ob die Di-
cke des gewahlten Profils der vorausgegangen Abschétzung der Flugelauslegung entspricht.
Die neuen Daten wurden fiir jedes verfiigbare Profil im Arbeitsblatt ,airfoil data II¢ hinter-
legt. PreSto zieht sich die jeweiligen zum gewéhlten Profil passenden Daten und zeigt sie dem
Benutzer im Arbeitsblatt ,Wing* (Zeile 222 bis 236) an.

Anderungen im Arbeitsblatt ,airfoil data II°

Es wurden folgende Anderungen im Arbeitsblatt ,airfoil data IT1¢ durchgefiihrt. Urspriinglich
waren die Profile mit ihren Koordinaten nebeneinander angeordnet. Dadurch konnten keine
weiteren Profile hinzugefiigt werden, da die maximale Anzahl der Spalten bereits aufge-
braucht war. Deswegen wurde die Auflistung transponiert, so dass die Profile untereinander
angeordnet sind (ab Spalte N bis zum Ende und Zeile 3 bis 601). Dadurch kénnen vom Be-
nutzer neue Profile hinzugefligt werden, naheres dazu unter Kapitel 4.2 Mdglichkeiten zur
Erweiterung.

In Spalte J, K, L waren nochmal die Profilnamen mit der laufenden Nummer aufgelistet.
Dies wurde benétigt, damit PreSto die richtigen Profilkoordinaten des gewahlten Profils fin-
det. Diese Liste wurde erweitert und in Spalte A bis I sind jetzt die neuen Daten des jeweili-
gen Profils hinterlegt. Dies sind

e |eading edge sharpness parameter Ay in Spalte A

e Nasenradius r/c in Spalte B

e Maximale Wolbung (Y¢)max/C in Spalte C

e Wolbungsriicklage X(cmax in Spalte D

o Profildocke t/c in Spalte E

e Dickenriicklage x; in Spalte F
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e Maximale Auftriebsbeiwert des Profils bei Re= 9-10° ¢, max in Spalte G
e Nickmomentenbeiwert cno in Spalte H
e Die NACA-Serie in Spalte I

Die Liste der Profilkoordinaten und die Liste der Profildaten sind beide auf 300 Platze ausge-
legt. Zurzeit sind 122 Pl&tze belegt, somit kdnnen vom Benutzer 178 weiter Profile hinzuge-
fugt werden. Genaueres finden Sie unter Kapitel 4.2 Moglichkeiten zur Erweiterung.
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4 Programmtechnische Unterstltzung des Benut-
Zers

4.1  Philosophie

Bei der Programmierung des Algorithmus fir die Auslegung der Hochauftriebshilfen, wurde
darauf Wert gelegt dem Benutzer so viel Arbeit wie mdglich abzunehmen. PreSto Gbernimmt
das Auslesen der Diagramme fir die einzelnen Faktoren und Zeigt diese als Designpoint in
Diagrammen sowie als Ergebnis in Zahlen an. Der Benutzer muss nur noch die Art der
Hochauftriebshilfen und die Geometrie festlegen. Das ermdglicht dem Benutzer sich auf die
verstellbaren Parameter zu konzentrieren und so durch einen Iterativen Prozess auf den opti-
malen Entwurf zu kommen.

4.2  Mdoglichkeiten zur Erweiterung

Bei der Auslegung der Hochauftriebshilfen hat das gewahlte Profil einen Entscheidenden Ein-
fluss. Das Profil wird im Arbeitsblatt Wing (Zeile 204 bis 238) gewahlt und die entsprechen-
den Daten zu den Profilen sind im Arbeitsblatt airfoil data Il hinterlegt. Zum derzeitigen
Stand sind 122 Profile zur Auswahl vorhanden. Das Arbeitsblatt airfoil data Il ist aber fiir
300 Profile ausgelegt. Der Benutzer kann also selbst neue Profile Hinzufligen.

Neue Profile werden im Arbeitsblatt airfoil data Il hinzugefiigt, dieses ist aber im Hinter-
grund versteckt und muss vom Benutzer zunéchst sichtbar gemacht werden. Es gibt zwei Lis-
ten, in jede muss das neue Profil mit den entsprechenden Daten angelegt werden. In der Liste
Spalte N aufwarts werden die Profilkoordinaten hinterlegt und in der Liste Spalte A bis L
werden die Werte der Profile hinterlegt, wie Wo6lbung, Wolbungsricklage, Profildicke, Di-
ckenrlicklage, Nasenradius, leading-edge sharpness parameter, Name der Profilserie, Nick-
momentenbeiwert und Auftriebsbeiwert.

4.2.1 Hinzufigen der Koordinaten eines neuen Profils

Zundachst wird die Liste mit den Profilkoordinaten bearbeitet, sehen sie dazu Bild 4.1. Spalte
O zeigt die laufende Nummer an, der Benutzer muss zur ersten freien Nummer, zum derzeiti-
gem Stand Nummer 123. Dort Tragt er den Namen des Profils in Spalte N und derselben Zei-
le wie die laufende Nummer ein.
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Ab Spalte P aufwaérts, in derselben Zeile wie die laufende Nummer, werden die x-
Koordinaten des Profils eingetragen. Man beginnt mit der Oberseite bei eins, bzw. mit dem
Wert der eins am néchsten ist und trégt die x-koordinaten absteigend bis null ein. Wenn man
bei null angekommen ist, beginnt man in der nachsten Spalte mit null und tragt danach auf-
steigend die x-Koordinaten der Unterseite ein. In den meisten Fallen sind die x-Koordinaten
der Oberseite und Unterseite gleich, das muss aber nicht so sein.

In der Zeile unter der laufenden Nummer trdgt man dann ab Spalte P aufwérts die y-
Koordinaten entsprechende zu den bereits eingetragenen x-Koordinaten ein.

Es ist nicht unbedingt nétig die Koordinaten eines Profils zu haben, um dies in PreSto ver-
wenden zu kénnen. Wenn man ausreichend andere Daten iber das Profil hat, kann die Ausle-
gung der Hochauftriebshilfen auch so durchgefuhrt werden. Unter Tabelle 4.1 finden Sie die
verschiedenen Kombinationen von Daten eines Profils, die mindestens enthalten sein mussen,
um es in PreSto verwenden zu kdnnen.

Auch wenn man keine Profildaten hat, muss Namen des Profils in Spalt N eintragen werden.

Name des Profils laufende Nummer

C v X o J P [ a T ®r 5 T U
240 [NACA 63-015A 119 1 0,95 0,9 0,85 0,8 0,75
241 0,00032 0,00772 0,01512 0,02252 0,02991 0,03731
242 |NACA 63012A / 120 1,0000 0,9917 0,9833 0,9750 0,9667 0,9583
243 0,0018 0,0034 0,0051 0,0067 0,0083 0,0099
244 |NACA 0006 121 1,0000 0,9917 0,9833 0,9750 0,9667 0,9583
245 0,0006 0,0012 0,0018 0,0024 0,0029 0,0035
246 |NACA 43018 122 1,00008 0,94857 0,89997 0,85408 0,8107 0,76966
247 0,00189 0,01478 0,02634 0,03678 0,04624 0,05483
248 1231
249
250 124

x-Koordinaten

y-Koordinaten

Bild 4.1 Darstellung der Liste fur die Profilkoordinaten in PreSto
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4.2.2 Hinzuflgen der Profildaten

Die Liste mit den Daten des Profils befindet sich im Arbeitsblatt ,airfoil data II¢ Spalte A bis

L. Nachdem der Benutzer in die Liste fir die Profilkoordinaten mindestens den Namen des

neuen Profils eingetragen hat, muss er auch mindestens den Namen in diese Liste eintragen.

Der Eintrag erfolgt unter dem zuletzt eingefiigten Profil, in Spalte K. Die Spalten J und L

werden von PreSto benutzt um die laufende Nummer fort zu schreiben und dirfen vom Be-

nutzer nicht verandert werden. Folgende Werte kann der Benutzer noch fur das Profil eintra-

gen.

e Den leading-edge parameter Ay in Spalte A

e Den Nasenradius r/c in Spalte B

e Die maximale Wélbung (Yc¢)max/C in Spalte C

e Die Wolbungsrucklage Xcmax in Spalte D

e Die maximale Profildicke t/c in Spalte E

e Die Dickenrucklage x; in Spalte F

e Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils bei einer Reynoldszahl von Re = 9-10° in
Spalte G

e Der Nickmomentenbeiwert cno in Spalte H. Dieser wird fur die Hochauftriebsauslegung
nicht verwendet, sondern fiir die Leitwerksauslegung.

e Die Profilserie in Spalte |

Es mussen nicht alle Werte angegeben sein, um mit diesem Profil zu rechnen. In der Tabelle

4.1 finden sie welche Werte mindestens angegeben sein miissen.

Tabelle 4.1 Mogliche Kombinationen der mind. Erforderlichen Profilparameter

Profilkoordinaten | Ay r/c (Yo)max | Xyoymax | t/C Xt Cl,max,Re=9*10"6
1) X X X X X X
2.) X X X X X X
3.) X X X X
4.) X X X X
5)* X X X
* nur fur die Profil Serien: NACA 4 digit, NACA 5 digit, NACA 63-, NACA 64-, NACA 65- und NACA 66-

series. Die Profilserie muss in Spalte | mit angegeben sein.
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5  Zusammenfassung

Dieses Projekt hatte das Ziel das Preliminary Sizing Tool (PreSTo) der Forschungsgruppe Ae-
ro um die Auslegung und Abschatzung der Hochauftriebssysteme zu erweitern. Als Ergebnis
dieses Projekt ist ein Algorithmus entstanden, der auf der Grundlage des Abschnitts Hochauf-
trieb der Vorlesungsunterlagen von Prof. Scholz (SCHOLZ 1999) erstellt wurde. Dieser be-
zieht sich in diesem Abschnitt hauptséchlich auf die Auslegung nach Handbuchmethode
DATCOM 1978.

Das Programm zieht sich alle benétigten Daten automatisch aus den vorausgegangenen Ab-
schnitten. Es berechnet automatisch den zusétzlichen Auftrieb anhand der vom Benutzer ge-
wahlten Hochauftriebssysteme und der jeweiligen Geometrie. Danach wird Uberprift, ob der
zusatzliche Auftrieb ausreichend ist. Die Priifung erfolgt anhand des geforderten Auftriebs bei
Landung, welcher bereits durch den Vorentwurf des Flugzeugs festgelegt wurde. Dabei ist der
Ablauf Gbersichtlich und logisch aufgebaut. Zunéchst wird der Auftrieb aus den in der Fliigel-
auslegung festgelegten Parametern berechnet, dabei hat der Benutzer die Wahl zwischen nach
Handbuchmethode abgeschatzten Werten, vom Programm berechneten Werten oder den Wer-
ten aus der Profildatenbank des Programms. In den néchsten Abschnitten legt der Benutzer
die Parameter der Hochauftriebshilfen fest und das Programm berechnet daraus den Zuwachs
des Auftriebs. Im letzten Abschnitt priift das Programm anhand des geforderten Auftriebs bei
Landung, ob der Auftriebszuwachs ausreichend ist. Bei nicht Bestehen der Prifung kann der
Benutzer seine gewahlten Parameter &ndern und die Hochauftriebssysteme somit iterativ ent-
werfen.

Die Bestimmung der Faktoren wird vom Programm durchgeflihrt. Der Benutzer muss nur
noch die veranderbaren Parameter angeben, wie Geometrie, Klappenausschlag und Art der
Hochauftriebshilfen. Dadurch wird das langwierige VVorgehen beim iterativen Entwerfen ver-
einfacht und beschleunigt. Bei vielen Entwurfsschritten hat der Benutzer die Wahl zwischen
nach Handbuchmethode abgeschétzten Werten, aus der Geometrie berechneten Werten oder
Werten aus der Datenbank, welche selbst vom Benutzer erweitert werden kann. Dadurch hat
der Benutzer trotz der Automatisierung noch genugend Maglichkeiten den Entwurfsprozess
nach eigenem Ermessen zu gestalten. Die Automatisierung fiihrt auch zu einer Erhdhung der
Genauigkeit, da dadurch Ableseungenauigkeiten verhindert werden.

Um die Berechnungen durchfuhren zu kénnen, greift das Programm auf die Profildatenbank
des Abschnitts Fliigelauslegung zuriick. Die Datenbank wurde im Rahmen dieses Projekt um
die fir die Auslegung der Hochauftriebssysteme bendtigten Daten erweitert. Dabei wurde die-
se auch so umgestaltet, dass der Benutzer jetzt eigene Profile hinzufligen kann.

Beim Programmieren wurde darauf geachtet, dass die Auslegung fur alle Fllgelarten, welche
im Programm PreSto zur Auswahl stehen, maglich ist. Dies sind alle Formen des Trapezfli-
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gels. Dazu gehdren positive Pfeilung, negative Pfeilung, gerade Vorderkante, nichtgerade
Vorderkante, ohne Kink, mit Kink sowie der Rechteckfligel.
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Anhang A Auflistung der Input-Parameter

Tabelle A.1 Auflistung der Input-Parameter

Name Symbol Rubrik

Inner trapezoid area Si Wing

Outer Trapezoid area So Wing

Span b Wing

Aspect ratio A Preliminary sizing
Kink semi-span Yk Wing

Root chord Cr Wing

Tip chord Ct Wing

Wing MAC Cmac Wing

Fuselage diameter ds Fuselage

Aileron root Span YraA Wing

Aileron tip Span Yia Wing
Highspeed-aileron root span YrAH Wing
Highspeed-aileron tip span YiAH Wing

Maximum lift coefficient, landing CLmax.L Preliminary Sizing
Temperature, landing TL Preliminary sizing
Approach speed Vapp Preliminary sizing
Airfoil - WING

Outer wing leading edge sweep angle PLEo WING

Outer wing sweep angle (at 25 % chord) P25,0 WING

Outer wing trailing edge sweep angle PTEO WING

Inner wing leading edge sweep angle PLE,i WING

Inner wing sweep angle ( at 25 % chord) @25, WING

Inner wing trailing edge sweep angle PTE,i WING
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Anhang B Ermittlung der Funktionen aus den
Graphen der Handbuchmethoden

Zur Abschétzung und Auslegung der Hochauftriebshilfen stehen nicht einfache Formeln zur
Verfligung, sondern es missen meist noch die Faktoren anhand von Diagrammen bestimmt
werden. Um den Benutzer diese Arbeit zu ersparen wurden im Rahmen dieses Programms die
Graphen ausgelesen und mithilfe von Excel in Formeln interpoliert. In diesem Abschnitt soll
die Vorgehensweise dabei kurz erklart werden.

Zur Erklarung wird als Beispiel die Ermittlung der Funktion des Faktors zur Bericksichtigung
des Einflusses der Reynoldszahl auf den Auftriebsbeiwert des Profils AsCimax gewdhlt, sehen
Sie dazu Bild A.1.

Zunéchst werden die x- und y-Koordinaten aus dem Diagramm ausgelesen und in die dafir
vorgesehenen x- und y-Spalten eingetragen. Danach werden die Koordinaten mithilfe der Di-
agrammfunktion von Excel als Graph dargestellt. Mit Rechtslick auf den Graphen kann man
die Option Trendlinie erzeugen wahlen. Dadurch 6ffnet sich das Menl Trendlinie formatie-
ren, sehen Sie Dazu Bild A.2. Es wird die Option Polynomisch, Formel im Diagramm dar-
stellen und BestimmtheitsmaR im Diagramm darstellen gewahlt. Die Option Reihenfolge be-
stimmt die Anzahl der Polynome und sollte so gewéhlt werden, dass sich die Trendlinie opti-
mal in den Graphen legt.

Bei der Bestimmung dieses Faktors wurde der Graph in zwei Graphen unterteilt, da der Ge-
samte Graph schlecht als eine Polynomfunktion darzustellen war. In der Spalte Interpolation
werden die Beiden ermittelten Polynomfunktion mit einer Wenn-Bedingung verknupft und
zur Kontrolle werden in der Spalt diff. zur Interpolation nochmal die Differenz ausgelesenem
und berechnetem y-Wert gebildet. Wenn die Interpolation beinahe mit den ausgelesene Wer-
ten Ubereinstimmt, kann die Funktion kopiert werden und somit in der Berechnung im Ar-
beitsblatt ,High-lift* verwendet werden.

effect of reynoldsnumber on section maximum lift, AsC| max
Re = 25*10"6

x=0y y=DsClmax interpolation diff. zu Interpolation

1 0,12 0,12000001 -1E-08

1,25 0,145 0,14500003 -2,9392E-08

15 014 0,14000008 -7,8281E-08

1,75 0,11 0,11000018 -1,88166-07 | O

2 0,07 0,07000039 -3,9€-07

2,25 0,03 0,03000076 -7,5926E-07 )

Datenreihenl

2,5 0,01 0,00958241 0,00041759 /\/

2,75 0,05 0,0512553 -0,0012553 | ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ~ Datenreihen2
3 0,11 0,1079109 0,0020891 1 2 3 4 5 Poly. (Datenreihent)

3,25 0,15 0,15209301 -0,00209301 Poly. (Datenreihen2)

35 0,18 0,17874928 0,00125072
3,75 0,195 0,19542353 -0,00042353
4 02 0,19994807 5,193E-05 |-0,4
0

0

Bild A.1 Ermittlung des Faktors AgC| max durch Interpolation
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Trendlinie formatieren

Trendliniznoptionen

Linienfarbe

Linienart

Schatten

Leuchten und weiche Kanten

Trendlinienoptionen
Trend-/Regressionstyp

() Exponential
) Linear
| @) Logarithmisch

@ Polynomisch Reihenfolge:

Al © Potenz

() Gleitender Durchschnitt  Zeitraum:

Mame der Trendlinie
@ Automatisch: Poly. (Datenreihenz)
() Benutzerdefiniert:

Prognose
Weiter: 0,0 Punkte
Zuriick: (0,0 Punkte

[C] schnittpurkt = (0,0
Formel im Diagramm anzeigen
Bestimmtheitsmald im Diagramm darstellen

6 =

Bild A.2 Meni Trendlinie formatieren
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