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1 Einleitung

In diesr Studienarbeit wird ein berets bestehendes Hugzeug, die ,,Cessna Modedl 525
Citationjet*, nachentworfen. Es handdt sch hiecbe um enen Busness Jet. Das Procedere
entspricht weitgehend dem im Vorlesungsskript [FE] von Prof. D. Scholz vorgezeichneten
Ablauf. In enigen Fdlen werden Abwechungen oder Ergdnzungen vorgenommen. In den
betroffenen Abschnitten wird auf die Griinde und Art der Abweichung hingewiesen.

Die Eingangsgrofien fir den Beginn der Audegung entsprechen quditativ denen, die in der
Praxis verwendet werden. Flugzeugherstdler entnehmen de Ublicherwelse Marktstudien und
der Spezifikation der Hugmisson. Da es sch hier um einen Nachentwurf handelt, werden die
Parameter der Literatur entnommen und simmen mit denen des Originds [JANE'S 96]
Uberein. Es dnd dies im ednzdnen die NutzZlas, Peassgiezahl, Rechwelte,
Reseflugmachzahl, die  gesatzlich  vorgeschriebenen  Steggradienten  sowie  die
Sicherhetsstart- und Landestrecke. Auch die Hugzeugkonfiguration, die einem Entwickler
be enem fraden Entwurf anfangs noch ene Vidzahl von Mdoglichketen offenlie}e, wird in
Anlehnung an die Cessna525 Ubernommen. Des weiteren snd die gesetzlichen Vorschriften
aus JAR/FAR 25 mal3geblich fur die Audegung und die beglaitenden Rechnungen.

Die Cessna 525 wird in der konventiondlen ,Drachenbauweisg® mit ungepfeilten Tragfligen
und eénem T-Letwerk konzipiert. Die Hige des Tiefdeckers snd freitragend und weisen
gnen pogtiven V-Winkd auf. Als zusizliche Hochauftriebsainrichtungen snd an  den
Tragflachen lediglich enfache Spatklappen vorgesshen. Der Schub des Fugzeuges mit
Druckkabine wird durch zwe sdtlich am Rumpfheck angebrachte Zwelkreis-Turbinen
Luftdtrahltriecowerke (ZTL) erzeugt. Aufgrund der hohen Reseflugmachzahl is das dreteilige
Fahrwerk mit Bugrad hydraulisch in die Higd (Hauptfahrwerk) und den  Rumpf
(Bugfahrwerk) einziehbar.

Die genannten EingangsgroRen werden fir eine erse Dimensonierung nech der Methode von
Loftin verwendet. Der Dimensonierungsprozess verlauft typischewese iteretiv, die im ersten
Schritt gewonnenen Ergebnisse miissen demnach zumest in weiteren andogen Rechengangen
mit  angepassten  Eingangsdaten modifiziet werden. Diestr Vorgang efolgt
kapitelUbergreifend, da bereits erechnete Ergebnisse déndig anhand des  jewelligen
Bearbeaitungsstandes Uberprift werden mussen.

Das Zid der Arbet i ene Dresatenandcht des Hugzeuges, die Dagdlung enes
Rumpfquerschnittes mit der zugehtrigen ermitteten Kabinenaudegung sowie ene Lige der
Flugzeugparameter.
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2 Dimensionierung

2.1 Anforderungen

Die der Literatur entnommenen EinganggrofRen fur den Hugzeugentwurf lauten geméld
[JANE S 96]:

- Sicherheitdandestrecke (JAR25) Sr =854m
- Sicherheitsstartstrecke  (JAR25) SroL =903 m
- Steiggradient im 2. Segment ®.seg=2.4%
- Steiggradient Durchstarten On.a=2.1%
- Reichwelte bal geg. Nutzlast (s.u.) R = 2780km + 45min Reserve
- Raiseflugmachzahl Mac, = 0.7
[Reisefluggeschw. in 10670m Hohe) Ver =704 km/h]
- max. Nutzlast muwp =862 kg
- Nutzlast bel geg. Reichwelte: Npax=4; Ncrenw~1

2.2 Landestrecke

Das Zid diesss erden Audegungsschrittes ist, die maxima zuldssge Flachenbdastung des
Fugzeuges, muto/Sy , zu emittdn. Grundlage hierfir snd zunéchgt die Luftfahrtvorschriften,
sezidl JAR 25.125. Das Hugzeug daf nur auf einer Landebahn landen, wenn mindestens
die Schehetdandestrecke sp.  veflugbar is. Die Scherheitdandestrecke i die
Landestrecke multipliziet mit dem Sicherhetsfaktor fir Jets 1/0.6 = 1.667. In der Forme fUr
die Hachenbelastung [FE], (5.5) ist dieser Faktor bereits berlicksichtigt.

m
ML =k > xC

L, max
S,

*S kL Gl.21

Bereits bekannt sind die Grofien s . = 854 m (Kapitd 2.1), s = 1 (angenommene Landung in
Meereshthe bei Standardatmosphére) sowie k = 0.107 kg/m?. Die letztgenannte Grofe ist wie
folgt zusammengesatzt:

_ ok | 1205kg’A7m _ . okg

S 2xgdF 2>9.81ImNmP.32>6?

. Gl.2.2
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Nun muss ene mdglichs redidische Abschdtzung des maximden Auftriebsbeiwertes Cp max L
erfolgen. Hierzu werden die Bilder ,Maximae Auftriebsbeiwerte fir Start (TO), Landung (L)
und in Redlugkonfiguration® [RoskAM 1] und ,Maximde Auftriebsbewerte von Profilen
mit Vorfligen (dats) und Landeklappen (flaps)” [DuBs 87] herangezogen. Die Auswertung
von Roskam liefert einen Wertebereich des moglichen Cp nax . zZwischen 1.6 und 2.6. Anhand
des zweten Diagramms nach Dubs kann die prozentude Vergrolerung des maximaen
Auftriebsbeiwertes gegenliber der Vewendung des Grundprofils (Cp crundprofit =1.6)  be
Aussthlag der einfachen Spdtklappe (b) ermittet werden. Es 1&% sch auf diese Welse das
folgende Ergebnis gewinnen:

CL e L1 =%>(2.6- 16+16=234 Gl.23

Eine verglechsvese Auswvetung anhand des ,maeximden Auftriebshewertes fir Flugzeuge
mit verschiedenen Hochauftriebssystemen .." ([FE], Bild 55) fihrt unter Berlicksichtung
eines Pfellwinke von 0° auf dieses Ergebnis:

CLmax,L11= 2.2
Eswird der Mittelwert aus beiden Auftriebsbeiwerten gewahlt:

234422

L,max, L —

C =2.27

Da in den Literaturangaben [JANE'S 96] die Stdl-Geschwindigkeit in Landekonfiguration
vs=41.67m/s gegeben ist, kann zur Uberprifung des Ergebnisses an dieser Stelle der wahre
maximale Auftriebsbeiwert des Hugzeuges bestimmt werden.

L =m,, »g=1/2r » 25, C Gl.2.4

L,max, L

Mit einer gegebenen Higestreckung von A=8.5 und der Spannweite b=13.78m |&% sich nach
der Definitionsgleichung fur die Flige streckung die benttigte Hugdflache S,y bestimmen.
b? b2

A=—b S, =— =22.34n7 Gl.25
S A

w

Setzt man die ermittdten Grofen in Gleichung 1.4 ein und 168 nach C| max,. auf, so erhdt
men

C =1.78

L, max, L
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Aufgrund der gtarken Abweichung zwischen dem abgeschétzten Auftriebsbeiwert und dem
tatsachliche, wird entschieden, mit dem aus den reden Gegebenheiten bestimmten Cp max1
welterzurechnen. Somit kann die Hé&chenbeastung, ausgehend zundchst von der maximaen
Landemasse, nach der eingangs in diesem Kapitd genannten Forme bestimmt werden:

mML

S,

0.107@ 1. 78X854m = 162.7E Gl.26
m? m?

Eine Erwelterung des Quotienten fulhrt auf die gesuchte Grolie % :

My

S~ Muro Gl.2.7
My S,
mMTO

Nach [RoskAM ] bzw. [FE] Bild 5.6 1&% sich das Verhdtnis von maximaer Landemasse zu
maximaer Startmase abschédizen. Fir Business-Jets wird en Durchschnittsvert von 0.88
vorgeschlagen. Eine ddidische Auswertung nach Loftin [FE] Tabdle 5.1 hingegen fihrt
unter Berlickschtigung der tatsachlich geforderten Reichweite des Jets von R=1550 NM zu
einem Wert von 0.93. Damit wird die maximae Fléchenbe astung zu:

m 162.7ﬁ K
MTo — m® _ 174 9X9 Gl.2.8
s, 093 e

Um ene Kontrolle der erechneten Féchenbdastung durchzuftihren, berechnen wir die
Flachenbelastung aus den Literaturwerten und erhaten:

Mo _ 4536k _ 53 13K0

S, 2234

Gl.29

Die Abwechung der nach dem Entwurfsverfahren berechneten Parameter von denen des
exigtierenden Hugzeugesist betrachtlich und soll an dieser Stelle untersucht werden.

Damit eine Uberdngimmung im letzten Rechenschritt erlangt werden kann, hétte bereits in
Glechung 28 ene Héchenbdastung von my /Sy =190 kg/md im Zdéhler stehen miissen.
Untersucht man Gleichung 2.6 beziiglich mdglicher Fehlerquellen bzw. Ungenauigkeiten so
dellen man fed, dass der datidisch ermittdte Wert k =1.07 kg/m® fir die Cessna 525
unbrauchbar sein muss.
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Eswar:

rX,,2
:2—&"; Gl.2.10
gA.

L
Der Faktor kapp ist nach der Herleitung [FE] (5.2) ein Verzogerungsfaktor, entnommen aus der
algemeingliigen Bewegungsgléchung v=+/2as, wobel kap, hier sdlvertretend fur die
Verzogerung J2adent. Alle anderen GroRen in Glechung 210, die Dichte r, die

Erdbeschleunigung g und der Korrekturfektor fur die Geschwindigkeit (1.3%s = Vapp) SNd
nicht variabd. L6t man Gleichung 21 nach Einsetzen des wahren Ergebnisses fir die
Flachenbdastung (190kg/m®) nach k. auf, so erh8it man zunéchst das Zwischenergebnis
k= 0.124kg/m?. Diesen Wert kénnen wir nun in Gleichung 2.10 ensetzten und nach Kapp
auflésen, so dasswir fur den Verzogerungsfaktor dieses Business- Jets erhdten:

Kopp =1.83VM/ &2

Fir die maximae Flachenbelastung setzen wir nun also:

m m

ﬁ x—MTO. = g xc, %S, =0,124kg/ mPx1x,78x8540.93 = 203Kg/ MP GI. 2.11
My

2.3 Startstrecke

Diesr Abschnitt legt den Quotienten aus Schub-Gewichtsverhdtnis und Héachenbeastung
fedt, der eforderlich ig, damit en Stat auf der Lande der Sicherheitsstartstrecke moglich idt.
Dieser Quotient findet ebenfdls Eingang in das Entwurfsdiagramm und trégt zur Festlegung
des Entwurfspunktes bei. Nach einer datistischen Auswertung [FE], (5.10) I1&% dch hierfir
schreiben:

o= Jro (Myro ) _ Ko ~1.81940°° Gl.212
Myro /Sw SrOFL 6 X a0
mit kTO:2- 3Am3/ kg
s=1
StorL=903m

CL,max,To:O.8>C|_,max,L:0.8>§..78:1.424

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK
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24 Steigrateim 2. Segment

Nach JAR 25.121 muss en zwedrahliger Jt be enem Trabweksauddl im 2. Segment,
adso nach Einfahren des Fahrwerks, einen Steiggradienten von gc g3 2.4% ereichen. Das
vablebende Tridbwerk (T/W) muss folglich dlen den efordedichen Schub zur
Uberwindung des Luftwiderstandes D und der Gewichtskraft myg liefern konnen. Das
Kréftegleichgewecht in Hugrichtung lautet:

L:2+sing Gl.2.13
mxg L

Be dnem T/W- Auddl gilt fir den verblebenden Restschub Tog (Der Schub eines
Triebwerkessai Tg):

Tog =(N- DT Gl.2.14
Weiterhin kann man fur den Gesamtschub Tges im fehlerfreien Betrieb schreiben:
Tyes =X Gl.2.15

Setzt man nun Gl. 2.14 und 2.15 in Gl. 213 en so erhdt man die fur das Entwurfsdiagramm
benttigte Mindestforderung fur das Schub-Gewichtsverhdtnis

Tw ,2&n 0zxel
Myro X én-1lgél/D

+s'n99 Gl.2.16
a

Der Steiggradient g, in den Vorschriften gegeben ds Prozentwert, fuhrt auf enen kleinen
Steigwinkd. Fir Winkd a<5° kann man dlgemein mit guter Néherung schreiben sn(a)@.
Daher geniigt es fur die Rechnung, den Wert aus der Vorschrift unverdndert zu Ubernehmen

g » 0.024rad

Die Glatzahl L/D be ausgefahrenem Fahrwerk ist noch unbekannt. Se wird nach enem
Naherungsverfahren abgeschétzt. Zunéchst gilt gemal3 [FE]:

L c,
—= Gl.2.17
D c,2

p XAxe

Cop *

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 10

Da die Mindestgeschwindigkeit im 2. Segment vo= 1.2¥%s betragt, gilt fir den zugehdrigen
Auftriebsbewert Cp 2 seg.:

_ClLmro 1424
L,2.seg. az\/s 9 144

C =0.99 Gl.2.18

Vs g

De Oswad-Faktor wird wegen ausgefahrener Klappen zunéchst mit e=0.7 angenommen, die
Fligelstreckung wird den Angaben aus [JANE'S 96] enthommen und betrégt A=8.5. Es ig
welterhin eine Bestimmung des Nullwiderstandes zuziglich der Zusatzwidersdnde Cpp flr
die Startkonfiguration (Klappen ausgefahren) notwendig.

Cop=Cp o +DCp o + DCp g +DC Gl.2.19

D,gear

Nach den datidischen Erfahrungswerten im Skript zur Vorlesung Hugzeugentwurf [FE] zeigt
sch jedoch, dass zum Erreichen eines Auftriebsbeiwertes Cp .59 =0.99 die Klgppen gar nicht
augefahren sain missen. Daher @ndere ich zunéchst den Oswad-Faktor von 0.7 auf e=0.85
(Reiseflug) und satze Cpp=Cpp=0.02. Man ehdt nach ensgtzen die Gletzahl
(L/D)2.seg.=12.01 und damit

T 7 AN
o - 2><§ L 00249=0176 Gl.2.20
Myro Xd 15.68 H

2.5 Steigrate beim Durchstartmanover

De Rechengang fur das Durchstartmantver entspricht im Prinzip dem aus Kapitd 2.4, es
muss jedoch eine Massenkorrektur vorgenommen werden, da beim Landeanflug nicht die fir
die Dimensionierung bendtigle maximde Abflugmesse myto sonden das maximae
Landegewicht my_ in die Berechnung enflifd. Des weiteren ergibt sch ene andere
Gldtzahl, da der Landeanflug nach JAR 25.121 (3) mit der Anfluggeschwindigkeit Vapp=1.3%/s
durchgefiihrt werden muss. Der eforderliche Steiggradient beim Durchstarten nach JAR
25.121 i¢ gma=2.1%. De Profilwiederstand setzt sich wiederum entsprechend Gleichung
2.16 zusammen, und man erhdt mit Cp (=0.02, einem Zusatzklappenwiderstand bel

Sl _178_ ) en

CL ma. —
™ (132 1.69

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK
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von DCp12p=0.012 ([FE], Abschnitt 5.4), DCp gear=0.015 sowie mit dem Oswald Faktor fir
Landekonfiguration e=0.7 folgendes Ergebnis.

Cpp =0.02+0.012+0.015= 0.047 Gl.2.21

Fur die Gletzahl beim Durchgtarten folgt

gd_ o _ c, ~ 1.053
2 2

eDﬂna C. 0.047 + 1.053

p xAxe p >8.5>0.7

=99 .

et

Fir das Durchdatmandver gilt die folgende Bestimmungsgleichung des minimaen Schub-
Gewichtverhdtnisses

T .0
o s@Nh ol g .0 M Gl.2.22

Myro X9 gn 1ﬂe|—/D @ My

Setzt man die ermittelten Groflien sowie das bereits in Kapited 2.2 Landestrecke geschétzte
Massenverhdtnis my./myro = 0.93 ein so ergibt sich das Schub-Gewichtsverhdtnis

o 22021 4 021—>o 93=0.227

My 9 e2 1g €99

2.6 Reseflug

De ddiondre Reseflug soll be der gewdhlten Reissflugmachzahl M=0.7 (Anforderungen,
Kapited 2.1) und glechzatig ba ener mdglichst gindigen Glatzahl daitfinden. Mit diesen
Vorgadben kann die efordeliche Héachenbdastung in Vebindung mit  dem
Schubgewichtsverhdtnis bei entsprechender Reiseflughohe bestimmt werden.

Die Glatzahl ig¢ abhéngig von der Ressfluggeschwindigkeit und dem jewells bendtigten
Auftriebsbeiwert. Die maximde Glatzahl (L/D)max wird dann erecht, wenn man mit der
Gechwindigkeit v fliegt, die den geringsten Widerdandsbewert erzeugt (vmp). Fiegt man
jedoch mit ener ewas htheren Geschwindigkeit v=1.316¥%nyp, SO ereicht man nach [FMI]
die grodmogliche Rechwete. Auch zu dieser Geschwindigkeit gehdrt eine Gletzahl, die
jedoch etwas geringer sein wird ads die ersgenannte. Fir Jets wird typischerweise ene
Reisefluggeschwindigkeit festgelegt, die zwischen vinp und 1.316%/mp liegt.

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK
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In diesem Fal muss aber berlicksichtigt werden, dass das Flugzeug auf moglichst velen, dso
auch klenen Hugpldizen mit kurzen Startbahnen, daten und landen konnen soll. Dies
wiederum setzt das Vorhandensain eines vergleichsweise grofen Tragfliigels voraus. Wird die
Refaenzfligdflache S aber grol3, so folgt nach der Berechnungsgleichung fir vmp
entsorechend  den  Vorlesungsunterlagen der Flugmechanik | [FM 1], dass diese
Geschwindigkeit gerade kleiner wird, weil Sim Nenner steht:

12

e 2W 1 u
—é a Gl.2.23
0]

_gro>6 p xAxe

VmD

Weche Auswirkungen ha diese Uberlegung aber auf die Gleitzahl im Reiseflug (/D) beim
untersuchten Flugzeug? Waell die Reseflugmachzahl Mg ds Anforderung vorgegeben ist und
kombiniet mit einer passenden Hughdhe zu einer Resefluggeschwindigket v fuhrt, die im
Vegech zu vyp dnen rdaiv groen Wet amnehmen kan, i€ e bd
Geschéftsreiseflugzeugen  durchaus Ublich, dass man mit schlechten Gletzahlen fliegt. Anders
ausgedriickt: Um den Forderungen nach kurzen Start- und Landebahnen und gleichzeitig einer
moglichss  hohen  Huggeschwindigkeit v Uberhaupt  nachkommen zu konnen, muss en
Bauernopfer gebracht werden. Dieses ist unausweichlich die Gletzahl.

Nach mehreren Iterationschritten mit  der  Tabdlenkakulaion zur  Ergdlung  des
Entwurfsdiagramms  wird en  Geschwindigkeitsverhdtnis  ausgewdhlt, welches  enen
zufriedengtdlenden Beitrag zur Ermittlung eines giingtigen Entwurfspunktes liefert.

vV, =15 ;.

Das Schub-Gewichtsverhdtnis sowie die zugehtrige Héchenbdastung snd abhéngig von der
Hohe bzw. dem dort herschenden Luftdruck p, so dass im folgenden ene tabdlarische
Ubersicht der enzenen GroRen in  Abhdngigkeit der Fughthe be  1SA-Standard-
Bedingungen ausgearbaitet wird. Die beden gerennt zu berechnenden Grolen konnen
daraufhin im Entwurfsdiagramm ins Verhdtnis zuenander gesetzt werden.

Zunéchgt 18 sch das Schub-Gewichtsverhdtnis bestimmen nach:

To _ 1 Gl.2.24
ng (Tcr /TTO) >(L/ D)cr

Das Verhdtnis aus Reisschub zu Startschub wird bel gewdhltem Nebenstromverhdtnis von 3
aus dem Anhang C des Entwurfskripts [FE] (nach [MARCKWARDT 98B]) abgeesen. Die
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Gletzahl  fir den Resdflug 143 dch mit Hilfe dar maximden Gletzahl  bestimmen. Fir
diese gilt zunéchst folgende Abschéizgleichung gemd3 [FE], Erganzung zu Kapitd 5.7:

I 1 )e
gig 2 [P /x Gl.2.25
éDg, 2\ c
Esgilt waterhin:
- Sref
Ct =Cp o X Gl.2.26
Sie
und
X = A Gl.2.27
Swet a
Sref

Mit dem abgeschédizten Verhdtnis aus der benetzten Oberflache zur Hugdflache des
Hugzeuges Swe/Srer =6.1 [RAYMER 89], enem angenommenen Nullwiderdandsbewert von
Cp,0=0.02 sowie der Hugestreckung A=8.5 |&% sch die maximde Gleitzahl berechnen:

20 1579

eD g,

Der zugehdrige Auftriebsheiwert bel geringstem Widerstandsbeiwert lautet:

=0.676 Gl.2.28

Weiterhin  [d% dch aus dem bekannten Geschwindigkeitsverhdtnis vivip =15 der
tatsichliche Auftriebsbeiwert fir den Reiseflug bestimmen:

.2
C. =C o SV O :0,676><i = 0.3004 Gl.2.29
’ 152

VmD ﬂ

Schlieldich gilt fur tatsachliche Glatzahl im Reiseflug [FM 1]

gd__g _ 12>(|—/D)max =12.46 Gl.2.30
Pa - _+(cic,,)
(C./CLio)
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Die Schub-Gewichtsverhélitnisse nach Gleichung 224 kénnen nun fir die gewlnschten
Hohen berechnet werden.

Die Héachenbdasung aus den Forderungen im Reiseflug i noch nicht bekannt, Se 1&% dch
mit [FE] Gleichung (5.34) berechnen.

rnMTO — CL ><N|a2 >g
S, g 2

xp(h) Gl. 2.31

Dain ig der lsentropenexponent g=14; die gewinschte Reseflugmachzahl M=0.70; der
Auftriebsheiwert nach Gleichung 2.24

C., =0.3004

und der Druck in Abhangigkeit von der Hohe nach 1SA-Bedingungen p(h) wie in der Tabdle
abzulesen.

Tabelle2.1 Flachenbelastung und Schub-Gewichtsverhaltnisim Reiseflug

(Bypass Ratio FJ44=3.28:1)
her [km]  Jp(her) [Pa]  Muro/Sw [kg/m?] Teor/Tro aus Anhang C [-] Tro/(MmT0%9) [
5 54015,42 567,57 0,45 0,1783
6 47176,21 495,71 0,415 0,1934
7 41055,73 431,40 0,38 0,2112
8 35594,72 374,02 0,355 0,2260
9 30737,39 322,98 0,315 0,2547
10 26431,30 277,73 0,285 0,2815
11 22627,25 237,76 0,255 0,3147
12 19316,24 202,97 0,22 0,3647
13 16498,11 173,36 0,192 0,4179
. . . . .. - mMTO TTO y
Die fur die enzdnen Hughthen ermittelten Wertepaare S, und g lassen sch nun
MTO

in ein Entwurfsdiagramm einzeichnen.
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Entwurfsdiagramm

0,8 -
0,7 —— Reiseflug
Entwurf Kt —&— Start
ntwurfspun
0 067 P —— 2.Segment
c
z*; Landung
5 057 —*— Durchstarten
7
S 0,4
=
(]
O
& 0,37
=)
S *—k— * * q % X
? 0,2 -
3
0,1 1

0 100 200 400 500 600

300
Flachenbelastung
Abbildung 2.1: Entwurfdiagramm mit Entwurfpunkt

Der Audegungspunkt fir das Flugzeug soll nun so gelegt werden, dass be enem mdglichst
geringen  Schub-Gewichts-Verhdtnis eine moglichs hohe Héachenbdastung ermoglicht  wird.
Dabe bestzt die Auswahl des niedrigsten moglichen Schub- Gewichts-Verhdltnisses Prioritét.

Mit diesen Forderungen ergibt sSch aus dem Entwurfsdiagramm der Entwurfspunkt mit den
Koordinaten

Flachenbelastung (MmT0/Sw)=200kg/m?
Schub-Gew.-Verhaltnis (Tro/(mMuT0-g))=0.375 .

Die Bedimmung dea Resflughthe aus dem gewdhiten Schub-/Startschubverhdtnis
Ter/T10=0.214 erfolgt Uber eine Interpolation der Werte aus der Tabelle zwischen 12 und 13
km:

he, =12km+ Y222 0218 _ 15 51 Gl.2.32
0,22- 0,192

Die wahre Huggeschwindigkeit vras in der Stratosphére ergibt sich aus der Temperatur nach
| SA-Bedingungen T=216.5 K und der Reiseflugmachzahl M¢;=0.7
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216.5
288.15

=206.5m/s Gl.2.33

T
V.= Maxa = Maxq, x /T— =0.7>340.294m/ s
0

Die tatsichlichen Werte des Vorbildes lauten:
Féchenbeastung (MmTo/Sw)=4536/22.3=203.4 kg/m?
Schub-Gew.-Verhdtnis (Trol(MmTorg))=(28450 N/ (4536kg9.81m/s?))=0.38

2.7 Maximale Startmasse

Die maximde Statmasse i die Summe aus Betrichbdearmase mog, Kraftsoffmasse mg und
der gewdhlten NutzZlast be zugehdriger Reichwete mp . Eine Umformung diessr Summe
ergibt folgende Bestimmungsgleichung:

mPL
1. Me  Moe

My = Gl.2.34

mMTO mMTO

Als Nutzlast wéhlen wir nicht die in Kapitd 2.1 genannte maximae myp =862kg, sondern
entsprechend den Originadaten das geschézte Gewicht von vier Huggasten und einem
Crewmitglied inklusve Gepack. Fir die daraus resultierend Nutzlast wird in der Literatur
[JANE's 96] auch die zugehtrige Reichweite von R=1500 NM zuziglich der gesetzlich
vorgeschriebenen Reserven angegeben.

Fur das Gewicht einer Person inklusive Gepéck nehmen wir nach [ROSKAM] mpax=93 kg an.

m,, = 93kg>5 = 465kg

Da Krdaftdoffantel me/myro  wird ermittdt, indem man den gesamten Hug in enzene
Phasen untertellt. Fir diese Phasen sind die einzelnen Masseverhdtnisse mryel Ende/MFUEL Anfang
(Misson fud fractions M) entweder aus Statistiken ermittelbar oder anhand der Breguet-
Reichwetenforme zu bestimmen. Die enzelnen Phasen lauten:

1. Triebwerkstart und —warmlauf

2.Radllen

3. Start

4. Segflug

5. ReisHflug

6. Warteschleife

7. Sinkflug

8.Landung
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Bildet man das Produkt der einzelnen Misson fud fractions, so kann man daraus die gesamte
Kraftstoffmasse bestimmen:

Me - (1- M ff) Gl.2.35

mM TO

Die enzdnen Werte werden einer Aufgdlung von Erfahrungswerten nach [FE], Bild 5.19
entnommen. Stelg- und Sinkflug missen zwemd aufgenommen werden, um den Anflug
enes Auswechflughafens zu berlickschtigen. Fir die Reissflugphase und den Warteflug
missen fir die jewelige Spezifikation der Hugmisson des untersuchten Flugzeuges eigene
Berechnungen zum Kraftdoffbedaf nach der Breguet-Rechwetenformd  durchgefihrt
werden.

Tabelle2.2: Mission fuel fractions der einzelnen Flugphasen

Hugphase [Masseverhdtnis

engine Sart 0,990
tax 0,995
dimb 0,980
d@cmt 0,990
dimb 0,980
dm 0,990
landing 0,992

Fir den Massenanteil des Reis=fluges gilt nach Breguet:

- Sur
BS

Mg, =mg/mg =e Gl.2.36

Die Grof3e Bs ist der Breguet sche Reichweitenfaktor

5 _L/Dx,
T OSFCg

Die geforderte Reichweite s fur Inlandfllige wird nach den Vorschriften FAR 121 berechnet:
s, =IR+R,

Fur die Reichweite R setze ich 1500NM=2778000m en, die Reichweaite zum Anfliegen eines
Auswe chflughafens betrégt R,=200NM=370400m, so dass

S = 3148400m
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De Breguet- Faktor 18 dch mit der Resdfluggletzahl Eg=12.46 ener
Resfluggeschwindigket Vg tas=206.5m/s  und  e@nem  angenommenen  spezifischen
K raftstoffverbrauch SF Cr=17>0"°kg/(N ) ermitteln;

Bs = 1.542837440’ m

Das Masseverhdtnis fir den Reiseflug betrégt folglich

scr 3148400m

m _ e Bx =g 15428374m = ().8154
m

Fur das Kraftsoffverhdtnis im Warteflug wird vereinfachend en Weterflug bei kongtanter
Reissfluggeschwindigkeit fir den gesetzlich vorgeschriebenen Zetraum von t=45min=2700s
angenommen. Es kann somit ene enfache Umrechnung der zdtlichen Resarven in ene
Fluggrecke und nach Einsstzen in die Bregue-Formd die Bestimmung des Wartflug-
Kraftstoffverhdtnisses erfolgen:

S =V, X =206.5m/sxX2700s = 557550m

_scr 557550m

m _ @ Bs =@ 154283740 = () 0B45
m

Das Leermassenverhdtnis kann mit [FE], Gleichung (5.50) angendhert werden:

Moe = (023+1.04%1©__ =0,23+1.04+0.375=0.62 Gl.2.37
Myro Myro *J

Das Produkt My aus dlen Massaverhdtnissen liefert

M#=0.990%).995%).980%).8154%.990%.980%).9645%.990%.992=0.723

Der gesamte Kraftstoffanteil ist nach Glechung 2.35: me/myto = 1 — 0.723 =0.277. Setzt man
die Massenverhdtnise in die an Anfang des Kapitds genannte Massensummenforme  (GlI.
2.35) ein, 0 ergibt sch die maximae Abflugmasse

Myo = Mhie - S¥kg = 4500kg . Gl.2.38
1. M Me 1-0277-0.62
Ifn\/ITO I’nMTO
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2.8 Flugelflache und Startschub

Divison der Abflugmasse durch die Héachenbeastung liefert die Hiigdflache

Sy = o o - 2221 Gl.2.39
&mMTo 9 202_9
Sy g ™
Der Startschub ergibt sich durch Multiplikation mit dem Schub- Gewichts-Verhdtnis
e
My X9 >§ = 4500kg %, 81 5*0.375=16554N . Gl.2.40

Tabelle2.3: Gegentiberstellung der Dimensionier ungser gebnisse: Original - Nachentwur f

Nachentwurf | Vorbild Cessna525 | Abweichungin %
Murolkd] 4500 4536 -0.8%
Sv [ 22.27 22.34 -0.3%
Tro [N] 16554 16900 -2%
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3 Rumpfaudegung

Fior die Cessna 525 wird en kresformiger Rumpfquerschnitt vorgesehen, der die
Fedtigkeitsarforderungen einer aufgrund der gewéhlten HughShe erforderlichen Druckkabine
am begen efillen kan. Die Nutzlas setzt Sch lediglich aus der maximaden Passagieranzahl
Npax=6 sowie dem zugehdrigen Gepdck zusammen. Da der Rumpfquerschnitt bel dieser
geringen Anzehl an Huggésten gerade im Verglech zu Verkehrsflugzeugen aulerst klein
auddlen wird, liegt es nahe, dass das Gepack im konisch zusammenlaufenden Heckbereich,
jedoch vor dem Druckschott untergebracht wird.

3.1 Rumpfquerschnitt

Die Kabine des untersuchten Busnesss Jdt soll den engangs ewahnten Querschnitt
aufwesen, welcher aus fetigungsechnischen Grinden sowie zur Vereinfachung der
madglichen Durchfihrung spéterer Modifikationen (Stretch-Versonen o.da) enen konstanten
Durchmesser hat.

Da optimde  Schlankheitsgrad enes  Rumpfes  beziiglich  e@nes  minimierten
Rohrenwiderstandes von |g/dr =8 soll in diesem Fal angestrebt werden, da es sch be der
Cesnadb25 Citationjet um ene lediglich in geringem Mal’e verkirzte Verson der Citation |
handdt. Demnach wurde beim Origindflugzeug gegeniber dem Ausgangsmuder der Rumpf
um 0.27 Meter verkirzt, wahrend die Spannweite um 0.57 m reduziert wurde [JANE S 1996].

Die Anzahl der Stzpldtze nebenenander is bel sehr kleinen Hugzeugen kaum beeinflussbar.
An dieser Stelle greft zudem weder die Néherungsformel Gleichung (6.1) aus [FE] noch ene
Ausvertung von [MARCKWARDT] zur Anzahl der Stze pro Rehe in Abhangigkeit der
Passgierzahl und des Schlankheitsgrades des Rumpfes. Es gibt grundsédizlich nur eine dem
verfligbaren Raum bal kreisformigem Kabinenquerschnitt gerechte L 6sung:

Es weden zwe Sitzpldze nebenenander mit enem Gang in der Mitte der Kabine
vorgesehen. Der Gang kann, da er ein Mindestmal3 in der Hohe nicht unterschreiten sollte, nur
in desr Pogtion akzeptiet werden. Die eforderliche Brete des Fugzeuges unter
Berlickschtigung der typischen Kabinenmal3e und die erforderliche Ganghohe ([FE], Bild 6.4
und 6.5) konnen mit diessr Konfiguration gut aneinander angepasst werden, so dass der
ermittelte Kabinendurchmesser in Hohe und Breite gut ausgenutzt wird.

Die Brete enes Stzes wird nach Kabinengandards (Airbus Indudtrie) festgdegt auf 21°
(533.4mm), der Gang soll die Mindestbreite fur high density/ small aircraft von 12* (305mm)
[RAYMER 89] bedtzen. Der vorgeschlagene Mindestabstand der Armlehne zur vertikaen
Tangente am Kabineninnendurchmesser wird auf 2 (50mm) erhoht, damit eine annehmbare
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Sitzhdhe verwirklicht werden kann. Die Ganghohe unterschreitet mit 55° (1397mm) das nach
[FE], Bild6.4 bzw. [RAYMER 89] vorgeschlagene Mindesmal® um 5°. Die Absenkung des
Kabinenbodens gegentber der  Rumpfmittelinie wird ebenfdls nicht entsprechend den
dlgemanen Richtlinien fir Vekehrdlugzeuge festgdegt, sonden so wet wie konstruktiv
modich nach unten gesetzt. Das gewdhlte Mal3 betrégt in der gewéhlten Kabinenaudegung
25" (635mm).

Be dem gegebenen Rumpfquerschnitt hat der Ful®oden in Fulththe der Passagiere, welche
von der Ganghthe um 0.26m abweicht eine Breite von 1.07m.

1150
1397
T r'r

- L__ )
| ____\';_‘L/
‘ B 1070 - !
| 1471 a
% : .
1621

Abbildung 3.1: Kabinenquer schnitt Cessna525 mit wichtigen M al3en
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Es [d% sch nun der Innen sowie der AulRendurchmesser des Rumpfes mit einer einfachen
Summenbildung der in Abbildung 3.1 dargedtdlten Mal3e sowie der nachfolgenden
Vewendung ener Néherungsforme fir des Aulendurchmessr enes Rumpfes in
Abhéangigkeit des Innendurchmessers bestimmen:

dq; =2°0.05m+2>0.533m+0.305m =1.471m Gl.31

Der Kabineninnendurchmesser des Originds betrsgt  zum  Veglech dei=1.49m. Zur
Ermittlung des Rumpfaulendurchmessers sehen zwel Vefahren zur Verfigung. Das erde,
von [SCHMITT 98] vorgeschlagene, ligfert

de., =1.07>d.; =1.574m Gl.32

wéahrend ene nach [MARCKWARDT 98A] empirisch gewonnene Gleichung zur Bestimmung
der Durchmesserdifferenz

Dd=d dr; =0.084m+0.045>d; = 0.15m Gl.33

Fo~

zu enem Aulendurchmesser von dr,=1.621m fihrt. Das letzte Ergebnis erscheint
redigischer, da fur Aul¥enhaut, Isoliermatten und Innenverkleidung eine gesamte Dicke von
75 cm berats mindestens notwendig sein dirfte. Die erse Lésung liefert hierflr nur ene
Dicke von etwa 5 cm und wird verworfen.

3.2 Kabinenauslegung

Die letztlich zu bestimmende Rumpflénge des gesamten Hugzeuges setzt Sch im enzelnen
aus der Lange des Cockpits lcockpit SOWie der Kabine Icanin Und dem zugespitzten Rumpfheck
ltailcone ZUSAMMEN.

Fir die Kabinenaudegung missen ergonomische Geschtspunkte neben Vorschriften in
Betracht gezogen werden. JAR 25.807 deht bel Passagieranzahlen zwischen 1 und 9 enen
Notausgang vom Typ IV an jeder Sete des Rumpfes vor. Es ig nach JAR25.807 (€) (1)
zwingend eforderlich, einen Notausgang diesen Typs Uber der Tragflache zu platzieren,
damit auch nach einer Notwasserung ein sicheres Aussteigen garantiert werden kann.

Zur Gewdhrlesung eines be gegebenem Rumpfdurchmesser maxima moglichen Komforts
wird jedoch an der Backbordseite des Hugzeuges andelle der Mindestanforderung (Typ 1V)
ene Eindiegsir in Anlehnung an Typ | (floor leve) gewdhlt, welche direkt hinter dem
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Cockpit platiziet wird. Die Grofe dieser Tur Uberschreitet die minimal geforderte zum einen
deutlich, zum anderen muss de nicht Uber enem Tragfligd angebracht sein, was fir die
Funktion asreguldre Ein- und Ausstiegsttr unerlasdich ig.

Die Mal3e beider Turen (Mindestmale) betragen:
Typl h=1.219m b=0.610m
TyplV  h=0.661m b=0.483m

Die Breite des Eingangsbereiches betragt entsprechend der Eindiegstir Typ | ebenfdls
610mm.

Sechs Sitzpldze eforden be der oben genanten Anordnungen von zwe  Plézen
nebeneinander drei  Sitzrehen. Mit  enem Sitzabstand von 32° (812.8mm) nach
[RAYMER 89] ergibt sch fir die Unterbringung der Passagiere folglich eine Kabinenldnge von
lsea=4 x812.8mm =2.44m. Aufgrund der Anordnung des Eingtiegs sowie des Notausstieges an
der Steuerbordseite Uber dem Tragflligel, werden die Sitze jedoch versetzt angeordnet.

AU der Steuerbordseite wird der erste Sitz direkt hinter der Rickwand des Cockpits
angebracht. Dabel it zu beachten, dass der Sitzabstand vor der Trennwand grof3er sein muss,
da der Fulaum unter dem sonst vorhandenen Vordersitz vom Passagier genutzt werden kann.
Hier fehlt diesr Raum jedoch Daher wird der vorgesshene Plaiz dieses Stzes in
Rumpflanggichtung (seat pitch) um 10° auf 42° (1066.8mm) vergrofert. Unter Beachtung
der beiden nachfolgenden Pldze mit einer Gesamtldnge von 2 812.8mm =1625.6mm, dem
Durchgang fur den auf der Steuerbordsaite Uber dem Flige angebrachten Typ IV Notausgang
(width= 483mm) sowie einer 1121mm langen Toilettenkabine am hinteren Ende ergibt sich
fur die Gesamtlénge:

I =1066.8mm+ 2>812.8mm+ 483mm-+1121mm » 4296 mm Gl.34

Cabin

Die Lange des Toilettenbereiches entsteit aus der  angenommenen  Bodenfléche
Alavatory =1.2m?  [MARCKWARDT 98A] dividiet durch die Kabinenbreite in Hohe des
Fulraumes eines stzenden Passagiers (vgl.: Abbildung 3.1) beapin =1.07m.

Die gesamte Rumpflénge 18% sch nach der Ermittlung von Icasin SOwie der Abschdtzung der
Cockpit- und Hecklange nach Erfahrungswerten abschétzen.

[ I +1 + Gl.35

Fuselage ~ 'Cockpit Cabin Tailcone

Fir die Cockpitlnge wird eine Lange von 4m nach [SCHMITT 98] eingesetzt. Die in [FE],
Gleichung 6.8 vorgeschlagene Lange des Hecks mit dem Wert 1.6%ruseage i hier nicht
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nutzbar, da diese Annahme, abgdeitet von den Gegebenheiten groler Verkehrsflugzeuge,
davon ausgeht, dass dch die Kabine in enen grofien Tel des Heckbereichs erstreckt.
Aufgrund des geringen Rumpfdurchmessers it dies ba der Cessna525 nicht mdglich. In
Anlehnung an [RoskAM 1] wird in diesem Fall das Verhatnis Irajicone/ OFuselage =3 gesetzt.

Somit erhdt man:

Fuselage — 4296mm+ 4000mm+ 3x621mm=13159mm Gl.3.6
emergency ext ———
0810 0483 _ Ju toilst 2.010
/1
4.000 | 4206 4863

S S 13.159 |
Abbildung 3.2: Seitenansicht Rumpfauslegung
Der Heckwinke betrégt in dieser ersten Audegung des Rumpfes u=19°.
— fas ] L o
] 5 @ ~ 3
- < o = <
= ot =] — — =i~
[ NSNS 3\ SAUNNNN T NSNS
———_| emergency || —
‘ \'1' exit / \
TR — ] ~{l=
g .J i % I
r~D~g | — < __.7 :
cockpit E : Caisle ) lavatory
| i A .
9 N | — |
5 l [ \E\ | I/ \I :
1 | —/
i ey I S N =

Abbildung 3.3: Kabinenauslegung Draufsicht
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3.3 Gepackraumvolumen

Be ener angenommenen Gepackmasse von 30kg pro Passagier ergibt sch be  ener
maximaen Besetzung mit 6 Huggdsten und einer Gepackdichte von r paggage =170kg/m?®
[ TORENBEEK 88] folgendes erforderliches Gepéackraumvolumen:

\V/ — mBaggage/ pameax _ 6>60kg
b

aggage - » 1.1m3 Gl. 3.7
9949 r 170kg/ m?

baggage

Zunachst soll das Gesamtvolumen des fir die Gepackunterbringung vorgesehenen Heckkonus
(neben der Aufnahme von Systemkomponenten) abgeschéizt werden. Zu diessm Zweck wird
der Heckbereich ds gerader Kreiskegel idedisert, so dass wir fir sein Volumen schreiben
konnen:

=%>p X 3xh =%>p X{1.471/ 2m)x4.863m » 2.75m? Gl.38

Fur den Radius der Grundfléche wurde der Kabineninnenradius (Sehe Abbildung 3.1), fir die
Hohe des Kegel stumpfes die Lange des Heckkonus aus Gleichung 3.6 eingesetzt.

Die Unterbringung des Gepécks i vorgesehen in einem Bereich, der nach vorn durch die
Rickwand der Kabine (bzw. Toilette) und nach oben durch die verlangerte Mittdlinie des
Kabinenrumpfes begrenzt sai. Es gilt nun, die Lange des ,bulk cargo compartments* zu
bestimmen. Der genannte Bereich wird ds halber gerader Kreiskegelstumpf betrachtet. Fur
dessen Volumen gilt:

11
=
23

p R+ Rx +r2) Gl.39

Der Radiusr der riickwartig begrenzenden Halbkreisfléche ist hier jedoch abhéngig von h:

() =0.7355m- 2325M Gl.310
4.863m

Nach Einsetzen des eforderlichen Gepackvolumens aus Gl. 3.8  Vipaggage=1.1m* und
Zusammenfassung von Gleichung 310 und Glechung 39 sowie nachfolgendem Aufldsen
nach h erhdlt man die erforderliche Hohe hg= 2.01m.
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Das Gepéckfach nimmt folglich 1.1m3¥2.75m*=39% des verflgbaren Heckvolumens en, die
gewdhite Lage ig in Abbildung 3.2 dargestelt. Somit steht zudem fedt, in welcher Pogtion
das Druckschott angebracht werden darf.

3.4 Konstruktionswasserlinie

Gemdld JAR 25.807 (e) (2) muss fur Hugzeuge mit ener Passagierkapazitét von neun oder
weniger nach einer Notwasserung auf jeder Seite des Rumpfes ein Notausgang oberhalb der
Wassrlinie vorhanden sein. Die vorgeschriebene Mindestgrofe diesr Ausgange entspricht
den Anforderungen an eine Typ IV — Tir.

Die bisherige Audegung des Rumpfes deht neben dem Einbau des Notausganges auf der
Steuerbordsaite  oberhab des Tragfligeds vor dlem die Eindiegstir im  vorderen
Kabinenbereich auf der gegenlberliegenden Seite vor. Diese bestzt im Vergleich zum
Rumpfdurchmesser dr, ene rdativ grofRe Hohe hgoor,1, SO dass der Preis fir Passagierkomfort
beam En Austieg e@n geinger Abstand h zwischen Tirunterkante und Untersdite des
Rumpfes id. Ba symmerischem Einbau der Eindtiegtlr beziglich einer horizontden Ebene
durch die Rumpfmittelachse betrégt der Abstand:

de ;- Nyoory  1621mm- 1219mm
2 2

h= =201mm Gl.3.11

Da bhisher lediglich die Geometrie des Rumpfes definiert ist, kann die zu verdréangende
Wassermenge und voraussichtliche |, Tiefgang® des Flugzeuges im Wasser nur anhand dieser
Angaben Uberprift werden, sofern man eine verlésdichen Aussage erziden mochte.

Es wird angenommen, dass die Notwasserung kurz nach dem Start erfolgt, dso setze ich fir
das Hugzeuggewicht m=my10=4500kg an. Walterhin gehe ich aufgrund fehlender Kenntnisse
Uber die Fligegeometrie vorerst davon aus, dass nur der Rumpf das dem Fugzeuggewicht
entsprechende Wasservolumen V verdrangt.

m__ 4500kg
r Wasser :Ikg/ dn‘l?,

V= =4500dm3=4.5m3 Gl.3.12

De Kreissbschnitt des Rumpfrohrenquerschnitts, welcher sch  unterhab  der Wasserlinie
befinden darf, hat eine Flache von A=1/2x2xj - snj ). Der Winke j &% sich aus dem
Abstand h=201mm berechnen.
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. . h . 20Imm
] =4><arcsn1/—:4>ercsn1/ =1.439rad Gl.3.13
2% 1621mm

Zur Veenfachung wird nur die Lange des anndhernd Krasfdrmigen Rumpfquerschnittes
Icons[ bG’UCkS Chtl gt.

+1>{

cabin 2 Cockpit

| » | =4.296m+2m>» 6.3m Gl.3.14

const

Das zur Verfigung stehende Rumpfvolumen betrégt demneach:

Vieare =1/ 2%2j - snj )% =0.5%0.8105m)” 41.439- €n (1.439)]%6.3m = 0.93n3

fuselage

Als Ergebnis dieser Abschdizung erhdten  wir  unzuldngliches Ergebnis ene  waetere
aufwandigere Uberpriifung der Wasserlinie wird daher erforderlich sain.

Berdits jetzt lassen dch aer d@nige Argumente auffihren, die ene spdere Erflllung der
Vorschriften  wahrscheinlicher  werden lassen. Dies szt dlerdings eine  eingehende
Uberpriifung in  Anbetracht detaillieterer  Flugzeugparameter, welche noch zu  generieren
snd, voraus. Die konische Flugzeugnase und das Flugzeugheck wurden in der Berechnung
noch nicht berickachtigt. Einen wesentlich wichtigeren Betrag  zur |, rechnerischen
Reduzierung® des Hugzeugtiefganges werden voraussichtlich jedoch zwe  andere
Uberlegungen herbeifiihren:

Ein betréchtliches Volumen zur Wassarverdrangung wird durch die Tragfligd entstehen, da
diee sch am Rumpfanschluss unterhalb der Kabine befinden. Auferdem wurde bisher
angenommen, dass dch die Rumpfmittdachse nach einer Wasserung horizontad ausrichtet.
Vermutlich wird es aer zu @nem im Snne der Fugmechanik pogtiven Nicklagewinkd
kommen, da dch im Heckbereich betréchtliche Massenansammlungen finden (Triebwerke
Letwerk, Gepackunterbringung).

In einer Schlussbetrachtung zur Notwasserung soll die erforderliche mittlere Profildicke t,
welche die Erflllung der Kriterien der Kongtruktionswasserlinie herbeifiihren kann, berechnet
werden. Zur Vereanfachung wird weiterhin davon ausgegangen, dass sch das Flugzeug
horizontal ausrichtet. Aul}erdem entfdllt die Berlickschtigung eines V-Winkds Das fehlende
Verdrangungsvolumen  betragt  Vw= 4.5m3- 0.93m3=357m*(Es s8 Vw=Vwing), die
Fligdflache aus der Dimengonierung betrug Sp=22.27mg2.
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t=2X =— ____ =156mm Gl.3.15

Um diesen Wert nachprifen zu konnen, muss zundchst die im néchgen Kapitd folgende
Flge aud egung abgeschl ossen werden.

Das Ergebnis der in Kapitd 4.9 durchgefiihrten Berechnung soll an diesr Stelle berdts

genannt werden. Die mittlere Profildicke betrégt demnach t =220.4mm(Gl. 4.11). Somit ist
die Mindestforderung fur dieses Mad aus Gl. 315 Uberschritten und die Unterkante der
Eingtiegstir wird sch gemd? der durchgefihrten Abschétzrechnung oberhab der Wasserlinie
befinden.
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4 Flugel und Hochauftriebshilfen

Die Dimendonierung des Hugzeuges im Kapitd 2 lieferte berdts zwe  grundiegende
Parameter, die Fligdfléche Sy und die Streckung A. Um die weiteren notwendigen Parameter
generieren  zu  konnen, welche den Huigegrundriss und samtliche Higeschnitte von der
Higdwurzd (root) bis zur Hlgdspitze (tip) definieren, werden in diessm  Kaptitd
Erfahrungswerte und Abschétzformeln aus der Literatur verwendet. Dabe missen zudem
bereits durchgefiihrte Uberlegungen zur Flugzeugkonfiguration in Betracht gezogen werden.
Zur Erinnerung die zwel grundlegenden Merkmde Die Cessna 525 wird as Tiefdecker mit
freitragendem Hige ausgefuhrt.

Beratsfestgeegt snd:

Streckung A=85
Hugdfléche Sy=22.27mR

4.1 Flugelpfeilung

Die Wahl des Hugdpfelwinkds orientiet sich vor dlem an der ewinschten Reduzierung
der effektiven Machzahl und damit der Verminderung des Waedlenwiderstandes im
Unterschdlbereich nahe der Schdlgrenze. Be ener Reissflugmachzahl von Mq=0.7 lassen
sch anhand [RAYMER] zunéchd folgende Anhdtspunkte feddelen: Eine ddidische
Auswvertung gewdhlter Pfelwinkd in  Abhéngigkeit der Entwurfsmachzahl be  gebauten
Fugzeugen liefert fir die Cessna 525 eine Vorderkantenpfeilung j 1 g=18° ([RAYMER], Fg
4.19: Wing sweep higtorica trend). Umgerechnet auf die Pefilung der 25% Linie ergeben sch
15.7°. [RAYMER], Fig 4.20, Tail-off pitchup boundaries ligfert zudem unter Berticksichtigung
der Fligesreckung die Obergrenze des Pfellwinkels, so dass en unkontrolliertes Aufnicken
kurz vor dem Stromungsabriss (besonders bei wing tip stall) scher vermieden werden kann.
Hier erhdt man fir die gewahlte Streckung A=8.5 einen Pfalwinkd j 25=13°.

Berlickschtigt man dlerdings die gesamte Hugzeugkonfiguration, welche den Anschluss der
Tricbwerke am Heck vorsent und somit auch en T-Letwerk eforderlich macht, so
rddivieren dch die Aussagen aus den genannten Statistiken. Hugzeuge mit T-Leitwerken
snd beim Aufnicken besonders gefahrdet, da das Letwerk in die Nachlaufstromung der
Tragfligel geraten kann, so dass die Steuerbarkeit des Flugzeuges nicht mehr gewéhrleistet
id. Hat der Higd aulerdem die Neigung, das Fugzeug ba Erhchung des Angtdlwinkes
ohnehin aufnicken zu lassen, s0 kann das Fugzeug moglicherweise gar nicht mehr aus dem
Uberzogenen FHugzustand herausgebracht werden.
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Ein geringerer Pfellwinkd erhoht den Auftricbsbeiwert des Hugzeuges, was eine kurze Start-
und Landedrecke tendenzidl dienlich sein wird. Wir ehdten zudem enen hoheren
Auftriebsgradienten, so dass ein geringerer Nicklagewinkd im Landeanflug eforderlich sein
wird und die Sicht in dieser Flugphase verbessart wird. Des weiteren ergeben sch Vortelle fir
die Fugzeugdruktur, denn ein ungepfelter Higd wes ene geringere Masse auf ds en
gepfeilter. Uberdies fallt die Fahrwerksintegration leichter.

Die Pfeilung der 25%-Linie wird aufgrund der angestdlten Uberlegungen mit j 25=0°
fedgdegt. Diese Annahme fligld auch in die Abschdtzung der moglichen rdativen Profildicke
ein und fuhrt auch dort zu einem brauchbaren Ergebnis.

4.2 Reative Profildicke

Waéhrend des Resefluges mit der im Kapitd Dimensonierung gewdahiten Resflugmachzahl
Mg=0.7 oll dch kein nennenswerter  Welenwiderstand am  Profil  aufgrund  ortlicher
Ubergeschwindigkeiten im Bereich der Schallgeschwindigkeit einstellen. Nach [OBERT 97]
slite g eane Erhéhung der Resflugmachzanl um 002 zu enem messbaren
Wedlenwidergtand, in diesem Fall mit Cp wave=0.0015 festgelegt, fuhren.

Mpp=M¢+0.02=0.7+0.02=0.72 Gl.4.1

Die Auspragung ortlicher Uberschalbereiche hangt vor dlem von der Wahl der Profildicke,
der Pfellung und dem gewéhlten Auftriecbsheiwert ab. Dabe it zu beechten, dass die
aufgrund der festgdegten  Higepfellung effektive Machzahl zur Berechnung herangezogen
wird. Da aus Erfahrungen bekannt ist, dass ene Veringerung der Machzahl gemd? der
exakten geometrischen Uberlegungen durch  Multiplikation mit dem Pfellwinkd  nicht
stattfindet, wenden ich zur Bestimmung der effektiven Machzahl folgenden Ansatz an:

Moo et =Mpp x/cosj ,s =0.72%/cos0° =0.72 Gl.4.2

Die Profildicke soll letztlich so grol3 wie mdglich gewéhlt werden, damit des Strukturgewicht
des Huigels moglichs gering auddlen kann. Ein hoher Querschnitt begindigt die
Kompensation von Torsonss und Biegemoment  schlielich  wesentlich,. Gemdl3
[TORENBEEK 88] 1d% dch mit der folgenden Gleichung en Maximadwert fir die Dicke
emitteln, be wedcher dar Welenwiderstand unter dem oben genannten Wert von 0.0015
bleibt.
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Gl.4.3

Nach Einsstzen der Pfalung der 25% Linie j 25=0°, der effektiven Machzahl Mpp #=0.72,
dem Entwurfsauftriebsbewert fir den Reseflug Cp cruise =0.3004 sowie ky=1.0 erhdt man flr
die relative Dicke t/c=0.119»0.12. Der Wert des Parameters ky=1 gilt fir die Umstrémung
fur Profile der NACA 6 Serie. Ein Entsprechendes wird im folgenden Kapite anhand der bis
dahin ermittelten Grolzen gewahlt werden.

4.3 Profilauswahl

Das aerodynamische Profil darf eine Dicke von t/c=12% bestzen und s0ll im Reissflug enen
Auftricbsbeiwert von C ¢uie=0.3 besitzen. Uber das am Origindflugzeug verwendete Profil
liegen keine Daten vor, daher wird fUr den Entwurf ein geeignetes Profil der NACA 6 Serie
auggewdhlt. Die Vewendung enes superkritischen Profils erscheint wenig snnvoll, da die
Resflugmachzahl rdaiv geing i€ und ene Rechnung zur mdglichen rdaiven Dicke dann
enen Wert von 19.7 % liefert. Dies bedeutet, dass man be der gegebenen Machzahl en
extrem dickes Profil verwenden dirfte und sch damit im Reseflug trotzdem noch im Bereich
des nur geringfligig erhthten Wedlenwiderstandes befande. Der Entwicklungsaufwand fir en
superkritisches Profil ist demnach nicht lohnend.

[ABBOTT] liefert die Daen fur das ausgewahite Profil NACA 641-212 mit ener Laminardelle
(dh.: Auftricbsbeiwerte ba geringgem Widerdandsbewert) im Bereich: 0.1£c¢ £ 0.3. Die

relative Dicke betrégt 12% und entspricht somit den Anforderungen.

2 258
- —
—
= """':F--
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Abbildung 4.1: Profilschnitt NACA 64,-212
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4.4 Zuspitzung

Mit einer geschickten Wahl der Zuspitzung kann der induziete Widersand auf ein Minimum
reduziert werden. Nach [TORENBEEK 88] |&% dch die optimae Zuspitzung in Abhdngigkeit
von der Pfallung der 25% Linie des Tragfltigds wie folgt bestimmen:

| o =0.455 *%% 2 = 0,455 =0.45 Gl. 4.4

Der induziete Widerdand i be glechblebendem Profilschnitt und somit  kongtanter
Vertelung des Auftriebshewertes Uber der Spannwelte fur die gewéhlte Zuspitzung um
weniger as 1% hoher ds bel der ideden dliptischen Auftriebsvertellung [RAYMER]. Ein
wesertlicher Vortell eines optimierten Trapezfliigels gegentiber der Wahl enes dliptischen
Fligelgrundrisses i der wesentlich geringere  Herstellungsaufwand. An  Profilvorder-  und
Hinterkante snd die Bleche namlich nur einfach gekrimmt und somit wesentlich gurstiger
herstellbar.

Mit einem erheblichen rechnerischen Mehraufwand, der in der Praxis betrieben wirde, konnte
man neben diesr einfachen Betrachtung der aerodynamischen Gesichtspunkte sowie ihrer
Optimierung die Verdnderbarkeit des Fliigel gewichts einbeziehen.

Es ig Ublich, ene Auftricbsvertellung zu wéahlen, die im Veglech zur dliptischen in der
Ndhe der Hiugdwurzd etwas fllliger i, Man erecht dadurch letztlich en geringeres
Wurzelbiegemoment, und kann en nicht unerhebliches Ma3 an  Hugdstrukturgewicht
egngoaen. Da Gewichtserspanis letztlich immer zu enem geringeren  Gesamtwiderstand
fihrt, entfernt dch das Optimum der  Auftricbsvertelung  tendenzidl  von  dem
aerodynamischen in die beschriebene Richtung. Der Higd misste an der Wurzd folglich
gwas tiefer s@in, an da  Figegitze hingegen etwas weniger tief, damit die
Auftriebsverteilung, das Produkt aus Ortlicher Profiltiefe und Ortlichem Auftriebshawert ¢y,
die erwinschte Form anndhme. Vereinfacht bedeutet dies, dass die Wahl ene geringeren
Zuspitzung | snnvoll ware,

Es sdit sich die Frage, ob diese Uberlegungen am Fiigd des Originaflugzeuges Bestitigung
finden. Mangds exakter Daten &% sich zumindest anhand der Draufscht aus [JANE S| eine
Zuspitzung abschétzen: Sie betrégt etwa 0.38 %, was andeutet, dass eine entsprechende
Optimierung tatsachlich stattgefunden haben konnte.
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4.5 V-Winkel

Da die Cessna 525 ds Tiefdecker konfiguriert werden soll, muss ein pogtiver V-Winke fir
éne engebaute Rollgabilitt im satlichen  Schiebeflug sorgen. Da  der gewdhlte
Higdgrundriss zudem keine Pfalung aufwes, wird bisher kenerle gabiliserende Wirkung
um die FHugzeugldngsachse erzeugt, so dass nach [RAYMER 89] mit g=5° en recht grof3er V-
Winke gewahlt werden muss.

4.6 Schrankung

Schrankung dient in der Regd dazu, ene mdglichst dliptische Auftriebsvertellung zu erhdten
und zudem ein Uberziehen an der Fliigdspitze zu vermeiden. Dabe sorgt normaeweise eine
kontinuierliche Abnahme des Eingdlwinkes von der Higdwurzd bis zur Higdspitze fir
den erwiinschten Effekt (wash out).

In diessm Fdl wird die dliptische Auftriebsverteilung bereits mit der gewdhiten Zuspitzung
| =0.45 und dem Pfelwinkd j »5=0° erzeugt. Dies hat den Vorteil, dass die Anndherung an die
widerdandsarme Auftriebsverteilung nicht nur bel einem C; sondern immer erreicht wird. Ein
Schrankungswinkel wird daher nicht benétigt, esist der Schrankungswinkel e=0.

4.7 Auftriebsgradient des Fligels

Der Auftricbsgradient des verwendeten NACA-6 Profils 18% sich aus dem ¢(a)-Diagranm im
Profilkatalog [ABBOTT] ermitteln.

Dc, _ 15 _ 15

C. = =6.287 Gl.45

* Da 1367° 0.23859rad

Der Auftriebsgradient entspricht in etwa dem theoretischen Wert aus der Stromungsmechanik
dc /da =2p. Es muss nun ene Korrektur zur Berlickschtigung der bisher gewahiten

Flugzeugkonfiguretion vorgenommen werden. Dabel wird neben der Streckung und der
Pfeilung auch die Reissflugmachzahl berticksichtigt ([FE], (7.27).

c . - 25p XA

= l. 4.
® 2+JA2>{1+tm2j 60" M2)+4 cl.46
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Die Pfelung der 50%- Linie betrégt J s0=—2.56°, weiterhin werden eingesetzt die Streckung
A=8.5 und die Resflugmachzahl Mcise=0.7. Wir erhdten nach Einsstzen der Werte
schliefdich den Auftriebsgradienten des Fliigels Cp 2 =6.356.

4.8 Einstellwinkel

Gemd? der Dimendonierung in Kapitd 1 wird fir den Reiseflug ein Auftricbsbeiwert von
CL=0.3 bendtigt. Der ungeschrankte Trapezflige soll bezliglich des Kabinenbodens so
voreingestelt sein, dass diese Vorgabe erreicht wird, wahrend der Kabinenboden waagerecht
auggerichtet i, Unter Verwendung des Nullauftricbsbeiwertes des Profils aus [ABBOTT]
a0=-1.5°=-0.02618rad sowie des Auftriebsgradienten des gesamten Higds C. 2=6.356 &%
formulieren:

C =C., >‘(a - ao)

Gl.4.7
C_ =6.356a +0.02618)

Setzt man fir C. den Entwurfsauftriebsheiwert 0.3 ein und (6 nach a auf, 0 erhdlt man den
Einstdlwinkd a =0.02102rad=1.2°.

Dass der Winkd ap des Profils auch ds Nullauftriebswinke des gesamten Flligels betrachtet
werden kann, ig en Spezidfdl, der dlen fir enen Schrankungswinkd e=0 Glltigkeit
besitzt ([FE], Gl. 11.28).

4.9 Berechnung einiger wichtiger Flligelparameter

Zunachgst wird ein Wert fur die Profiltiefe an der Higewurze bendtigt. Dieser lésst Sch aus
der Berechnungsforme fir die Hige flache durch Umstellen ermitteln.

258 2X2.27Tm¢

Croo = = =2.233m Gl.438
b1+l ) 13.758m=.45

Die mittlere agrodynamische Profiltiefe cuac &t dch fir den enfachen Tregpezfligd mit
folgender Forme bestimmen:

2
Cope =20, AT 22 5 oo, d T4 045 ) cogem o149
3 1+1 3 1+ 0.45
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Nun kann man mit der gewdhlten Zuspitzung auch die Profiltiefe an der Higdspitze
bestimmen. Sie betrégt Crip=0.45%00=1.005m.

1- Cyac 1.6966m

Yunc -G 2233m _(g43678 b =3.005m Gl. 410
b/2  1-1 1- 0.45 ' Yuac =3 o
- gy = 200 —
— _ |
L g oy =1l ol

; :

flap aleran

For

Abbildung 4.2: Flligelgrundriss

Die mittlere Profildicke, welche zur Uberpriifung der Konstruktionswasserlinie bendtigt wird,
betrégt:

Cyac = 0.12X1.697m = 203.6mm Gl.4.11

4.10 Tankvolumen

[TORENBEEK 88] licfert eine Néherungsformd zur Bestimmung des Tankvolumens flr einen
einfachen Trapezfligd mit linearer Dickenvertellung. Da diese hier ds kongant angenommen
wird, snd beide Eingangsbedingungen zur Anwendung der Gleichung erflillt.

2
V., =054, Xt/c), y«/lﬂ vl (;J/rt—l J)rzl A Gl.4.12
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o (tlo),
mit t —W

Das berechnete verflUgbare Tankvolumen betrégt Viyon=1.886m3. Gemdd Kapitd 2.6
Resflug wird ein Kraftdoffantell von me/myro=0.277 bendtigt. Hier ist das taxi - fud jedoch
noch nicht berticksichtigt. Der Kraftstoffanteil erhoht sch somit:

m )
M =M, x—2 = (723>0.995=0.7194

f taxi,begin

ff inkl taxi

Damit ergibt sch fir myyg taxilMuto=1- 0.7194=0.2806.
Ba enem Abfluggewicht von 4500kg snd dies 1262.8 kg Kraftstoff. Diese Kraftstoffmasse
entspricht unter Beachtung der Dichte r =0.76kg/m? eéinem Volumen

My  1262.8kg

V — fuel —
"o 0.76kg/ d?

=1.662m3 . Gl.4.13

fuel

Die Néherungsforme nach [TORENBEEK 88] ig zwar rdativ ungenau (x10%), doch zeigt
dieses Ergebnis dass mit eniger Scherheit genug Paiz fir den eforderlichen Kraftsoff
vorhanden sain wird, denn V=1.662m3<V ,on=1.886m3.

4.11 Hochauftriebssysteme

Der bendtigte Auftriebshewert des gesamten Hugzeuges im  Landeanflug it gemdl
Kapited 2.2 Cp max,.=1.78. Um das zusizliche Nickmoment am Tragfligd durch die
Erhbhung des Auftriebsbeiwertes kompendgeren zu konnen, muss am Hohenleitwerk mehr
Abtrieb erzeugt werden. Der Tragfligd muss folglich isoliert betrachtet einen grofRReren
Auftriebsbeiwert as den genannten besitzen, da das HLW seine Wirksamkelt vermindert. Um
diesen Effekt rechnerisch erfassen zu konnen, wird der Sicherhetsfaktor 1.1 eingefihrt, so

dass C . =1.1C,.., =1.96 betragt.

L, max L,max, L

Da das Origindflugzeug mit enfachen Spdtklappen auskommt, soll im Nachentwurf das
gleiche Hochauftriebssystem berechnet werden. Der durch die Spatklappen erzeugbare
Zusazaftriebh muss groldr sein ds die Differenz aus dem bendtigten Auftricbsbewert fur
den Landeanflug C_ max und den maximden Aduftriebshewert des gesamten Figds mit
eingefahrenen Klappen Ci max clean-
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0.95>DC 3 C o = Cl e tean Gl.4.14

L,max, flap L, max

Nach [RoskAM 1] muss der Zusatzauftrieb durch Klappenausschlag mit einem welteren
Faktor 0.95 multipliziert werden, damit das Momentengleichgewicht am Flugzeug erfillt ist.

Zunachs soll zur Lésung der Ungleichung 4.14 der Auftriebsbeiwert Cp maxclean €mittet
werden. Nach [DATCOM 1978] i

Lmax; +DC

Lmax clean = Lmax clean
Lmax ﬂ

Gl.4.15

L, max

Dain i C_ max clean=1.55, entnommen aus dem Profilkatadog [ABBOTT] fur das verwendete
NACA 64:-212 Profil, der Korrekturfektor fir Maximaauftrieb be  ungeschrankten
Trapezfligeln hoher Streckung Ci. max/CL max betrégt 0.89 ([FE], Bild 8.10). Um letztgenannten
Parameter ablesen zu konnen, musste jedoch zundchst der Dy-Parameter fUr das Profil der
NACA 64- Serie berechnet werden.

Dy = 21. 3>q;—— Gl.4.16
eCg

Mit der reaiven Profildicke 12% ergibt sich Dy=2.556. Weiterhin wird zum Ablesen dieses
Wertes die Pfellung der FHligel vorderkante bendtigt.

Gl.4.17
20- 25 1- 0.450

Ye
85 & 100 1+o45H

1=256°=0.0446rad  mit r ,, =0°

Der maximde Auftriebsheiwert des Profils aus dem Profilkatdog ist abhéngig von der
Reynoldszahl im Landeanflug, denn dort sind verschiedene Messreihen festgehalten.

Vapp “Cuac _ 54.2m/sX.697m

= — =6.1340° Gl.4.18
n, 1540 °me/s

R=

Fir die dynamische Viskositst wurde der Wert no=1540°m?s gemdl der ISA-
Standardatmosphére in der Hohe happ=0km eingesatzt. Mit der bekannten Reynoldszahl [&(%
Sch der maximale Auftriebsbawert wie oben genannt ablesen.
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Da Machzahlkorrekturterm DC| max igt fir Machzahlen kleiner ds 0.2 gleich null. Die
Machzahl der Cessna 525 im Landeanflug, be dem der Auftriebsbeiwert erzeugt werden
muss, kan anhand der Angaben aus [JANES 1996] berechnet werden. Dort ist die
Uberziehgeschwindigkeit fur die Landekonfiguration angegeben. Aus ihr |18% sich die
Anfluggeschwindigkeit bestimmen.

Voo = 1.3, =1.3>41.67m/s=54.17m/s Gl.4.19

Talt men diexe Gexhwindigkdt durch die Schalgeschwindigket in h=0 fur [1SA-
Standardbedingungen  2,=340.3mV/s, so ehdt man die Machzahl des Landeanfluges
Mapp=0.159. Somit gilt:

DC =0

L, max

Einsetzen der Zwischenergebnissein Gl. 4.14 fihrt auf den Auftriebsbeiwert des Flligels.

C =0.891.55- 0=1.38

L ,max, clean

Nun [&% sch anhand der Ungleichung 4.13 feststelen, wie grol3 der Zusatzauftrieb infolge
Klappenausschiag im Landeanflug sein muss

0.9550C, o 1ap 3 1.96- 1.38

s 058 =0.611

DCL,ma(, flap 095
Nach [DATCOM 1978] wird jetzt zundchst die Zunahme des maximaen Auftriebshewertes
des Profils Dc. maxf ermittelt.

Dc =k, %k, %, Y Dc Gl.4.20

L,max, f L ,max )base

Die maximde Zunahme des Auftriebsheiwertes betrégt bei einem Klappenausschlagwinkel
der Einfachspatklappe von 45° demnach (Dc =1.3 ([FE], Bild 8.14. Die Faktoren ki,

ko sowie ks snd hier jewells 1. k; soll eine andere Klappentiefe ds 25% berlicksichtigen,
letzterer Wert wird hier jedoch gewdhlt, so dass diesbeziiglich keine rechnerische
Vednderung in Betracht gezogen werden muss. ko wird fir Einfachgpat-Klgopen bal einem
Klappenausschlag von 45° zu 1. ([FE], Bild 8.14). ks betrégt bei dem fir k, angenommenen
Klappenwinke ebenfdls 1. Somit erhaten wir fir die Zunahme des Auftriebsbeiwertes

L,max)base

Dc =14444.3=13

L,mex, f
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Die Zunaehme des Auftriebsbeiwertes am gesamten Fligel hingegen &% sch wie folgt
abschétzen:

S

DC =Dc quKL Gl.4.21

L ,max, f L max, f

Der Faktor K, nimmt nach [FE] Bild 820 be einer Higdpfelung von j »5=0° einen Wert
von 0.92 an. Sys bezeichnet die ds wirksam betrachtete Referenzfléche der Klagppen. Dies ist
der Tell der Fligefléche, der begrenzt wird durch zwei Geraden pardld zur Angromrichtung
von Fulgdvorder- bis —hinterkante, welche ihrersats die satlichen Begrenzungen der
Klappen ds Aufhdngepunkte bestzen. Da bel der Cessna 525 nur ein Hochauftriebssystem
vorgesehen ig und in Gl. 4.19 bis auf die Hache Sys dle Groen bekannt sind, kann die
eforderliche ,Brete® der Klappen aus der Referenzflache berechnet werden. Zunéchst
werden die bisher bestimmten Grofen in Gl. 419 engesetzt, danach wird nach dem
gesuchten Flachenverhdtnis aufgd 6.

0.611= 1.3 50,92
S,

Gl.4.22
Swi _ 0611

= =0511
S, 09243

Abschlief?end stdlt sich die Frage, wo die Spatklappen liegen und wie grol3 se sain miissen,
damit das Héchenverhdtnis der |, Klappenreferenzfléche® zur gesamten Higdflache enen
Wert von 51.1% annimmt.

Da der Grundriss des Trapezfligels nach den Berechnungen in Kapitd 4.9 berets festliegt,
konnen wir die innere y; und aul3ere Begrenzung Y, bezliglich der Spannweite ( in yRichtung
des A/C, gemessen ab Rumpfmittelachse) der Klappen feststellen. Da der FHigd unterhab der
Kabine an Rumpf angeschlossen werden <oll, erscheint es sinnvoll, Yi= rfusdage=0.81m zu
setzen. Die Habspannwelte b/2 betrégt 13.758m/2=6.879m [Kapitd 2.8]. Die Vertelung der
Profiltiefe Uber der Spannweite lautet fr den enfachen Trapezfllige der Cessna 525:

Coot = Gii -
oot ” S s 9 233 2.233m- 1.005m

b/2 6.879m

c(y)=c.oy - xy =2.233m- 0.1785xy  Gl.4.23

Die Prdfiltife be  y=0.81lm beragt nach Gl. 423 c¢=c(y;))=2.088m. Die
Klappenreferenzflache S, ¢ it trapezférmig und wird zu:
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1
E)Sw,fl = Co -2'-CI ><yo - yl) Gl.4.24

Nun kann man Gleichung 4.23 mit der Vaiablen y=y, fir ¢, in Gl. 4.24 einsetzen, die s0
erganzte Gleichung durch die hadbe Hugdflaiche 1/26,~11.135m?  dividieren und den
Gesamtausdruck gleich den geforderten 51.1% setzen.

2.233m- 0.1785 ,
| m ¥, +c >(y0 i yi)

S —9511= 2 Gl.4.25
128 1258,

Nach Umgtdlen der Gleichung erhdt man y,=3.959m.

4.12 Querruder und Spoiler

Fur die Ingallation der Querruder seht bis zur Higdspitze ein Spannweltenbereich von
6.879m-3.959m=2.92m zur Vefigung. Durch Ihre Pogtionierung im &uleren Higdbereich
wird en groller Hebedam erzeugt. Dadurch werden die WOolbklappen der Querruder
tendenzidl kleiner ausfalen konnen.

[Roskam 1] ligfert Richtwerte fir Grofe und Lage der Querruder am Flige. Demnach
erstrecken se sich typischerweise Uber 65% bis 95% der Habspamnweite, |&gen dso bel der
Cessna 525 zwischen 4.5 und 6.5 m der Halbspannweite. Die Profiltiefe wird in einer ersten
Abschétzung mit 30% der Fliigeltiefe angenommen.

Ein Vergleich efolgt Uber eine Auswvertung der dimensondosen Querrudervolumina an
Hugzeugen dhnlicher Konfiguration.

C, -5 Gl.4.26

S X
Dain ig y, der Hebdam der Querruder, gemessen von der Rumpfmittellinie bis zur Mitte der
Querruder selbst, b die Spannweite des Flugzeuges und S, die effektive Querruderflache. Die
Fache S ig definiet wie die effektive Klagppenflache Siap, bezeichnet dso ebenfdls die
Hugeflache vor den Querrudern.
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Es werden veschiedene Budness-Jas hindchtlich der gesuchten Werte ausgewertet.
Aufgrund fehlender Daten Uber die Querruderlage werden die Mal%e aus den Draufschten in
[MULLER] entnommen und ligfern nur eine begrenzte Genauigket wegen moglicher
Messfehler. Zudem wird davon ausgegangen, dass die Dreisdtenanschten mal3stabsgetreu
und richtig dargestellt sind.

Tabelle4.1: Dimensionslose Querrudervolumina ver schiedener Business-Jets

Flugzeugtyp SafSwl]  |Yalmm] |Se[m?  |b[m]  |ya/b[] |cal]
Bombardier Learjet 45 0.188 571 28.95 1456 |04  [0.074
Dassalt Falcon 2000 0.1496  |8.24 49.02 1933 [043 [0.064
Raytheon 300 Premier | 0.131 6.59 20.9 1356 [0.486 |0.064
Raytheon Hawker 800XP | 0.196 6.35 34.75 1566 |0.405 [0.079

Die durchschnittlichen Werte fir die im weteren Velauf bendtigten Grolenverhdtnisse
laten ¢, =0.0703 sowie (y,/b)=0.43. Die erforderliche Querruderreferenzflache und der
Hebdarm snd demnach:

s, =¢, 2 = 0.0703:02.27n7 ’ﬁ =3.64nP Gl.4.27
Ya :

Y, =0.4343.879m=5.97m

Die Hache S sowie der Hebdarm y, nach der Geometriewahl gemd3 [RAYMER] (s.0.)
betragen hingegen:

S, ey = 1'073m2+1'43m «(6.5m- 4.5m) = 2,503
ya,Raymer = (65m+ 45m)/ 2=55m

Der gewdhlte Hebdarm weicht von dem aus der datigtischen Auswertung gewonnenen nur
um 8% ab, die Flachen nehmen jedoch deutlich unterschiedliche Werte an. Eine rechnerische
Nachprifung zeigt, dass der Fligd gar nicht grol3 genug ist, um die aus den Statistikwerten
geforderte Grofle $=3.64m? be dem Hebdam y,=597m erechen zu kbnnen. Die
datidische Auswertung lasst die rdative Profiltife der Querruder dlerdings vollig aul¥er
Acht, was die Aussagekraft des Ergebnisses rdlativiert.

Es wird vermutlich wie bem Origindflugzeug ein Spoiler je Tragfligd eingebaut werden,
dessen Scharnierlinie sch unmittelbar hinter dem Hintersteg befindet. Dieser kann dann die
aerodynamischen Kréfte in die Rippe sowie die Ober- und Untergurtplatte einleiten. Der
Hinterholm befindet sch bel 65% der Flligditiefe.
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5 Letwerksausegung |

Da die ZTL -Trieowerke am Rumpfheck angebracht sind, bestzt das Hugzeugwird ein T-
Leitwerk. Die Parameter der Leitwerke werden im folgenden anhand von Erfahrungswerten
und Statistiken aus der Literaturfestgelegt.

5.1 Hohenleitwerk

Die Hohenflosse wird mit enem feden Eingdlwinkd am Sdatenleitwerk (SLW) befedtigt,
zudem muss nach der Festlegung der wichtigden Parameter Uberprift werden, ob das
Hohenleitwerk (HLW) dch im  Uberzogenen Fugzusand aulerhdb des vom  Fiige
abgeschatteten Bereichs befindet, so dass die Steuerbarkeit immer gewédhrleigtet it.

5.1.1 Streckung

Die Streckung des HLW <ollte etwa die Hafte der Flgestreckung betragen.
Ay=0.54,~=0.58.5@.2 In Anlehnung an die Hohenletwerksstreckung des Originaflugzeuges
und des nach [Raymer 89] genannten Bereichs Ay=3.00 .. 500 wird eine maximae
Streckung festgelegt: Ay=5.0 Somit ist das Ruder auch be den gewiinschten geringen Anflug-
und Startgeschwindigkeiten (grof3er Flligel — kurze Landebahn) wirksam.

5.1.2 Pfalwinkd

Der Pfelwinkd des HLW sollte um 5° gro3er ds die Higedpfellung gewahlt werden. Somit
ergibt sch fur die Pfellung der 25% Linie am HLW:

J H,25=] w2st5°=0°+5°=5°

Die Wirksamkeit des Ruders soll auch nach einem Strémungsabriss am Higd noch erhdten
bleiben (CLaw> CLan), zudem treten Verdichtungsstofde durch den Pfeileffekt erst spéter ds
am Hugd auf.

Der Pfellwinkd am Origindflugzeug betrégt ebenfdls ca 5° (gemessen in der Dre-Seiten
Anscht aus[JANE S1996].
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5.1.3 Zuspitzung

Entsorechend der Ublichen Zuspitzungen nach [RAYMER 89] (I y=0.3 ..0.6) wird die
Zuspitzung mit | 1=0.45 festgelegt.

5.1.4 Rdative Profildicke

Die reaive Dicke des Hohenleitwerks sollte um etwa 10% geringer gewahit werden as die
relative Dicke des Higds:.

(/) (/C)wingtip0.9=12%-0,9»10.8%

Somit wird die kritische Machzahl hoher ds bem Higd auddlen und ene Verminderung
der Wirksamkeit durch Verdichtungsstolie spéter as dort auftreten.

5.1.5 V-Form, Eingdlwinkd

Da das Hohenletwerk fest am Seitenleitwerk angeschlossen idt, wird ein Eingellwinkd von
in=2° gewdhlt. Dieser sorgt fur den ndtigen Abtrieb zur Kompensation des Nickmomentes am

Tragfliigd.

Der V- Winkd dient in der Regd der Vermeidung von Einflissen des Tricbwerksdtrahls auf
das HLW. Da die T/W jedoch am Heck angebracht werden und ein FLetwerk vorgesehen
i, kann der V-Winkel zu 0° gesetzt werden.

5.1.6 Prdfilausvahl HLW

Letwerke werden typischeweise mit Profilen der vierziffrigen NACA-Rehe versshen. Die
berechnete Dicke aus 5.1.4 (t/c)4=10.8% sollte nicht Uberschritten werden. Daher bietet Sch
das Profil NACA 0010 an.

5.1.7 FlachedesHLW

Die Héache des Hohenletwerks wird in ese Néherung mit dem sogenannten
Letwerksvolumenbawert Cy ermittelt.

c. =Sl
S/\/ >(:MAC

Gl.5.1
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mit S - Hé&hedesHLW
Iy — Hebdarm desHLW
Sy — Hugdflache

Cmac — Mittlere aerodyn. Profiltiefe des Higds

Der Hebdam des HLW bdauft sch auf etwa 50% der ermittelten Rumpflange, so dass wir
schreiben konnen: |, =0.5X3.16m=6.58m. Eine genauere Ermittlung des Hebdarmes ig in
diesem Stadium der Audegung noch nicht moglich, da se Lage des Higes bisher nicht
definiert ist.  Der Leitwerksvolumenbeiwert betrégt nach [RAYMER 89] Ch raymer=0.8 (twin
engine, generd  aviation) jedoch muss diee Grole aufgrund des  glngigen
Endscheibeneffektes bel enem T-Letwerk um 5% reduziet werden. Folglich ergibt sich
Cu=0.76.

Nach Einsstzen der Fllgdflache aus Kapitd 5 S,= 22.27m?, der mittleren aerodynamischen
Fligdtiefe cmac=1.697 m (Kapite 4.9) und Umaelen nach der Héche Sy erhdt man:

SH=4.37m?

Beim Origindflugzeug betrégt die HLW-Flache 5.03m2.

5.2 Satenlaeitwerk

5.2.1 Streckung

Ba a@nem T-Letwerk fdlt die Streckung des SLW Ublicheweise geringer aus ds be ener
konventiondlen Anordnung, damit die resultierenden konfigurationsbedingten Nachteile im
Bereich des Strukturgewichtes minimiert werden konnen. Zudem profitiet das SLW bei ener
T-Leitwerkskonfiguration vom Endschel beneffekt des Hohenleitwerks.

Die Streckung liegt nach [RAYMER 89] im Bereich von 0.7 ... 1.2. Gewahlt wird nach enem
Vergleich mit den Malen der ,, Cessna CitationlI“ in [JANE S 96] Ay=1.2.

5.2.2 Pfalung

Bam Reasflug mit Kompresshilitétseffekten liegt die Pfelung des SLW zwischen 35° und
55°. Dadurch soll zum enen die Wirksanket des Letwerks auch bea  hohen
Fluggeschwindigkeiten garantiert werden, zum anderen vergrol¥ert sch dadurch der Hebdarm
sowohl des SLW ds auch des HLW. Das Strukturgewicht der Leitwerke wird auf diese Weise
reduziert. Fir die Cessna 525 wird der Pfellwinkd j v 25=45° gewahlt.
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5.2.3 Zuspitzung

Fur die Zuspitzung wird gemd3 [RAYMER 89] | =0.6 ausgesucht. Dieser Wert i, wie sich
spédter zeigen wird, hinreichend grof3 fur den Anschluss des Hohenruders an der Spitze des
SLW.

5.2.4 RdativeProfildicke, Profilauswahl

Die kritiscche Machzahl <ll um DM=0.05 héher sen ds die des Fllgds
Mpp v=MppwtDM=0.72+0.05=0.77. Be ene Pfalung von 45° erhdt man ene effektive

Machzahl Mpp eff= M ooy % /COS‘rv,zs ) =0.77 % /cos(45°5 =0.6475. Anhand Glechung 4.3

bestimme ich nun die maxima zu erlaubende relaive Profildicke des Leitwerks, so dass noch
kein erhdohter Wdlenwiderstand auftreten kann. Fir den Aduftriebsbeiwert C. kann dort 0
angesatzt werden, da das SLW be nicht ausgeschlagenem Ruder im ideden Geradeausfiug
keinen Auftrieb erzeugt.

2

e > o °U A 2 0

t—:0.3>COS(45° XQEL 5+0.647%2 . 1- 0.6475 ¥
- 6 -

=0.142 Gl.5.2
gg §5+1 0.250)" & i 0.6475°

Es kann folglich én NACA — 0012 Profil verwendet werden, ohne dass die Wirksamkeit des
Satenleitwerkes beaintrachtigt wirde.

5.2.5 Satenlatwerksflache

Die Beechnung der S.W- Hé&he eafogt mittds enes dimensondosen
Letwerksvolumenbewertes andog zum Vorgehen bem HLW:

o

C, =
v S,

Gl.5.3

Fir den Hebdarm |y werden hier nur 45% der Rumpflange angenommen, da der
Flachenschwerpunkt des Seitenleitwerkes durch die groe Pfeilung | v25=45° sowie die T-
Letwerkskonfiguration deutlich vor dem Héchenschwerpunkt des HLW liegt, somit it
[\=0.45%=5.922m. Der Volumenbeiwert liegt nach [RAYMER 89] bei 0.09, auch hier werden
aufgrund des Endschei beneffektes wieder 5% abgezogen, so dass man C=0.0855 erhdlt.
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Schligdich ehdt man durch Freigelung nech Sy und nach Einsetzen der Spannweite
b=13.759m die Sdatenlatwerksflache Sy=4.43m2. Die Sdtenlatwerksfléche betrdgt beim
Origindflugzeug 4.7n?.

5.3 Zusammenstellung der Leitwer ksparameter

Tabelle5.1: Parameter nach L eitwerksauslegung |

HLW SLW
Nachentwurf  |Original |Nachentwurf Original

Streckung Al 5 ca49q 1,22 ca.l1f
Pfeilwinkel j25[°] 5 0 45 ca. 45
Zuspitzung I -] 0,45 ca. 0,44 0,4 ca.0,55
Relative Dicke  (t/c)[-] 0,1 1 0,12 1
V-Form a[°] 0 g - -
Einstellwinkel i[°] -2 1 0 Qg
Profil NACA 0010 {NACA 0012

Flache S [m? 4.37 5,03 4,43 4,74
Tiefe Wurzel croot [m] 1282 ca. 14 2,402 ca. 3.05
Tiefe Spitze ctip[m] 0.577| ca. 0,6 1,441 ca. 1,6
Spannweite b [m] 4.7 4,99 2,306 ca. 2,65

) Definition der SLW — Flachenermittiung in der Literatur unklar

Be der gewdhiten Letwerkskonfiguration i die Profiltife der Hohenletwerkswurzd um
0.159m geringer ds die Profiltiefe an der Satenleitwerksspitze. Somit i genug Patz
vorhanden, so dass das Hohenleitwerk an der ,Spitze® des SLW befestigt werden kann. Da
das Hohenleitwerk in der Praxis ca 5% unterhalb der Seltenleitwerksoberkante angebracht i<,
geht jedoch noch etwas mehr Platz d's die genannten 1.44m zur Verfligung.

5.4 Ho6hen- und Seitenruder

Es werden hier lediglich abgeschétzte Geometriedaten fir die Ruder gemdl [FE] festgdeqt,
da prézise Anforderungen nicht vorliegen.

Das Setenruder erstreckt sich demnach Uber etwa 80% der Halbspannweite des SLW
(@bziglich des Abschnittes des SLW, wecher sch rechnerisch ,im Rumpf” befindet), die
relative Rudertiefe igt kongtant und betrégt etwa 35%. Die Ausdehnung nach oben ist durch
das HLW begrenzt.

Das Hohenruder erdtreckt sich Uber ca 90% der Spannwelte des HLW und besitzt ebenfals
eine kongante relative Profiltiefe von etwa 40%.
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6 Masseund Schwerpunkt

Mittels dreier verschiedener Verfdiren soll in diessm Kapitd eine Abschétzung der Grofe
enzener Massengruppen und ihrer Vertelung efolgen. Die Massen telen dch auf in ene
Fligelgruppe, bestehend aus Higd und Hauptfahrwerk sowie die  Rumpfgruppe,
zusammengesetzt aus Rumpf, T/W-Gonden Bugfahrwerk Systemen, Triebwerken, HLW und
SLW.

In der darauffolgende Schwerpunktberechnung wird die Lage der Higegruppe bezlglich der
Rumpfgruppe definiet, so dass der Gesamtschwerpunkt des unbeladenen Flugzeuges an
enem zuldssgen Punkt liegt. Dieser wird wiederum entlang der mittleren aerodynamischen
Fligdtiefe festgelegt.

6.1 Class |- Massenprognose nach [RAYMER 89]

In diessr Methode werden zu den engangs genannten Massengruppen gehtrende
Referenzparameter mit empirisch ermittelten Faktoren multipliziet und addiert. Durch dieses
Vorgehen erhdt man jedoch eine nur sehr grobe Abschdtzung der Betriebdeermasse sowie
der Massenverteilung.

Die Masen von Higd, Rumpf und Leitwerken erechnen dch durch Multiplikation der
benetzten Héchen mit einem Faktor nach [RAYMER 89].

Die Fahrwerks- und Systemmassen werden in diessm Verfahren durch Verknipfung des zul.
Gesamtgewichts (nach Kapitd Dimendgonierung) mit enem Faktor bestimmt. Das Gewicht
der Triebwerke wird gebildet aus dem Produkt des T/W - Trockengewichts, seinersats
resultierend aus dem Standschub ([FE], Bild 10.5), sowie enes weteren empirisch ermittelten
Faktors.

Zun&chs sollen die notigen Referenzflachen der  betroffenen  Massegruppen  abgeschétzt
werden:

- benetzte Hugdfléche :

oot = 2XSw = Coo X oq) =2X22.27N7 - 2.01M>24.621) = 3151
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- benetzte Rumpfflache:

Die benetizte Héche des Rumpfes wird Uberschlggig as Zylindermantd plus
kegdformigem Heckkonus berechnet. Die Geometrie der Flugzeugnase wird nicht
welter berticksichtigt:

SNet = SZyI + SKon = (2p >1.f ext >{Zy| ) + (p >q.f,ext x’\/ rf,ext 2 +|kon2)
= (20 >0.81m>8.3m) +(p >0.81mx,{(0.81m)2 + (4.863m)2 » 54.8nP

Gl.6.1

- Die umgromte Letwerksfldche ergibt sch aus der Summe der Einzdfléchen

Sexposed=2" (5.46M2+4.43m2)=19.78m?.

nach Kapitd 5.3 multipliziet mit dem Faktor
Umstromung zu berticksichtigen.

um die bedsdtige

Weiterhin benétigt man das Trockengewicht der Triebwerke. Nach [FE], Bild 10.5 erhdt man
fir den im Origind verwendeten Turbofan FJ 44 von Rolls-Royce/ Williams International en
Gewicht von mg=200.3 kg. Beide T/W beditzen adso die doppelte Masse mye=400.6kg. Das
maximae Abfluggewicht nach Kapitd 2 betrug myto=4500kg.

Mit diesen Parametern wird nun die Masseprognose in tabelarischer Form durchgefiihrt. Es
werden die Faktoren gem. ,,General aviation" verwendet:

Tabelle6.1: Masseprognose Class| [RAYMER 89]

Faktor BezugsgroRRe Masse
Name Wert [kal
Flugel 12,2Sexp[m?] 31,51 384,422
Rumpf 6,8Swet[m?] 54,8 372,64
Leitwerke 8,8Sexplm?] 19,78 174,06
Bugfahrwerk 0,009mytolka] 4500 40,5
Hauptfahrwerk 0,048myrolka] 4500 216
Triebwerke 1,4mglkg] 400,6 560,84
Systeme 0,1Improlkg] 4500 450
Moe 0 0 0 2198,47,
MMmTO 3693,91
Die maximale Abflugmasse myto wurde berechnet mit:
M. = M + My _ 5x03kg+ 2198.47kg - 3603.91kg
M, 0.723
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6.2 ClassIl Massenprognose nach [TORENBEEK 88]

Die Ermittlung der Betriecbdeermasse nach Torenbeek findet ebenfdls durch Summenbildung
aus den eingangs genannten Massengruppen dett. Die Einzdmassen sdbst werden hier
jedoch mit verglechsvese aufwandigen empirischen Bestimmungsformen  erechnet.  In
gnigen Fdlen ig¢ de Kemntnis der maximden Abflugmasse zur Loésung der
Besimmungsgleichungen eforderlich. Da diese bisher nur im Kapitd 2 Dimengonierung
abgeschéizt wurde igt en iteratives Vorgehen nitig.

Als Statwert fir den esten Iterationschritt setzt man myto gemd Kapitd 2 en. Die
Massenprognose Class 1l ligfert dann en Ergebnis fir die Betriebdeermasse, aus der
wiederum unter Berlickschtigung der Nutzlat und des Kraftdoffanteils das maximae
Abfluggewicht bestimmt werden kann. Der so erhdtene Wert wird wiederum ds Startwert zur
Berechnung der Einzdmassen herangezogen. Die Iteration wird so lange wiederholt, bis die
Abweichung zwischen zwel aufeinanderfolgenden Ergebnissen geringer ds 05% i, Damit
ist die ,innere Iteration” abgeschlossen.

Weicht das Ergebnis jedoch um mehr ds 5% von der maximaen Abflugmasse aus der
Dimensonierung &b, so missen FHigdflache und Sartschub  entsprechend der
Fléachenbdastung und dem Schub-Gewichtsverhdtnis aus dem Entwurfspunkt angepasst

werden. Die nun gedtartete ,aul3ere Iteration” wird so lange fortgesetzt, bis sch Sy und Tro
nur noch geringfligig andern.

6.2.1 Exemplarische Berechnung der Einzdmassen (1. Iterationsschritt)
- Fligelmasse my

.0.30

23] 0 -
mN - 49xlo-3 >bSO.75 x(;l_l_ br_efimunO.SS [2s] bs /tr g
Myro 8 b, p Mo /Sy g Gl.6.3
P m, =359.84kg

mit:  bs=b/cos(r 50)=13.758m/0.999=13.772m
bres=1.905m =const.

24000 0

+=4.96 Gl.64
2.205%m,,;, +10000 g

x
nu|t:1.5>§2.1+

MuyTOo= 4500kg
S\=22.27Tm2

tr: troot:O. 122088m:0251m
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- Rumpfmasse ny

é U
m. =1.12>¢0.23x /VD x_In__ XS, e - 1=442.11kg Gl.65
e W, +he a

mit. Dive speed ds equivalent airspeed EAS

Vp,tas= Mp a:(MCr+O.09)1/c xRXT :0.79&/1.4>Q87mzl(32K) *x216.5K
=0.79294.94m/s=233.0m/s

VD, EAS=VD TASK /rr— =233.0m/$0.503=117.2m/s
0

maximae Rumpfbreteund -héhe  wr=hg=1.621m
benetzte Rumpfflache S we=54.8m2 (Gl. 6.1)
Leitwerkshebdarm (HLW) |4=0.45%=5.47m

Vorfaktor 1.12 aufgrund der Druckkabine (+8%) sowie der Triebwerks
anbringung am Heck (+4%)

- MasseHLW und SLW my v

Far vp<128m/s gilt folgende Abschétzgleichung:

m, +m, =0.644n,, {S, +, ]| =55.50kg
mt $S4=4.37m?

S/~4.43m?

nu=4.96 (G, 6.4)

- Fahrwerksmasse m, g

_ 0.75 15
M bzw. Moy =K >(ALG +Bs MMyro +CLG MMyro + Dig MMyro ) Gl.66

Mit den Koeffizienten zur Berechnung der Fahrwerksmasse nach Tabele 10.3 im
Vorlesungsskript [FE] ergeben sich im ergen Iterationsschritt:

m v =127.63kg
M =32.32kg
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- Triebwerksgondeln my

o 0.0854T;,

N =109.3kg mit T1o =16.5kN
g

- Masse der installierten Treibwerke mg jng
Me e = Ke XK, X0 XM =1.15.18 2 X200.3kg = 543.6kg

mit kg=1.18 (drahigetriebene Jets mit T/W in Gonden)
kin=1.15 (Bertickschtigung von Schubumkehr)
ng=2
mMe=200.3kg (siehe Class | — Methode)

- Masse der installierten Systeme mgs
Mo = Kguip Myro + 07685 XMy, 7 =784.9kg

mit.  k_.. =0.14 (Kurzstrecken — Trangportflugzeug)

equip

Ke,c=0.74 (primére Hugsteuerung [F/C] mittels Sekundérenergie)

Gl.6.7

Gl.6.8

Schliedich kann die Summe der Einzemassen berechnet und das maximae Abfluggewicht

ermittelt werden nach

My + My
mMTO - M
ff

Dieinnere Iteration lieferte folgende Ergebnisse:

Tabelle6.2: Innerelteration, Class || — Massenprognose

Schritt [MMTO,1[kg] MMTO,2 [kg] Abweichung [%]
1 4500 4039,2 -9,91
2 4039,2 3886.6 -3,78
3 3886.6 3835,7 -1,31
4 3835,7 3818.6 -0,44

Gl.6.9

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 52

Tabelle 6.3: Massenverteilung nach letztem (inneren) Iterationsschritt

mw[kg] 326,86
mglkg] 442 11
my[kg] 56,70
myIkg] 0,00
mLG[kg] 140,92
mn[kg] 109,33
mE,inst[kg] 543’67
msys[kg] 676,26
moelkg] 2295,84
mMTo[kg] 3818,59

Da das Ergebnis um mehr ads 5% von dem Wert aus der Dimensonierung myto=4500kg
abwei cht, miissen Higdflache und Startschub angepasst werden:

Myro _ 3819Kg

=18.9
(M/S)  500k9
e

SN,neu =
T m

Tro new = Myro X9 *—— = 3819kg>9.81—>0.375=14048N
, g <

Mit diesen Werten wird die Iteration erneut gestartet:

Tabelle6.4: AuRerelteration, Class || — M assenprognose

Schritt [MMTO,1[kg] MMTO,2 [kg] Abweichung [%]
1 3818.6 3776.2 -1.06
2 3776.2 3762.2 -0.37

Vergleicht man nun das Endergebnis der Massenprognose nach Torenbeek myt0=3762.2 kg
mit dem berechneten Wert aus der Dimensonierung mytopim=4500 kg, 0 erhdit man eine
Abweichung von —16.4%. Dieses Ergebnis it nicht zufriedengelend, da die Ahnlichkeit mit
dem Origindflugzeug kaum noch gewdhrladet i (rd. Abwechung der max. Abflugmassen:
-17%). Dies hat wiederum Auswirkungen auf sdmtliche berdts generiete Parameter
(Kabinenaudegung, Higdaudegung) und wirde offendchtlich zu ener  unredigischen
Hugzeugkonfiguration fihren.

Wie |1&% sch diese Abweichung, hin zu kleneren Werten ds bem COrigind aber auf plausble
Weie ekldren? Die Formen zur Einzdmassenprognose nach Torenbeek beinhaten indirekt
die Annahme, dass, je kleiner und leichter ein Hugzeug i, die Strukturbauteile der Systeme
auch immer kleiner und filigraner werden (kénnen). Diese Annahme gilt jedoch nur so lange,
bis es beispidswvese Probleme mit der Fertigung gibt. So ist es unter anderem nicht mehr
praktikabel, Blechstérken kleiner ds 0.8 mm zu verarbeiten. Diese Uberlegung kann jedoch
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nicht in den vewendagen Abschédzgleichungen enthdten san, ihre Berlickschtigung
erforderte ,,Handarbeit‘. Im mathematischen Sinne bedeutet dies letztlich, dass es fir jede
Naherungsformel nach Torenbesk mindestens ene Ungdetigketssele im Bereich klener
MuTo geben misste, um en redistisches Ergebnis erreichen zu konnen.

6.3 Class|l b—Modifizierte Massenprognose mit Korrekturfaktor

Da die bisherigen Ergebnisse recht stark von den Werten des Origindflugzeuges abwichen,
eschent es snnvall eine abgewanddte Methode der Massenermittiung durchzufiihren, die
die Eigenschaften ,klenerer Hugzeuge beriickschtigt. Denn sowohl die Methode nach
[RAYMER 89] ds auch die [TORENBEEK 88]— Prognose baseren auf empirischen Formeln,
emittdt aus den Daen ,durchschnittlicher” Verkehrdflugzeuge. Diese scheinen, wie bereits
ewdhnt, fir wesentlich kleinere Hugzeuge wie die Cessna 525 Citationjet nur ene
eingeschrankte Giiltigkeit zu besitzen.

Um die Tauglichkeit der Class Il — Massenschédizung dso auch fir Busnessets zu vergrofern
verfahre ich nun nach folgendem Procedere:
1. Fedgdlung der taisichlichen Einzemassen der betrachteten Massengruppen an einem
dhnlichen Hugzeug anhand von Literaiurdaten [RoskAM V], Table A5.2b. Hier sai
dies die Cessna 550 Citation 1.
2.Berechnung der Einzdmassen fir diesess Hugzeug (Cessna 550) nach  der
[TORENBEEK 88]— Methode im  erden  Iterationsschritt  mit  Hilfe  der
Flugzeugparameter aus [ROSKAM V] und [JANE S 96].
3.Ermittlung enes Korrekturfektors fir die Einzdmassen mittds Divison der Ergebnisse
aus 1. durch die Werteaus 2. .
4. Anwendung dieses Korrekturfaktors aus die Werte der Torenbeek — Methode nach dem
ersten Iterationsschritt fur die zu untersuchende Cessna 525 Citation.
5. Ermittlung des myito aus den neu gewonnenen Einzel massen.
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zul.:

Tabelle6.5: Parameter der Cessna 550 Citation |1 nach den Daten aus [JANE'S]:

Parameter Citation Il

Sw [M?] 25,92
b [m] 15,76
Veruise [M/S] 207,36
Mer [] 0,71
Sy [m?] 6,56
Sv [m?] 4,73
Nut [-] 4,68
Vdive [M/S]EAS 117,62
rel Dichte [-] 0,25
a [m/s] 294,13
ltuselage [M] 13,66
I [m] 6,15
Rumpfdurchm.[m] 1,61
Stwet [M?] 56,56
Startschub [N] 22420,00
Triebwerkmasse [kg] 253,90

zu2.und 3.:

Tabelle6.6: Cessna 550 - Reale Massen, M assen nach [Torenbeek 88] und Kor rekturfaktor

Flugzeugmassengruppen

(real) Massen in |bs [Flugzeugmassengruppen nach Torenbeek Korrekturfaktor
Mmto [KO] 6123,6 13500 Mmto [KQ] 6123,6
mw[kg] 581,74 1282,F mw[kg] 447,60 1,30
mg[kg] 483,76 1066,5 me[kg] 489,02 0,99
mu[kg] 134,72 297 mu[kg] 77,27, 1,74
my[kg] 0,00 0 my[kg] 0,00
mclkg] 208,20 459 mclkg] 205,76 1,01
mn[kg] 97,98 216 mn[kg] 148,55 0,66
Me inst[kg] 649,10 1431 MEe instlkg] 689,08 0,94
msys[kg] 1022,64 2254, msys[kg] 1047,53 0,98
Mgel 3178,1484 7006,5 Moe 3104,81]

Die Massen des HLW und SLW snd zusammengefasst unter my, da [TORENBEEK 88] fur die

Ermittlung der Leitwerksmassen nur eine Summenformel angibt, sofern vp<128.6m/sist.
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zud.:

Tabelle6.7: Anwendung desKorrekturfaktorsauf die Ergebnisse Torenbeek fur Cessna 525 (1. Schritt)

Massen 525 n. Torenbeek Massen nach Korrektur
mit Faktor aus Tab 6.5
in [kg]
Myrolkg] 4500 -
mwlkg]| 359,84 aus GI.10.6 467,68
mgkg]l 393,21 aus Gl1.10.7 388,98
my[kg] 55,50 aus Gl. 10.8 96,77
my[kg] 0,00 aus Gl.10.9 0,00
myclkg]|] 159,95 aus Gl. 10.11 161,85
mn[kg]l] 109,33 aus Gl. 10.12 72,11
Mg instlkg]| 543,67 aus Gl. 10.14 512,12
msys[kg]| 784,91 aus Gl. 10.15 766,26
moelkg]| 2406,4 2465,8
murolkg]] 39715 4053,6

In der weiteren Berechnung wird vereinfachend angenommen, dass sich die Massen des HLW
und desSLW zu gleichen Antellen auftellen.

Aus diesam Ergebnis myro=4053.6 kg, welches um —9.9 % vom Abfluggewicht aus der
Dimengonierung adweicht, l&st dch wiederum ene neue Higdfliche und en  neuer
Startschub berechnen.

Myro _ 4053.6kg

= 20.1n?
(M/S)  5ppk9
e

S/V,neu,LCIassIIb -

T

TO,neu

=My X9 ><L = 4053.6kg >9,81m x0,375=14912N
mxg s?
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6.4 Vergleich der Massenschatzungen

Eine Gegenlbersdlung der Ergebnisse der durchgefiihrten Massenprognosen liefert Tabelle
6.8:

Tabelle6.8: Verfahrensvergleich

Dimendonierung | Class| ClasslI Classll b
MuTo [k 4500 3683.91 3762.2 4053.6
Rd. Abwechung 0% -18.1% -16.4% -9.9%
bezligl. mMyTo aus
Dimengonierung
Rd. Abwechung -0.8% -18.8% -17.1% -10.6%
bezugl MvTO des
Originds

Es zeigt dch, dass die letzte Massenprognose mit dem ermittelten Korrekturfaktor das mit
Abstand beste Ergebnis liefert. Der Fehler it zwar immer noch rdativ grol3, doch wére eine
weitere Verbesserung der Methode durch das Heranziehen mehrerer dhnlicher Flugzeugtypen
und der jeweligen Berechnung von Korrekturfektoren fir diese Flugzeugmuster moglich.
Dann konnten die Mittedwerte der Korrekturfaktoren fur die enzelnen Massengruppen
bestimmt werden, um das hier vorgeschlagene Verfahren représentativer zu gestaten.

Im folgenden Velauf der Berechnungen <ollen die Ergebnisse da Class Il b
Massenschétzung fUr die Einzelmassen verwendet werden. Fir das maximde Abfluggewicht
und den Statschub sollen dlerdings nach wie vor der Wet aus der Dimengonierung
Muto=4500kg und Tro=16554N herangezogen werden, um enem ,Schneebdleffekt” durch
sukzessive Ungenauigkeiten vorzubeugen.

6.5 Schwerpunktberechnung

Der Flugzeugschwerpunkt soll bei ca 25% MAC liegen. Damit diese Forderung erfiillt wird,
muss die Lage des Figeds und sener Anbauteile beziglich der Rumpfgruppe angepasst
werden.

Die Rumpfgruppe szt dch aufgrund  der Flugzeugkonfiguration zusammen  aus  der
Rumpfmasse, der Triebwerkmasse, der Masse der Systeme, der Masse der T/W — Gondeln der
Bugfahrwerksmasse sowie der Letwerksgruppe. Die Higegruppe bestent lediglich aus der
Higd- und der Hauptfahrwerksmasse.
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Die Lagen der Schwerpunkte einzelner Massengruppen wie der des T/W, der Letwerke und
der Fahrwerke wird entsprechend den Daten bestehender Hugzeuge angenommen.

Die Schwerpunkte der beden Massengruppen konnen somit  bestimmt  werden. Der
Schwerpunkt der Fuigegruppe muss danach soweit verschoben werden, bis der
Gesamtschwerpunkt bei den geforderten 25% MAC liegt. Die Schwerpunktlagen der
Massengruppen in der folgenden tabelarischen Berechnung beziehen sch auf die Rumpfnase.
Die Schwerpunkte der Higegruppe hingegen beziehen dch auf die Profilvorderkante an der
mittleren aerodynamischen Fllgetiefe (LEMAC).

Die Léange des Rumpfes beauft sch gemd? Kapitd 3.2 auf 1;=13.16m. Als Massenvertellung
wird das Ergebnis der Class || b — Methode zugrunde gelegt.

Tabelle 6.9: Schwer punkt der Rumpfgruppe

SP-Lage von der

Massegruppe | Masse [kg] Rumpfnase [m] MassexSP-Lage
Rumpf 388,98 5,92 2.302,70
TW-Gondeln 72,11 9,34 673,46
Bugfahrwerk 32,16 1,94 62,51,
Systeme 766,26 5,26 4.033,26
Triebwerke 512,12 8,29 4.245,44
HLW 50,00 13,42 670,99
SLW 46,80 12,37 578,91
S 1.868,4 XX 12.567,27

Gesamtschwerpunktlage von
der Rumpfnase [m] 6,73

Tabelle6.10;: Schwerpunkt der Fllgelgruppe

SP-Lage von
Massegruppe | Masse [kg] LEMAC [m] MassexSP-Lage
Flugel 467,68 0,64486 301,59
Hauptfahrwerk 127,78 0,8485 108,42
S 595,46 XX 410,01
Gesamtschwerpunktlage von
LEMAC [m] 0,69

Mit

der Bildung der Momentensumme um die

Vorderkante (LE) der mittleren

aerodynamischen  Profilsshne (MAC) ehdte ich den efordedichen Absand  zwischen
Hugzeugnase (Nullpunkt) und LEMAC. Be diessr Pogtionierung des Huigds wird
schlieldich  die gewlnschte Gesamtschwerpunktlage bei 25% MAC des  unbeadenen
Flugzeuges gewdahrleigtet.
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Mhe
Mg

= 6.73m- 0.254.697m+ 29 (0 gam- 0.254.697m)=6.3m
18684kg

>(XAGLEMAC- XCGLEMA()

X emac— Xe6 = XogLemach

Gl.6.10

Der berechnete Wert X pmac, ausgedrickt ds reaiver Wert beziglich der Rumpflange,
betrégt X emac,re=100%%6.39m/13.159m)=48.6%.

De entsprechende Wert des Origindflugzeuges betragt zum Vergleich ca 47.5%. Ein
Vergleich der absoluten Betrége ware nicht aussagekréftig, da Sch die Lange des Rumpfes im
Entwurf vom Origindflugzeug unterscheidet.

7 Letwerksaudegungll

Nachdem in Kapitd 5 berdts eine ese Abschdizung der Letwerksfléchen anhand der
dimensondosen Leitwerksvolumenbeiwerte vorgenommen wurde, kann baserend auf diesen
Ergebnissen nun ene genauere Untersuchung der Letwerksparameter ettfinden. Basierend
auf den berdts gewonnenen Erkenntnisse kann nun auf ene die Schwerpunktlage
zuriickgegriffen  werden, was die Bestimmung der Letwerkshebdame prazissr macht.
AulRerdem konnen die bekannten Grolen der ersten Abschétizung in diesem Kapite ds
Startwert flr eine mdglicherweise nétige Iteration verwendet werden.

7.1 Hohenleitwer ksauslegung

Um die Hohenleitwerksfléche bestimmen zu konnen, werden drel wesentliche Informationen
bendtigt:

1.Eine Geradengleichung zur Bedimmung enes (mindetens eforderichen)

Féachenverhditnisses S4/Sy in Abhédngigkeit des Abdandes zwischen dem

Neutralpunkt AC und dem Schwerpunkt CG des Flugzeuges bezogen auf die

mittlere aerodynamische Higdtiefe X——. Diese Funktion wird abgeleitet aus

der Aufgdiung des Momentengleichgewichts um den Schwerpunkt, aso den
Steuerbarkeitsanfor derungen. Sie begrenzt die vordere Schwer punktlage.

2.Eine wetere Geradengleichung, welche fir die Stabilitét des Flugzeuges um
die Querachse verantwortlich ist. Entscheidend it hierbel, dass der Gradient
des Nickmomentenbeiwertes des Hugzeuges negativ it und dass der

Nickmomentenbeiwert fir a=0° enen postiven Wert annimmt. Mathematisch
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wird diese Forderung durch die Bildung der Ableitung des fir Punkt 1.
aufgestdlten Momentengleichgewichts um den Schwerpunkt dCyce/ da
foomuliert (Das Ergebnis wird vereinfacht, damit ene Geradengleichung
entseht). Wird das Ergebnis diessr Abletung null, so erecht man gerade
indifferentes  Gleichgewicht, dso Grenzgabilitdt. Auch hier  wird durch

Umstellung eine Abhangigkelt Si/Sw (Xsz—z ) Wiein Punkt 1. hergestellt.

Die gebildete Funktion stdlt im Gegensatz zu 1. jedoch ene hintere Grenze fur
die Schwerpunktlage dar. Zur Sicherheit wird diese natlrliche Obergrenze
nochmas um eine Stabilitétsreserve verringert.

3. Der erforderliche Schwer punktbereich anhand unterschiedlicher
Belade-Szenarien  dhnlicher  Flugzeugtypen nach [RoskAm 1] ([FE], Tabelle
10.4).

Fur die Berechnung verwende ich wie erwahnt den Triebwerksschub und die Higdflache aus
dem Kapite Dimensonierung.

7.1.1 Audegung nach Steuerbarket (1.)

Das Hohenletwerk muss in der Lage sein, auch bel ene Beadung, die zur vordersten
Schwerpunktlage  fohrt, und be  maximder Klappenstedlung beim  Durchdarten
(Hecktriebwerke) des maximade Nickmoment des gesamten Hugzeuges zu kompensieren.
Baserend auf diesr Uberlegung kann man nun durch Bildung des Momentengleichgewichts
die erforderliche Hohenleitwerksflache Sy durch folgende Gleichung feststelen:

S
— =aXXg. e +D Gl.7.1

Nach Gl. 11.19 aus [FE] betrégt die Steigung der Geraden:

a= G
CL H h H x—H—
MAC
- - _ C:MW +CM E
Der $4/Sy— Achsenabschnitt ist b=

mit den erforderlichen Parametern:
Auftriebsbeiwert im  dimensgonierenden  Hugzusand (Durchdtarten): C=1.053
(entsprechend Kapitel 2.5 mit Vapp=1.3%5)
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Auftriebsbeiwert des HLW C 1 @0.5 (konsarvative Annahme fir den maxima zu
erlaubenden Abtrieb, da das HLW auf keinen Fal in den (Uberzogenen
Hugzugtand geraten soll)

Veringerungdektor fir den Staudruck am HLW durch die Nachlaufdele des
Figds hy=0.9

Dea Hohenleitwerkshebdam aus den Daten der  Schwerpunktberechnung:
| H :XAC,HL\/\rXLEMAcXCG_LEMAC=13.42m- 6.39m-0.25%.697/m=6.606m

Die mittlere aerodynamische Hiigdtiefe: Cmac=1.697m.

Nickmomentenbeiwert durch die Triebwerke:

G - T% _ - 16554N rT>%<2).93',m - - 0067
Sy Cse 534 2259 rr?3>Q934.03§>Q2.27mZ 4.697m

darin: Schub beim Durchgtarten T=T1o=16554N

z-Abgtand der Triebwerke vom Schwerpunkt z=»0.93m ([JANE'S 96],
Seitenandcht)

Staudruck q bel Vapp=1.3%=1.341.67m/s=54.167m/s

Huge fléche Sy=22.27m?2

Nickmomentenbeiwert des Fuges im Neutrapunkt ((DATCOM 78] bzw. [FE],

(11.33)
e A>c0s3 ax, ,0 U ( )
CM w = v flapped x -25 + :>etu
' N A+ 2cos et 0 \Cu
e ) 25 g g U \®?o/u=0o Gl72
é , 2(Q° u
& 0.1661x5-2°605%(0°) (0)>0°g=-0.1345
& 8.5+2c0s(0°) o

darin: Streckung A=8.5
Pfeilwinkd des Hugesr 25=0°
Huge schrankunge, =0° nach Kap. 4.6
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Die Andeung des Nickmomentenbeiwertes pro 1 Grad
Fugdschrankung ist entsprechend [FE], Bild 11.14a fir j ,,=0°,

abc, 0
A=85und| =045 ebenfalls g&izo
pr—

[
C
Der Machzahleinfluss (M)% kann nach [FE] Bild 11.15 fur die
Cun.0 M =0

Geschwindigkeit beim Landeanflug vernachldssigt werden

Nickmoment des Profilsim Neutrapunkt ¢, o q.00ea [FE], Gl (11.30):

+|1: =C +DC eXAC XCP gdj

0 Iapped m,0 M n f
Yy s ,0 L, Iapped

=-0.05+0.611{0.25- 0.44] =- 0.1661

mt  Cno=-0.05 [ABBOTT]

Dcuy nach [FE], GL.(11.31) mit Xad/cmac=0.25, Druckpunktlage
Xcp/ltmac=0.44 und c'/c=1 (berticksichtigt Vorflligel oder dats,
hier nicht vorhanden)

Dc =0.611 entsprechend der Berechnung in Kap. 4.11

L, flapped

Nach Einsetzen der Parameter erhdt man fur a und b:

a= C, = 1.0536 = 0.601
C ,h, " -0509x——
' Cuac 1.697

C.. +C -
p=Cun *Cue 0.1345+(- 262557) = 0.2062
C, o, - 0.5X0.9%——

AC

1.697

Damit lautet die Geradengleichung aus der Forderung fur Steuerbarkeit:

% - 0.601 3% +0.2062 Gl.7.4

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 62

7.1.2 Audegung nach der Stabilitétsforderung (2.)

Die vereinfachte Geradengleichung aus der Stabilitésforderung lautet, abgeleitet von der
Forderung, dass der Gradient des Nickmomentenbe wertes negativ sai:

=a%Xeg. ac Gl.75

Su
Sw
unter Bertickschtigung des Terms fur die Steigung a [FE], Gl. 11.24:

Gl.7.6

mit den Parametern:

Auftriebsgradient des Fllges C a w=6.356, berechnet in Gl. 4.6 (Kapitel 4.7)
Dea Auftricbsgradient des Hohenleitwerkes Cpa n &% sch nach der
entsprechenden Formel berechnen:

c - 29p XA,
LaH — 2. ..
2+\/A«2>‘bz ae+tan J so.n 9+4

k 2 b2 B

Gl.7.7

Die Pfellung der 50%- Linie betragt j son=0.67° (nach [FE], Gl. 7.12) mit
j 254=5°), weiterhin werden eingesetzt die Streckung Ap=5, b =+/1- M2, mit der
Resflugmachzehl M=0.7 ergibt sch hier b=0.71414 und zuletzt der Wert
k=c_a/(2p/b)=2%/(2p/b)=0.71414. Wir ehdten dso <chliedich den
Auftriebsgradienten desHLW Cy 5 n:

2p 5
52x0.71414? ? tan®(0.67°) 6
+ +4

2+ | 0.714142 0.714142 3

C = =4.254

La,H

Abwindgradient an HLW gemé&3 [FE], Gl. 11.34
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444><[k %, %, %/cos] 25]“9 Coa )y

(CLa)M =0
6. 356i Gl.7.8
=4, 44>{o 0924.2360. 801><\/COSO°] x—ffd 0.3281
4.97—
rad

Darin Snd wiederum:
Faktor fir die Streckung nach [FE], GI. 11.35

=1L 11 oa

A A 1+AY 5 1+5Y7 Gl.7.9

Faktor fUr die Zuspitzung des Flligels nach [FE], GI. 11.36

=20 10308 g o6 G170

7

Lagefaktor HLW gemal [FE], GI.11.37

1- | |1 2.88m
k,=——P =__1376m _g5 Gl.7.11
3\/2>4 \/2>6 .606m
b 13.76m

mit der Hohendifferenz zwischen Hugdwurzd-Profilsehne und der 25% Linie der
mittleren aerodynamischen Higdtiefe des Hohenleitwerkes
ZH»OSdfuselage'*'O9*)S_W:081m+09>2306m:288m

Auftriebsgradient des Fliges mit der Machzahl M=0:

2 8.5

=4.97 Gl.7.12
2+/8.525{1+tan?(- 2.56°)- 0)+ 4

CL,a,M =0 =

Einsatzten der ermittelten Grof3en in den Term fir die Steigung a ergibt dso:
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C
a= Lawﬂ 6.3 5606 =0.635
h,, - _eex_ 4.25450.95(1- 0.3281)x——

1.697

e ﬂa @ Cuac

LaH

Die Geradengleichung der Stabilitésforderung lautet damit:

0.635 X 5. ac Gl.7.13

Sy g
Sw

7.1.3 Ermittlungder HLW —Flache

Die beaden Geradengleichungen werden nun in e@n gemensames Diagramm engezeichng,
wobel zu beachten ig, dass die eingangs ewdhnte Sicherheitsreserve eingehdten werden
muss. Dieses Ma3 der daischen Langsstabilitét liegt nach [RoskamM 1] bei 0.05 MAC
abziglich enes Korrekturwertes von 0.02 MAC aufgrund der Vernachlassgung der
Triebwerkseffekte 2. bis 6. in [FE], Abschnitt 11.1.

Dea geforderte  Schwerpunktbereich muss rechts neben der Geraden aus den
Steverbarkeitsanforderungen (blau) liegen und links neben der Geraden zur Gewdhrleistung
der Stahilitdt um die Querachse des Hugzeuges (grin, mit Sicherheitsreserve 0.03 MAC).

035 —— SH/SW (ctrl)

— SH/SW (stab)
SH/SW (stab, safe)

Su/Sw 0,3

0,25

02 SP-Bereich (0,2 MAC)

(SH/ SW) of IS TTTTTTT
0,15

0,1

0,05

0,1 0,2 0,3 0,4
X ca-ac/Cmac

hintere SP-Lage

. &

-0,3
-0,05

01 vordere SP-Lage

-0,15

Abbildung 7.1: Erforderliches Flachenverhaltnis Sy/Sy
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Die efordeliche Hohenletwerksflache 83 sich nun bestimmen aus dem kleingmdglichen
Flachenverhdtnis S4/Sy, welches einen Schwerpunktbereich von 0.2 MAC gewdhrleisiet. Mit
(SH/Sw)min=0.182 erhdten wir die Hohenleitwerksfléche

S, =0.182x22.27m? = 4.05m?. Gl.7.14

Die Letwerkslache aus der Leitwerksauslegung | betrug 4.37m?, so dass die diesbeziigliche
Abweichung —7.3% betrégt. Eine Neuberechnung der Leitwerksmasse it nicht erforderlich,
da ene Iteaion nur be ene Abwechung groler 10% vorgesshen id. Die
Hohenleitwerksfléache des Origindflugzeuges beauft sch auf 5.03m?, so dass eine grofe
relative Abweichung von (4.05m?-5.03m?)/5.03m?=-19.5% zustande kommt.

Als wetere Information erhdten wir aus Abbildung 7.1 den Schwerpunktbereich: Die
vorder ste Schwer punktlage liegt um 0.025 MAC, die hinterste SP- Lage um 0.225 MAC
hinter dem Neutralpunkt (A.C.).

Letztlich gdlt dch  die Frage, waum de  Nechentwurf ene  ausreichende
Hohenletwerksflache liefert, die sch auf nur 80% der Origindfléche beéuft. Angesichts der
Gewissheit, dass kein Heddler mehr Struktur  vorsshen wird, ds aufgrund der
Anforderungen fir notwendig befunden wird, kann es nur zwel mogliche Erkl&rungen dafir
geben:

Erdens i natlrlich die Genauigkeit der hier verwendeten Rechenmethode nicht bekannt.
Eine deratige Abweichung dlein aufgrund ener Summe aus enzdnen Fehlen erschent
dlerdings eher unwahrschenlich.

Vidmehr ig es gut moglich, dass ene der beiden untersuchten Forderungen gar nicht den
Audegungddl fur diesss Hugzeug reprasentiert. Diese Vermutung kann wiederum nur auf
die Steuerbarkeitsgerade (Durchstarten bei vorderster SP- Lage) bezogen werden, denn die
Lhintere Grenze® der moglichen Schwerpunktlage wird immer durch die Stabilitétsforderung
vorgegeben s=in. Um die aufgeworfene Frage letztlich 16sen zu konnen, missten demzufolge
andoge Glechgewichtsbedingungen fir andere, typischerweise dimensonierende  Féle
aufgestelt werden. Dieses konnten beispielsweise das Rotieren bem Start oder die Trimmung
be vorderser Schwerpunktlage im Reiseflug sein. Es bliebe schliedich die Identifizierung
des ungungiggten Ergebnisses. Soll heilfen: Die Forderung mit der grofden resultierenden
HLW- Héche ist entscheidend.

Ein gewichtiges Argument, welches fir die genannte Vermutung spricht, dass ein anderer
Flugfdl die Steuerbarkeitsgrenze definieren konnte, ist das folgende: Die Cessna 525 bendtigt
beim DurchdartmanGver nur enen vergleichsveise geringen Auftriebsbeiwert C =1.053 und
damit wenig Zusatzauftrieb durch Klagppen. Diesr Umstand sorgte im Kapitd Hochauftrieb

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 66

bereits fir ene problemlose, wenig aufwandige Audegung der Klgppensyseme. Wenig
zusdzlicher  Auftriebshewert  erhtht  jedoch auch den Berag des  negativen
Nickmomentenbeiwertes ~ am Higd nur margind. Be »aurchschnittlichen”
Vekehrdlugzeugen mit  Auftriecbsbeiwerten im Landeanflug, die héufig mindestens doppelt
0 gro3 snd wie bem berachteten Hugzeug, muss das Hohenleitwerk folglich wesentlich
mehr Abtrieb erzeugen konnen. In Abbildung 7.1 au3ert sSch das geringe Nickmoment des
Figds im Neutrdpunkt Cuyw ds klener Si/Sy~ Achsenabschnitt der Steuerbarkeitsgeraden
(blau). Dadurch wird schliefdich auch das erforderliche Flachenverhditnis S4/Sy sdbst bal ds
konstart anzusehendem Schwerpunktbereich von 0.2MAC klener ds be typischen
Strahlverkehrsflugzeugen.

7.2 Seitenleitwerk (SLW)

Die Bestimmung der efordelichen Satenleitwerksflache erfolgt in zwel  Schritten. Die erge
Rechenmethode liefert ein Ergebnis, welches Forderungen zur Steuerbarkeit des Flugzeuges
in enem  kritischen  Flugzustand  berlickschtigt. Die  Zweite  untersucht  die
Sabilitdtsbedingungen im Reseflug. Dimensonierend i der Fdl, wdcher die grolere
Flache erfordert.

7.2.1 Sdtenletwerksaudegung nach Steuer barkeitsforderung

Das maximade Giermoment, mit dem man wahrend des Hugbetriebes rechnen muss, tritt in
der Regd dann auf, wenn bem Stat (mit Maximaschub) ein Triebwerk ausfdlt. Durch die
unsymmetrische Vertellung des verblebenden Schubes beziiglich der Symmetriecbene des
Hugzeuges entdent en Gieemoment Ng. Dieses wird zusdzlich vergérkt durch  den
Widerstand desim Leerlauf befindlichen ausgefalenen Trigbwerks (Giermoment Np).

Das Satenldtwerk muss gemd? JAR 25149 in der Lage s@n, bae d@nem maximaen
Schiebewinkd von 5° (dieser wirkt dch gingig auf die Kompensation des Giermomentes
aus) und ener minimum control speed von hdchsens 1.2x%s (in Statkonfiguration) en
augylechendes Moment durch Ruderausschlag zu erzeugen. Vereinfachend <oll in der
nachfolgenden Berechnung davon ausgegangen werden, dass der Schiebewinke nicht erlaubt
s, dso en Momentenausglech im Geadeaudlug dattfinden muss. Der maximde
Ruderausschlag  sollte d=25° betragen. Fir die Satenleitwerksfliche kann man nach
Aufgelung der Momentensumme um die Hugzeughochachse [FE], Gl. 11.43 schreiben:
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N: +N,
= Gl.7.15
S 1 , e C 4 U .
Er Muc >dF :éé(c ) BKCL,d )theorny K, >*v
L.d /theory

Im Zéhler sehen die engangs ewdhnten Giermomente. Das zusitdiche Giermoment Np
betrégt bei einem drehenden Fan mit hohem Nebenstromverhdtnis 0.25Ng. Das Giermoment
Ne 18% sch aus dem Produkt des Startschubes eines Triebwerkes Trooe Mit dem Hebdarm
0e=14m (Abstand der Triebwerksachse von der Symmetrieebene des Flugzeugs) berechnen,
so dass

N, + N, =1.25N. =1.255T, xy, :1.25@ +.4m =14484Nm. Gl.7.16

Die Gexchwindigkeit vyc (minimum control speed) in  Startkonfiguration  betragt
1.2’(/31'0.

»47.7m/s

Vo =12y »y . = [29,Mo 1 _ |208Im/s? 4500kg , 1
MC 1<Ys,10 LOF
r Sy CiLior 1,225kg/ m? 22.27m? 1.424

Dain dnd enthdten die Dichte der Luft be enem Sat in Meereshthe be
| SA-Standardbedingungen, das maximae Abfluggewicht aus der Dimensonierung
muto=4500kg, die Hugdflaiche Sy=22.27m? und der max. Aduftriebsbewert in
Sartkonfiguration Cp_ max To=1.424 (gemal3 Kapitel 2.3).

Dea Letwerkshebdarm betragt |V :|AC,I,SLW — XLEMAC - Xc@-LEMAC:12.37I’n-6.39m-
0.25%.697m =5.56m (|AC,|,S|_WaJST6bd|e 69)

Zunahme des maximaden Auftriebsbewertes des NACA 0012 Profils mit Normaklappe

c
# =0.85 aus [FE], Bild E.2 und Bild 7.9 mit der relativen Klappen tiefe c/c=0.3
L.d /theory
(entspr. Kapitd 5.4), dem Hinterkantenwinkel f tg=13° und dem Auftriebsgradienten
c
der SLW — Flosse —2—=0.9 (nach [FE, Bild 7.9].

CL,a theory

Korrekturfaktor fir groRe Klappenausschidage K'=0.66 ([FE], Bild E1) be enem
Aussthlagwinkd d=25° und ci/c=0.3

Korrekturfaktor zur Berlicksichtigung der Pfeilung K. =0.74 bei j 25\=45° (Sehe Kapitel
5.3) gemd3 [FE], Bild 8.20

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 68

Theoretischer ~ Auftriebsgradient der Satenletwerks  ([FE], Bild E.2):
1
(CLd )theory =4.55 rad

(bel ¢i/c=0.3 sowie (t/c)=0.12)

Nach dem Einsgtzen der emittdten Parameter erhdt man die Satenleitwerksflache die
zur Gewdhrleistung der Steuerbarkeit bal T/W- Auddl ndtig ist:

g - 14484Nm PP

E><1 225— I{a7. 71 S5 x 2 800 40.85] %4.55>0.74%0.66>6.56m

Die im Kapitd 5.2.5 Satenletwerksfléche bestimmte Héche betrug 4.43m2. Die berechnete
Héche ist &ullerst klein, die Steuerbarkeit beim T/W —Auddl in der Startphase ist vermutlich
nicht dimensonierend fir die SLW — Fl&che.

7.2.2 Sdtenleitwerksaudegung nach Stabilitétsforderung

Die Aufgdlung der Summe der Momente um die Hugzeughochachse fihrt nach enigen
Umformungen auf folgendes Ergebnis beziiglich ener efordelichen (dimensondosen)
Satenlatwerksfl&che:

S _Cuw - Cunr e Gl.7.17
S/v - CN,b,f Iv

Nach [RoskAM 1] soll der gesamte Giermomentenbeiwert Cy gz im Schwerpunkt positiv sein
und somit dem Schiebewinkd entgegenwirken. Dadurch bestzt das gesamte Hugzeug eine
Art , Windfahnenstabilitét”:

Cnr>0.057 Urad
Dea Sabilitdtsbeiwert Cnps beschrelbt das Giermoment aufgrund der  aerodynamischen

Wirkung am Rumpf im Schiebeflug. Zylindrische Hugzeugrimpfe wirken in diesr Hingcht
immer destabiliserend:

2
Cups =- @*N XKy Le 20 Gl.7.18
e N s
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Diee Glechung gilt drenggenommen nur flir wetgehend zylindrische Rimpfe. Gema
Kapite 3.2 Kabinenaudegung sind jedoch nur etwa 53m des Rumpfes der Cessna 525
zylindrisch: 1, =» |, +0.254 ;; =4.3m+1Im=53m. Das entspricht einem prozentuaen
Langenantell beziiglich der Gesamtlange  des  Flugzeugrumpfes  von ca
5.3m/13.16mA400%=40%. Vermutlich wird daher en zu groRRes destabiliserendes Moment
durch die Einwirkung des Rumpfes beriickschtigt, was in diessm Fdl ener konservativen
Annahme entspricht. Bel der Betrachtung des Endergebnisses wird diese Zwischentiberlegung
aber berticks chtigt werden miissen.

Zur Bestimmung von Cy g -

[F=13.159m (Rumpflange)

dr=1.621m (Rumpfaulendurchmesser)

S\=22.27m? (Rugdfléche)

b=13.76m (Spannweite)

Iv=lv Nose - Xca - 0.25%6mac=12.37m-6.39m-0.254.697m=5.56m (SL W-Hebdarm)

Aul¥erdem gilt (wiederum fir zylindrische RUmpfe)
é . u
k, =0.01¢0.27>X™ - 0.618 >4n§_F2+ 0.416(- 0.0005 Gl.7.19
é e de g a
mit: X, =6.39m (Lange Fugzeugnase — CG, gemdal3 Kapitel 6.5 Schwerpunkt)

Einsatzen der genannten Parameter liefert folgendes Ergebnis fir ky:

Ky =0.01:E0.27% 229 __ 61840821998, 6 416%. 0,005 =0.00145
g * 13.150m 4

e1.62Im g

FUr den Parameter kg, gilt:

aRe o

Ke; =0.46X¥0gc—++1 Gl.7.20
el0’ g

Mit der Reynoldszahl des Rumpfes fir den Reisflug:

Re = [ 12 Vo A _ 0.311kg/ mEx206.5m/ sx43.159m

M otoie 142210 °kg/(m>s)

=5.94340’ Gl.7.21
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Die Atmosphdrenwerte in Gleichung 7.15 entsprechen |SA-Standardbedingungen fur
die Resflughthe hcg=12.2km, die Ressfluggeschwindigket wurde am Ende von
Kapitel 2.6 berechnet. Damit 1&8% sich nun der Parameter kg, ausrechnen:

a5.94340" §

Kr, =0.464 T+1=1.816
BT

Der Parameter Cy g it nun bestimmbar:

2 2
Cony =- 300 e, ole20e - 360 4 001450 16,13 159MPALG2IM _

2p O gh 2 22.27m243.76m

Um die dimensondose Satenletwerkslache gemdd Gl. 711 schliedich betimmen zu
konnen, fehlt lediglich der Stabilitdisbeiwert —Cvygeyv. Dieser Wert liefert die Setenkraft des
SLW aufgrund des Schiebewinkels b. Hier sollen Einflisse von Rumpf, HLW und satlichem
Abwind (9dewash) auf das Seitenleitwerk vernachldssgt werden, so dass wir schreiben
konnen:

CY, RV — T (CL,a )v Gl.7.22
Der Auttriebsgradient C,_ 5 eines Tragfliges war necFE], Gl. 7.25:

_ 25p XA
T2+ A{l+tan?r - M2+ 4

C. Gl.7.23

Fir das Satenldtwerk mit einer Streckung A=1.2 (Kapitd 5.2.1 Streckung) der
Satenlatwerkszuspitzung 11=0.6 (Kapited 5.2.3 Zuspitzung) und ener Pfelung der
25%-Liniej 25\=45° erhdlt man zunéchst

4 é50-25 1-1,0 4 650- 25 1- 0.6¢
—& %—V = tan(45°) - 48 ——1=07917
A & 100 1+, 1.28 100 1+0.6H

tanG 50V ): tanG 25V )'

und kann mit diesem Zwischenergebnis des Auftriebsgradienten des SLW ermitteln:

2 K.2

= =1.724
2+./1.22{1+(0.7917)2- (0.7)2) + 4

CL av
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Schliedich  kénnen wir  dle abgeschédizten Bewete in Gl. 711 ensgtzen und die
dimensondose Satenleitwerkslache ermitteln:

_ 0.057- (- 0.138) 13.76m

= =0.28
-(-1.724) 556m

S
Sw
Die Sdatenleitwerksfléche, die nach diessr Stabilitétsforderung im Reseflug erforderlich wére

betragt folglich Sv=0.286,~0.28 22.27nm?=6.23m2. Dieses Ergebnis wecht wiederum
deutlich von den Angaben des Origindflugzeuges ab. Dort betréggt die SLW-Héche
S=4.74m2.

Das Ergebnis kann madglicherweise dadurch verfdscht sein, dass mit Formen (Gl. 7.12,
Gl 7.13)fur zylindrische RiUmpfe gerechnet wurde und das destabiliserende Moment des
Rumpfes demzufolge s zu grol3 angenommen wurde.

Eine andere Moglichket is, dass die Definition der Seitenleitwerksflache in [JANE'S] ene
andere ig¢ ds in diessm Nachentwurf . Allgemein werden hier dle Angaben zum SLW
(Streckung, Habspannweite, Zuspitzung) wie bel der Berechnung der Higeparameter
hergeleitet. Das bedeutet grundsétzlich, dass die virtudle SLW- Héche, die sch zwischen
dem Ansthluss an die RumpfauRenhaut und der Rumpfmittedlachse erdreckt, mitgerechnet
wird.

Die vewendete Definition in der genannten Literaturqudle kann leider nicht mit letzter
Sicherheit verifiziet werden. Immerhin it es jedoch mittels der Dre-Seiten Angcht und ener
Abschédizung der Langen Cvgip Und Cv oot SOWIE der Halbspannweite by/2 mdglich, die SLW-
Héche am Origind fur beide moglichen Definitionen abzuschéizen. Dies geschieht durch
moglichst genauies Abmessen und Umrechnen der Langen mit dem Dreisaiz.

Fur die SLW — Héache, gemessen bis zur AulZenhaut des Rumpfes ergibt sich somit :
S/,Org.,l » 43rn2
Fur die SLW — Héche, gemessen bis zur Rumpfmittelachse hingegen:

S/,Org., , » 6.15mP

Dieses Ergebnis spricht tendenzidl defiir, dass die Definitionen tatsichlich unterschiedlich
sgnd, denn verglecht man den Wert des Orignds S, ., »6.15m mit dem des

Nachentwurfs S,=6.23m2, 0 erscheint das Ergebnis der Forderung nach Stabilitdt um die
Hochachse recht redistisch zu sain.
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Mit diesem Ergebnis und denen aus der HLW- Audegung Il konnen schliedich die
Letwerksparameter in Tabdlenform  (vgl. Kapite 5.3 Letwerksparameter) aktudisert
werden.

7.3 Anpassung der Leitwerksparameter

Tabelle7.1: Leitwerksparameter nach Ergebnissen der Leitwerksauslegung 11

HLW SLW
Nachentwurf  |Original |Nachentwurf |Original
Streckung Al 5 ca49q 1,2 ca. 1,5
Pfeilwinkel Jas[°] 5 g 45 ca. 45
Zuspitzung I [-] 0,45 ca. 0,44 0,4 ca. 0,55
Relative Dicke (t/le)[] 0,1 1 0,12 -
V-Form a-l 0 qg - -
Einstellwinkel i[°] -2 1 0 0
Profil NACA 0010 {1 NACA 0012 -
Flache S [m7] 4.05 5,03 6.23 4,7%
Tiefe Wurzel Croot [M] 124 ca. 14 2.848  ca. 3.05
Tiefe Spitze Cip[M] 0.56 ca.0,§ 1.709 ca. 1,6
Spannweite b [m] 4.50 4,99 2.734) ca. 2,65(2)

(1) Definition der SLW — Hachenermittlung in der Literatur unklar
(2) gemessen @ Rumpfmittdachse entsprechend dem Mal3 welches im
Nachentwurf angesetzt wurde

Die verénderten Werte beztiglich der Leitwerksaudegung | sind fett gekennzeichnet.
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8 Fahrwerk

8.1 Auslegung der Fahrwerksbeine

Die Cessna 525 oll mit enem Bugradfahrwerk ausgedtattet werden, welches zwel
Hauptfahrwerksbeine bedtzt. Bel der Festlegung der Lage und Lénge der Fahrwerksbeine
missen unterschiedliche Kriterien berlicksichtigt werden. Anhand des Vorbildes bzw.
adhnlicher Hugzeuge missen die Anzahl, Lange und Lage dler Fahrwerksbeine vorlaufig
festgelegt werden. Daraufhin kann man Uberprifen, ob die Anforderungen an das gesamte
Flugzeug be Bodenbewegungen eflllt werden. Fals ndtig muss die Geometrie in enem oder
mehreren Iterationsschritten gezielt anpasst werden.

Die Lage des Schwerpunktes bezogen auf die Hochachse des FHugzeuges, welche ich im

Velauf der folgenden Betrachtungen  benttige, wird fir den  Beadezustand
,» Betriebdeermasse” in der folgenden Tabelle bestimmt.

Tabelle8.1: Schwerpunkt der Cessna 525 (mog) zog in Bezug auf die Unterk ante des Rumpfes

SP-Lage von der

Rumpfunterkante
Massegruppe | Masse [kg] Zcgi[M] MasseSP-Lage
Rumpf 388,98 0,81 315,07
TW-Gondeln 72,11 1,32 95,18
Bugfahrwerk 32,16 -0,40 -12,86
Systeme 766,26 0,54 413,78
Flugel 467,68 0,00 0,00
Hauptfahrwerk 127,78 -0,40 -51,11
Triebwerke 512,12 1,32 676,00
HLW 50,00 3,27 163,53
SLW 46,80 2,58 120,86
S 2.463,89 XX 1.720,45

Gesamtschwerpunktlage von

der Rumpfunterkante[m] z¢g 0,70

Die Lange der Fahrwerksbeine moge im esen Schritt eénen Abstand zwischen der
Rumpfunterkante und enem ebenen Rollfedd von z,=0,66m (fuselage, underside)
schaffen. Dies soll sowohl fir das Bugfahrwerk as auch fur das Hauptfahrwerk geten, so
dass der Gang in der Kabine horizontd ausgerichtet ist.

Die Spurweite des unter den Tragflligeln angebrachten Hauptfahrwerks betrage yy=3,95m
(track).

Der Abstand des Hauptfahrwerkes von der Rumpfnase Xyv ¢ s0ll so grol3 sein, dass die
beiden Fahrwerksbeine etwa in der x- Pogtion der 50%- Linie der mittleren aerodynamischen
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Fligdtiefe cyac podtioniert seen, damit das Fahrwerk problemlos zwischen den Stegen des
Biegetorsonskastens in den Flligel eingefahren werden kann:

Xuie = Xiemac T0.52C,,c =6.39m+0.54.697m » 7.2m Gl.8.1

Der Abgtand zwischen Haupt- und Bugfahrwerk xuicnic betrdgt bem Vorbild etwa 40%
der Rumpflange. Ubertragt man diese Verteilung auf den Nachentwurf so erhélt man:

Xyens — 044 =0.423.16m=5.26m Gl.8.2

8.1.1 Bodenfreiheit der Flugelspitze

Die Spurweite und die Lange der Hauptfahrwerksbeine missen so gewahlt werden, dass es
be laerder Rotaion um 7.5° zu keiner Berthrung des Tragfligels mit ener gedachten
Ebene, die durch die drel Aufsetzpunkte des Fahrwerkes aufgespannt wird, kommen kann
(lateral ground clearance). Es bietet d9ch an, das Problem graphisch zu I6sen. Fir die
gewdhlte Fahrwerksanordnung ergibt scht gemd3 Abbildung 11.1 en maximder laerder
Winkd von j =12°. @

8.1.2 Bodenfreiheit desHeckkonus

Heckwinkd und Lage der Hauptfahrwerksbeine sollten (unter der Annahme, dass die
Podtion des HFW in Langsichtung bereits definiet sa) aufenander in dar Weise
abgestimmt sain, dass bem Rotieren wahrend des Startvorgangs auf ebener Fahrbahn en
Aufsetzen (tall drike) mit einem sog. tal bumper® dann efolgt, wenn die Unterkante des
Heckkonus gerade pardld zur Landebahn ist (longitudinal ground clearance). Anders
ausgedruckt: Der Heckwinkd sollte in Bezug auf das Rotieren weder unnétig grof3 sein noch
daf er zu klein werden. Auch der Heckwinkd wird bei gewahlter Hauptfahrwerkdage aus der
Satenanscht des Entwurfs Abbildung 11.2 abgelesen, er betrdgt a 4n=19.5° und simmt mit
dem im Kapitd Rumpfaudegung ermittelten Heckwinkel (Abbildung 3.2) Uberein.

8.1.3 Kippwinkel in Langsrichtung

Das Hauptfahrwerk muss dgch  bezogen auf die x- Achse des Hugzeugs (in
Rumpflangsrichtung) so weit hinter dem Schwerpunkt befinden, dass ein Umkippen in
Langsichtung unmoglich i, Es daf gch  demzufolge kein  benachbarter
Glechgewichtszusdand engdlen, in dem das Heck gewissermal3en die Funktion des
Bugfahrwerks Uberndhme (ongitudinal tip-over criterion for tricycle gears). Dabel ist jedoch
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Die Fahrwerkslänge muß so gewählt werden, daß das Flugzeug beim Rotieren beim Start einen ausreichend großen  Anstellwinkel erreichen kann mit dem dann wiederum der für den Start vorgesehene Auftriebsbeiwert erreicht wird. 

Zu betrachten ist also:
1.) die Geometrie des rotierenden Flugzeugs in der Seitenansicht,
2.) die Aerodynamik des Flugzeuges mit Klappen in Startstellung (Auftrieb bei alpha=0°, Auftriebsgradient).
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auch die z Koordinae des Hugzeugschwerpunktes zcz enzubeziehen. Als prazise
mathematische Forderung ausgedriickt bedeutet dies: Verbindet man in der Seitenangcht des
Flugzeuges den Schwerpunkt mit dem BerGhrpunkt des HFW mit enem ebenen Rollfed und
ezeugt ene zusitzliche Gerade durch den genamten Berthrpunkt, welche senkrecht zum
Rallfed ist, so muss der Winkd y zwischen beiden Geraden mindestens 15° betragen. Diese
Forderung i gemd?} der Setenansicht Abbildung 11.2 gerade eflillt, y betragt 15°. Es
wurde die hinterste Schwerpunktlage  nach Kapited 7.1.3 ds ungindigser Fdl zur
Winke bestimmung zugrunde gelegt.

8.1.4 Kippwinkel in Querrichtung

Damit das wahrend des Rollens an Boden ds ,Drearadfahrzeug® zu betrachtende Flugzeug
in Kurven nicht umkippen kann, darf der vorderste Schwerpunkt (des beladenen Flugzeuges)
unter Berlickschtigung einer gegebenen Spurweite des HFW nicht zu hoch liegen. Der
Kippwinkd in Langgichtung (lateral tip-over angle) solite 55° bea unginsigser
Schwerpunktlage nicht Uberschreiten.

Die Betimmung des Winkds efolgt hier mit den Methoden der Dargdlenden Geometrie
(Abbildung 8.1). Die drei idediderten Berthrpunkte der Reifen, Py, Pum1 und Py liegen in
der Rollbahnebene p1 (grin). Die vorderste Schwerpunktlage befindet sch um 700mm Uber
der Rumpfunterkante (Tabele 8.1) und in Rumpfléngsichtung 4575mm  hinter dem
BertUhrpunkt des Bugrades mit der Rollbahn (Abbildung 11.2). Die Gerade g; verbindet die
Berthrpunkte eines Hauptfahrwerkes sowie des Bugfahrwerks, die Gerade gs verléuft durch
den Schwerpunkt C.G. und schneidet g; o, dass sch en rechter Winke zwischen g; und
einer gedachten Projektion von gz in die Rollbahnebene p; ergdbe. In der Bildtafd ps (rot)
seht man die Gerade gz in wahrer Lange und kann somit den Winkel zur Rollbahn a =41°
ablesen.

Die Dargdlung der Fugzeugkontur ist weder mal3stdblich noch exakt in der Lage, de dient
nur der Orientierung. Die Koordinaten der vier verwendeten Punkte sind im Mal3stab 1:100
be Vewendung der Einhet mm gegeben. Der Nullpunkt wurde 2000 mm (ds Koordinae:
20) vor dem Punkt Py; definiert.

Pn1(20.00/60.00/0)
Pw1(72.60/40.25/0)
Pwm2(72.60/79.75/0)
C.G.(65.75/60.00/13.50)
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Abbildung 8.1: Ermittlung desKippwinkelsin Querrichtung

8.2 Load Classification Number (LCN) und Reifenauswahl

In Anlehnung an typische Fahrwerksdaten @hnlicher Flugzeuge werden einige Parameter im
Vorwege festgelegt.

Fur die Refengrole liefet [CURREY] in Tabele 149 Werte fur die ,Citation 1“. Demnach
betragen die Abmessungen eines Reifens am Hauptfahrwerk 22° x 8.00° — 10" (=559mm X
203 — 254mm) fir das Bugrad werden dort 18° x 4.4 angegeben. [ROSKAM 1] liefert in
Tabdle 9.1 amndhend Ubereingimmende Daten fir Busness-Jds mit d@ner maximaen
Abflugmasse wvon 12000 Ib (5443kg): Demnach lauten die Ma¥e der
Hauptfahrwerksbereifung ca. 22 x 6.3, fur das Bugfahrwerk werden 18 x 5.7 genannt.
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Gewéhlte Reifengroiien: MLG: 22" x 8"

NLG: 18" x 5"
Fir den Refendruck erhdt man aus [JANE'S 96] in Anlehnung an die ,Citation 11* fir die
Reifen an HFW pyiLs=6.9bar (100lb/sq in) und fir das Bugrad pnc=8.27bar (120Ib/sq in).

Zur Ermittlung der Load Classification Number (LCN) benttigt man die Equivalent single
wheel load (ESM) in [Ib], ene Ladt, welche ba fiktiver Betrachtung nur eines Reifens den
gleichen Effekt auf die Rollbahn ausibt wie das taséchlich vorhandene Fahrwerk,welches
Ublicheeweise mit mehreren Rédern bestiickt is. In diesem Fal exidiert sowohl beim Haupt-
as auch bem Bugfahrwerk dlerdings nur en Rad pro Fahrwerk, daher ist ene Umrechnung
nicht notwendig. Fur die Bdastung enes Hauptfahrwerksbenes muss die hinterste
Schwerpunktlage  zugrunde gdegt werden, baem Bugfahrwerk  sorgt  die  vorderste
Schwerpunktlage fur die htchste Belastung.

Abstand Bugrad — hinterer Schwerpunkt: Xnie-c.c.an = 4914.4mm
Abstand Bugrad — vorderer Schwerpunkt: Xne-co.ma = 4575.0mm
Abstand MLG — NLG (,, Radstand”): Xy me = 2260mm

Mit diesen Langen und der maximaen Abflugmasse muto=4500kg lassen sich die Lasten
berechnen:

1 _4914.4mm
_ =, golaamm

FMLG,l = FMLG,Z _E 5260mm Myo XJ = 20622.3N Gl. 8.3

(5260mm- 4575mm)
5260mm

I:NLG =

XMyro X = 5749N Gl.8.4

Zum Ablesen im Diagramm 12.14 [CURREY] bendtigt man nur die gewichtskrafterzeugenden
Massen My g,1=Mu g, 2=2102.2kg =4634.41b und my_ c=586kg=1292lb.

Die Kontektflache & enes Refens wird ebenfdls gemdd [CURREY], Abschnitt 12.2,
begtimmt, wonach de vereinfacht mittds Divison de Kraft an enem Fahrwerk durch den
Reifendruck ermittelt werden kann:

_ 20622.26N

= 222277 - 0.030m? = 30000mm? = 46,50 in Gl.85
eMC T 6.9%0° N/ m? =
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s - 57T48N
SNG 8 27X0° N/ m?

=0.00695n? = 6950mn? =10.8sq in

Die LCN — Werte fir die Cessna 525 fdlen so klein aus, dass se in Bild 12.14 [CURREY]
extrapoliert werden miissen.

LCNy.¢ » 8
LCNy g »35

Somit gehdrt des Hugzeug zur Load Classfication Group VII mit den niegrigden LCN-
Werten (LCN<=10) und kénnte somit auf adlen Fugfdden zum Einsstz kommen, die an
LCN>10 aufweisen.

8.3 Fahrwerksintegration

Die Fahrwerkskinematik sollte zur Steigerung der Zuverléssgkeit und Minimierung  des
Gewichts s0 einfach wie moglich audfdlen. Fir das Hauptfahrwerk und den zugehdrigen
Fahrwerksschacht, welcher vollstandig im Biegetorsonskasten des Hugds integriet wird
(Abbildung 11.2), it daher ein Konzept vorgesehen, das dem HFW der ,Lockheed Jetstar”
entlichen i ([CURREY], Abschnitt 82). Diesss gehlt enen enfachen, sdtlich an das
Fahrwerksbein  angebrachten Aktuator mit internem  Veriegdungsmechanismus vor. Im
Bereich der Aufhéngung muss der Biegetorsonskasten verdarkt und gegebenenfals mit ener
zusitzlichen Krafteinleitungsrippe versehen werden. Das Fahrwerk fahrt nach innen en, so
dass das Rad dch im engefahrenen Zustand beziiglich der Fahrwerksaufhdngung auf der
Sdite befindet, die der Kabine zugewandt i<

Auch das Bugfahrwerk wird mit ener andogen Kinematik aus- und engefahren werden.
Damit es im Notfal auch ohne Hydraulikdruck ausgefahren werden kann (free fal extenson)
liegt das Rad im engefahrenen Zustand in Hugrichtung vor der Bugradaufhéngung. Somit
unterstiitzt der Staudruck das Ausfahren und Einrasen. Da sowohl Bug- ds auch
Hauptfahrwerksbeine sehr kurz audfdlen, wird es vermutlich zu keinen Platzproblemen be
der Definition der Fahrwerksschéchte kommen.
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9 Polare

Zid dieses Abschnittes id, e@nen mathematischen Zusammenhang zwischen Widerdand und
Auftrieb fir das gesamte Flugzeug herzustelen. Obwohl fir den Higd en leicht gewolbtes
Profil der NACA 6- Serie (64-212) ausgewdhit wurde und der Widerstand be einem
gewissen pogdtiven Auftrieb minimal wére, soll diese Verschiebung der Polare nach oben
vernachléssgt werden. Eine Polare kann demnach ndherungsweise formuliert werden in der
Form

C.2

C, =C,, + .
D oo T Al

Zur Berechnung des Wideardandes muss zunéchst ene der zahlreichen in der Literatur
vorgeschlagenen Methoden der Widerstandsaufteilung gewahlt werden.

In der vorgenommenen Betrachtung setzt dch der Nullwiderstand cpp zusammen aus den
Einzdwiderganden von Huigd, Rumpf, Letwerken, Tricbwerksgondeln, sondtigen
Komponenten sowie Leckagen (gemad [DATCOM 78]). Da die DATCOM- Methode den
Kompressbilitétseffekt jedoch nicht berlickschtigt, erhdt der Nullwiderstand (bisher nur:
Cpo,inkomp.) €nen zusdzlichen Summanden, welcher den Wellenwiderstandsbeiwert Cp wave
berlicksichtigt. Dieser berechnet sch nach ener Kombination aus der Methoden von
[RoskAM] und [FE], so dass man fir den gesamten Nullwiderstand schreiben kann:

” b
) & 0 @& 0
CDO :é. gcf,c >4:Fc >Qc XM:-'-a)g M : Gl.9.1
c=1 Sref g Mcrit - 1ﬂ
Der zweite Summand reprasentiert die Naherung fir den Wellenwiderstand.
Zunéchgt sollen die Nullwidersténde der Einzelkomponenten ermittelt werden:
SWet C
Choc =C o XFF 2Q *x— Gl.92

ref

Dain ig Ci. der jewelige Beiwet des Rebungswiderstandes, FF. ein Faktor, der den
Formwiderstand berlickschtigt, Q. bewertet den Interferenzwiderstand bezogen auf den

S
Rumpf und —== gt das Vehdtnis aus umstrdmter Flache der Komponente und

ref

Referenzfllgdflache. Fur die folgenden Berechnungen der Reynolds Zahlen wird die
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kinematische Zéhigkeit von Luft in Redlughthe hg,=12.21km bendtigt. Bild 1.1 [SML] zur
Normatmosphére nach DIN 5450 liefert fir eine Hohe von 12.2 km das Verhdtnis

N _314p n=14640°" 8.14= 458205
N, s s
9.1 Rumpf

Die Stromung um den Rumpf ist auf der ganzen Lange turbulent. Die Reynoldszahl betrégt

V¥
Re= 1 _ 206.5m/ sx.3.16m ~593:07 . Gl93

n 4.5840°m2/ s

Diese liegt unterhalb der sog. Cut-off-Reynoldszah:
Fir M<09 it Re,, . =38.21X1/k)"* =38.21413259mm/ 0.00635mm)"*** =1.712x10°,
wobe fir | die Rumpflange lfuseage=13.159m und fur k der Oberfléchenrauhigkeitswert fur

glatte Farbe k=0.00635 [DATCOM 1978] eingesetzt wurde. Der Oberflachenreibungsbeiwert
Ct turbulent Wird, da Re kleiner as Regyt.off ist, mit der tatschlichen Reynoldszahl berechnet:

0.455 _ 0.455

_ = 0.00219G1.9.4
ogRe)”* 1+0.144:M2)°*  (1095.9307 |"** 51+0.144>0.72)°

Ch o = (|

Der Formfaktor fUr den Rumpf it nach [DATCOM]

60 (,/d) —1+ 60 , (13.150m/1.621m)

= =1.132 Gl.95
(I,/d,)® 400 (13.159m/1.621m)? 400

FF. =1+

Well die Interferenzfaktoren auf den Rumpf bezogen sind, ist Q=1.
Die benetzte Flache von Rimpfen mit zylindrischem Mitteltell ist nach [ TORENBEEK]

Siet 1 xd, ¥, 1 ] ae+ '
=p Z :
=p >.d_.62]m>¢3.16m>(1- 2/8.118)?'° x(1+1/8.118) = 56.34nm?
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Ste,

ref

=56.34m?/22.27n? = 2.53

Somit 18% dch schligdich der Nullwiderdandsbeiwert des Rumpfes mit der  eingangs
genannten Formel abschétzen:

Coo 1 =0.00219%4.1324%2.53= 62740 Gl.o.7

9.2 Flugel

Um enen Obefldchenreibungsbewert Ciy, fir den Higed bestimmen zu konnen muss
zunéchst der Antel laminarer turbulente Stromung Kjaminar @ogeschétzt werden. Hierfir wird
ein Wert von 20% angenommen. Somit kann man nach [FE], Gleichung 13.21 schreiben:

Cf,W = kIam>(:f,lam + (1_ kIalm) >(:f,turb Gl.9.8

Mt C,. = 1328_ 1328 _ 1.328 4850 ol os
" JRe \/vcr Ty ac \/206.5m/ $3.697m
n 45840 °m/s
0.455 0.455 _
Coum = 258 Y05 5 \\258 5065 =3.00407
(logRe)?* 1+ 0.144>0M 2 (l0g(7.65130°)f** {1+ 0.14450,72)

Somit ergibt sch fur Cy:

C,, =0.2x.8040 " +0.8>3.0040 * =2.4940°° Gl.9.10

Nach [DATCOM 1978] betrégt der Formfaktor fir Fllige und Leitwerke FF,,
€ 06 u :
FFRy = é1+Y A{t/c) +100%t/ c)4u><[1.34><l\/l %18 {cosj m)o'zg] =1.5088 Gl.9.11
e u

Die Dickenrticklage x; ist nach [ABBOTT] fUr das verwendete NACA 641-212 Profil x;=0.4, die
relative Profildicke betrdgt (t/c)=0.12 die Resflugmachzehl war My=0.7. | n it der
Prallwinke der Linie maximaer Profildicke:
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i 640- 25 1- 0.45()
85 8100 1+o45H

tanj ,, =tan] -153=-0.02678rad  mitj ,.=0°

De Interferenzfaktor fir den Hige eines Tiefdeckers it nach [FE] Tabele 135 be
vorhandener ~ Fliige-Rumpf-Ubergangsverkleidung  Q,=1. [TORENBEEK 88] licfert eine
Abschétzgleichung fir die benetzte Flligdfache:

Sh = 26, +0,25:t /), xli't—l’*Q Gl.9.12
| ¢ "
= 20 27MR+22.271P - 2.233mA.62mxE8 + 0.2550.12 4T 1 0450_ 46 g1
Stew 1+0.45
’ e +045 g

Fir das Verhdtnis benetzter Hache zu Referenzflache erhdt man demnach:

Suew _ 40.81P
Sy 2227n®

ref

=1.833

Der Nullwiderstandsheiwert des Ftigels wird schlieldich zu

=C, , FF, XQ, XM 2.49X10 °»%.5088211.833=6.88110°

ref

C

DO,w

9.3 Hohenleitwerk

Es wird angenommen, dass die Stromung am HLW ebenfals bis ca 20% der Profiltiefe
laminar ist, da das HLW be der Cessna 525 kaum in die Nachlaufdelle des Higds geré
(Abbildung 11.1). Der Ablauf der Berechnung ist analog zu der im vorherigen Abschnitt:

Recutoff=1.06540">Re=4.24720°

H— kiam >Cf Jam + (1_ kIam) >Cf turb Gl.9.13
mt C, ... = 1328__ 1328 . 1328 =6.4440" Gl.9.14
" JRe \/vcr XCyiacH \/206.5m/s>0.942m
n 4.58X10 °m2/ s
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2 1+l +12 2 1+0.45+0.452
X @

C =—>x =—x.24mx% =0.942m Gl.9.15
T £ I 1+0.45
0.455 0.455 _
Cf,turb = 258 210.65 = 6 \\2.58 2 10.65 = 3.31&0 ?
(logRe)?*® 1+ 0.144:M 2 (log(4.247:00° )} ** {1+ 0.14420,72)
Somit ergibt sch fur Cy:
C,, =0.2>6.4410“ +0.8x3.3140° = 2.7840°° Gl.9.16

Bea d@nem T-Letwerk ist der Interferenzfaktor gemédl [FE], Tabele 135 Qu=1.04. Fir den
Formfaktor besitzt die fir den Higd verwendete Gleichung ebenfdls Gliltigkeit:

FF, = gl+%>(t/c)+100><(tlc)4 ﬂx[134>4v| %18 {cog m)"'28]=1.519 Gl.9.17
e u

Die Dickenrticklage x; is nach [ABBOTT] fUr das verwendete NACA 0010 Profil x=0.3, die
relative Profildicke betragt t/c=0.1 und die Resfflugmachzahl betrégt M =0.7. | n i
wiederum der Pfellwinke der Linie maximader Profildicke:

4 én-m 1-1 0

tanj , =tanj - —Xa——>%——,
Jo = T R 8100 1+ H
tanj 5, =tan] - a0 200850, 1y g0 —00723rad it =5°

5 8 100 1+0.45H

Benetzte Flache des Hohenleitwerkes:

S = 255, >§+ 0.25Xt/c), xl;t_—lxg Gl.9.18

Suss = 204.05m2 34025201, 10450 g 555
' g 1+045 g

FUr das Verhdtnis von benetzter Hache zu Referenzflache erhdt man demnach:

Swer _ 8.3025m2
S 22.27mP

ref

=0.374 Gl.9.19
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Fur den Nullwiderstandsbeiwert des Hohenleitwerks ergibt sich somit

Coon =C; 4 ¥F, Q, x%: 2.78X10 °.519:4.04X0.374=1.640"°  GI.9.20

ref

9.4 Seitenleitwerk

Es wird angenommen, dass auch die Sromung am SLW bis ca 20% der Profiltiefe laminar
id. Da es be de Widesandsberechnung auf die wahre benetzte Héch und ihre
Eigenschaften ankommt, wird mit der tatsachlichen Satenlatwerksfléche, aso der, die
wirklich zu sehen id, gerechnet. Somit entstehen neue Werte fUr Crootrear UNd  Cuacy . Die
Profiltiefe des SLW am Rumpfanschluss bd&uft sch auf:

C

root

c i
e 0 i, = 2.848m- 200N 17O g1 5 4314m @021

C - "
root h/ fuselage 2734m

root,real

Damit 1&% sich nun auch die tatsichliche mittlere aerodynamische Higdltiefe bestimmen

+] +] 2 +0.6+
Cuacy real = zx:mm el xll—l = g>Q.4314m><M =1.986m Gl.9.22
e 3 ’ 1+I 3 1+ 0.6

Die Reynoldszahl desSLW it

Re — VCr >CMAC,V,reaI — 206.5m/S>§..986m — 8 954><|-06 Gl 9 23
v n 45840 °mels -

Da Rewutoi=2.33740">Re=8.95440° i, muss auch hier mit der tasichlichen Reynoldszahl
gearbeitet werden. Es wa de mittlere  Relbungsbeiwert fir laminare und turbulente
Stromung:

Cf,v = kIam)(:f,lam +(l_ k ))Cf,turb

lam

1328 1328

Hem ™ /Re  +/8.954x0°

mit: C =4.44X0* Gl.9.24

Cf turb = 0455 = 0455 = 292 >§_0 3

(Iog Re)zss >{1+ 0.1445M 2)0.65 (Iog(8.954>_4_06))2'58 >(1+ 0.144>O’72)0.65
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Somit ergibt Sch fur Cy:
C,, =0.2x4.4430* +0.8>2.92X10 ° = 2.43140°°

Be dnem T-Letwerk ist der Interferenzfaktor geméld [FE], Tabele 13.5 auch fir das SLW
Q=1.04. Fur den Formfaktor gilt wieder:

FF, = gl+%>‘(t/c)+100>(t/c)4 E>{1.34>4v| 018 { cosj m)0'28]:1.446 Gl.9.25
e u

Die Dickenrticklage x; ist nach [ABBOTT] fUr das verwendete NACA 0012 Profil x=0.3, die
relative Profildicke betragt t/c=0.12 und die Resdflugmachzehl is Mg=0.7. j m i der
Pfellwinke der Linie maximaer Profildicke:

4 én-m1-17Q
— X X 7
A &100 1+1H
4 ¢30-25 1- O6u

12 8 100 1+0, 6H

tanj , = tan] ,,-

tan] ,, =tanj ,- =43.8°=0.764rad  mitj ,,=45°
Benetzte Flache des Seitenleltwerkes:

NEVESH ﬁ+025><(t/ i |><I 0 Gl.9.26
o

Sy =265 4314m2+1 709M 5 734m- 0.81m >§+0 250, 12&__ 8.205M?
6 g

Alois

Sy _ 8.2057
S,  2227ne

ref

=0.368

Der Nullwiderstandsheiwert des Satenleitwerkes ist folglich

Cooy =Cyy ¥F, Q, % = 2.4320°° x1.44641.04X0.368 =1.3440°° Gl.9.27

ref
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9.5 Triebwerksgondeln

Trotz intensver Internet-  und Literaturrecherche  snd  ganaue  Geometriedaten  zum
Rolls-Royce/Williams International FJ44 Trelbbwerk des Vorbildflugzeugs nicht erhdtlich.
Daher <0ll ene grobe Abschdzung anhand der  vorhandenen  Dreisatenansichten
vorgenommen werden. Als erdes wird wiederum die Reynoldszahl anhand der abgeschétzten
Gesamtlénge des Triebwerkes bestimmt.

Re = vA, _ 206.5m/s4.85m
n 45840 °m2/s

=8.341x10°. Gl.9.28

Der Wert ist kleiner ds die ,Cut-off-Reynoldszahl*: Requo=2.169-10°, so dass die
tatsichliche Reynoldszahl den Oberfléchenreibbeiwert  Cy bestimmt. Es wird davon
ausgegangen, dass die Stromung vollstandig turbulent sai:

0.455

= =2.96%0"° Gl.9.29
(log Re) 2% {1+ 0.144xM 2)**

f,n

Der Formfaktor fur Triebwerksgondeln berechnet sich nach [FE], (13.24) mit

cE 214035 . 0.35

: = =1.140 . Gl.9.30
(I /d.) ~ (1.85m/0.742m)

Fur den Inteferenzfektor be Tricbwerksbefestigung am Rumpf betrégt Q,=1.3 nach [FE],
Tabdle 13.5, sofern der Abstand zum Rumpf kleiner as der Triebwerksdurchmesser ist.

Laut [ TORENBEEK 88] setzt Sich die benetzte Flache eines Triebwerkes zusammen aus
SWBT,N = Slvet,fancowl. + Swet,gasgen. + Slvet,plug Gl.9.31

Aufgrund des Aussehens der Triebwerke kann der letzte Summand zu null gesetzt werden.
Die beiden verbleibenden Héachen werden nun ermittelt [FE] (13.10), (13.11).

€ 0 Dy U
SNet fan cowl = In an >@2+ 035'_1+ 08m +115 - l—ng—efu
, . & [ [, D, I a D, i
Gl.9.32
=1.325m >o.742mx§2 +0.35:0.25+ 0800032040 ) 1541 .05) ﬂﬁz 3.33m2
1.325>0.742
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é . & o dJ
~ & D_O ab o0
) =p A D_&l- 18 2928 018e-s7 “u Gl.9.33
wet,gasgen. g g é 13 Tg | =
é g9 e g @ m
é . 3 .53 )
She gusgen. = P ¥0.525m>0.742m>a - 1g. 051046 0.18>€@'7429 T01=1.137n¢
gasgen g 3¢& 07424 05255

Die gesamte benetzte Héche beider Trelbwerke ist dann Syern=2%1.137m?+3.33m?2)=8.934n.
Bezogen auf die Referenzfligdfléche ergibt Sch:

Sien _ 893402 _ o 00 Gl.9.34
S, 2227
Coon =C;  FF, Qy x%: 2,960 1.14>1.3x0.401=1.7520" Gl.9.35

ref

9.6 Wedlenwiderstand

Der Wellenwiderstand kann anndhernd durch die Gleichung [FE], (13.14)

=a - 1= Gl.9.36
bestimmt werden. Die Parameter a, b und Mgt Snd aus den Mesdaen zum
Wedlenwiderstand einer ,B727" abgeletet ([FE], Tabdle 13.3).

Da de funktionde Zusammenhang nur fir Werte M3 0.7=Mci; definiert i und be M=0.7
garade den Statwert DCpwae=0 bestzt, ig¢ der Zusazwiderstand  durch

Kompressibilitétseffekte fur die Cessna 525 nach diessm Vefahren ndherungsweise null. Die
Reiseflugmachzahl betrégt némlich gerade Ma=0.7.

DCp,wave=0 Gl.9.37
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9.7 Gesamtwiderstand

Die Summe der berechneten Einzelwidersténde ergibt den Nullwiderstand:

Coo :CDO,f +CDO,W+CDO,H +CDO,V +CD0,N +DC Gl.9.38

D,wave

C,, =6.2740° +6.8840° +1.6440° +1.34%0°° +1.75X10 *+0=0.01788

Setzt man schlieldich den Nullwiderstand, den Oswad-Faktor fir den Reiseflug e=0.85 und
die Streckung A=8.5 ein in die Widerstandspolare so ergibt sich:

2
C, =Cp +—L— =0.01788 +0.044057 xC, * Gl.9.39
*®

Alterndtiv |&sst sch der Vorfaktor fir den quadratischen Term auch nach [Howg, Gleichung
(6.148) ermittein. Dort wird der Fektor 1l/e auf recht aufwandige Wese bestimmt, was
dlerdings vermutlich zu enem prézissren Ergebnis fuhren dirfte als die grobe Abschétizung
e=0.85. Diee «0ll schliedich fur alle Srahlverkehrsflugzeuge glechsam gdten und kann
daher nicht besonders genau sein. Die Berechnungsvorschrift fir den induzierten Widerstand
lautet

€ i 34 au
é N §0142+f(l )xasiosd ::0 : G
c,. _€f1+0.12>M Lqu“ € Co g 013N, +1)yu>C Gl 9.40
é p A T (COSI 25) (4 A) Ta
é | Ta
é T pa

Der Nenner des ersten Bruches hinter der gedffneten eckigen Klammer ist identisch zu dem
Nenner im Vorfaktor aus der vorher verwendeten , einfachen” Polare, aul3er dass angtelle von
e der Ausdruck in geschweiften Klammern, multipliziert mit (1+0.12M°), steht.

Es muss die Reisgflugmachzahl M=M=0.7, die Streckung A=8.5, die Anzahl der T/W Ne=2
und die Pfalung der 25%-Linie des Tragfliges | 25=0° eingesetzt werden. Fur f(l ) gibt
[HowE ene weitere Gleichung an:

f(1 )=0.00541+15%I - 0.6)°)=0.005%1+1.5%0.45- 0.6)?)=0.00517 Gl.9.41
c, =012 1, 0188659 +0.0028 0 2= L s ? Gl.9.42
" EpxA v p XAX0.77
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Nach dieser Abschdtzung scheint im Reiseflug nur en sehr vid schlechterer Oswad- Faktor
e=0.77 mdglich zu s8in

_ G

C =C,, t
o0 p ><'A‘>eH0We

D,Howe

=0.01788+0.04863>C, Gl.9.43

Eine graphische Dargellung beider Polaren erfolgt in Abbildung 9.1.

Polare

0,4 /

—<— Polare 1 (e=0.85)
—l— Polare 2 Howe e=0.77)
—=— /Dmax

02
0 T T T T T 1
001 004 0,05 0,06 007 008
cd
02
I~ 0.03576
04
-0,6

Abbildung 9.1: Gegenliber stellung der Polaren

Von Interese ig¢ schlidich noch die Ermittlung der maximden Gletzahl. Se <ol fur die
Polare 1 und 2 bestimmt werden. It L/D maximd o ig der induzierte Widerstand gleich dem
Nullwiderstand.

Cpo =Cp,; Gl.9.44
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Einsatzen der bekannten Grofen fir Polare 1:

2
0.01788= C

=0.044057>C > b C_(,p)  =0.63712 Gl.9.45

Co (CL = 0.63712) =0.01788+0.044057>0.637122 = 0.03576 Gl.9.46

Fir die maximae Glaitzahl (L/D)max kann man folglich schreiben (s. Abbildung 9.1):

=17.82 Gl.9.47

Nach der [HowE— Methode ergibt sich hingegen

o) _ 0.6064
éD g vove  0-03576

=16.96. Gl.9.48

Zum Veglech: Die in der Dimensonierung aus wesentlich weniger bekannten Daten
abgeschédizte maximade Gleatzahl betrug (L/D)maxpim=16.79. Die reative Abwechung zum
Ergebnis nach [HOwHE betrégt nur —1%, so dass die Dimengonierung offendchtlich beziiglich
der Gleitzahl auf recht genauen Annahmen beruht.
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10 Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs, DOC)

Die Kogtenbetrachtung der Cessna 525 erfolgt aus der Sicht des Betreibers und berlicksichtigt
dementsprechend nur die variablen, flugzeugabhdngigen Kogsten. Gemd3 [FE] wird aus den
zahlreichen vorhandenen DOC- Verfahren die Methode der Association of European Airlines
(AEA 1989a) fur Kurz und Mittel streckenflugzeuge ausgewahlt.

Die DOC stzen dch aus den Kogenverursachern Abschrebung Cpep, Zinsen Cin,
Verscherung Cins, Kraftstoff Cg, Wartung an Zele und Trelbwerken Cy, Besatzung (Cockpit
und Kabing) Cc und Gebihren Creeg zusammen. Die Summe Cpoc der abgeschéizten
Einzelkogten soll schliefdich auf ein Flugzeug und en Jahr bezogen werden.

10.1 Abschreibung

Per Définition i Abschrebung ,die antelmddge Vertelung der gebrauchsbedingten
Wertminderung enes VemoOgensgegenstandes auf  die  Nutzungsdauer  [FE]. Die
Wetminderung ig in diesem Fdl die Differenz aus Anschaffungsprels Piotar Und Restwert
Presiqual, Wobel die AEA- Methode den Restwert mit ca. 10% des Anschaffungspreises
veranschlagt ([FE], Tabele 145). Die sdbe Tabdle enthdt auch Angeben zur Ublichen
Abschreilbungszeit, demnach ist npgp=14 Jahre.

P

— Ttotal ~
CDEP -

nDEP

P

residual

Gl.10.1

Samtliche verwendete Preise beziehen sch auf das Jahr 1999, so dass Se mit einem
Inflationszuschlag versehen werden missen. Es wird angenommen, dass die durchschnittliche
Inflationsrate ijne=3.3% betragen moge [FE]. Zum Zeitpunkt der Verfassung dieser Arbeit
schreiben wir das Jahr 2002, so dass wir unter Berlickschtigung von Zinseszinsen enen
Korrekturfaktor kine erhaten:

Kne =(1.033)%* % =1.1023 Gl.102

Der Kaufpreis des Flugzeuges Piorar enthdt den Audieferungsprels Paeivery Und den Preis fur
Einzdtelle Pspares.

P

total

=P +P Gl.10.3

delivery spares
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Fir die Abschétzung von Pggivey Werden nach [FE] drei Verfahren vorgeschlagen, aus
welchen ich den Mittelwert bilden werde:

1. Baserend auf myro:

P
= Y Mo Kine Gl.10.4

mM TO

delivery —

P
mit —* »500 $/kg firr Kurz und Mittelstreckenflugzeuge

MTO

P, =500US$/ kg x4500kg x.1023 = 2480175 US$

delivery

2. Baderend auf mog:

P .
= Y me XK Gl.105
mOE

P

delivery —

P
mit —=Y. 5860 $/kg firr Kurz bis Langstreckenflugzeuge

E

P = 860US$/ kg x4500 kg x0.62 %1023 = 2644859 US$

delivery

3. Baserend auf npax:

P
= Y o K Gl.10.6

n PAX

P

delivery —

P,
mit —Y. 5, 265000 USS filr Kurz- bis Langstreckenflugzeuge

nPAX

P = 265000 US$ 6 %.1023 = 1752657 US$

delivery

Der Mittelwert aus den drel Abschétzungen lautet:

_ 24801275+ 2644859 +1752657

elivery — 3

P, US$ =2292564US$ » 2.29MioUS$  Gl.10.7

Der Preis fir Ersaizteile Pspares S8zt Sch aus @nem Antell am Preis der Zele (Faktor ksar)
sowie enem Antel am Preis der Triebwerke (Faktor ksg) zusammen. Die verwendeten Daten
sind dem Vorlesungsskript [FE], Tabelle 14.5 entnommen.
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Ps = ks,AF >PAF +kS,E Ne XPE Gl.10.8

Der Triebwerkspreis betrégt gemal3 einer Abschétzgleichung nach [FE], (14.29)

0.81

..0.81
K,y = 203UseRE2 TN O

+ .1023=481553US$ Gl.10.9
2}

o
=20USPp——=

s
Der Zdlenpreis Par ist der Lieferungspreis abztiglich des Treibwerkspreises

Py = Py - Nz XPz = 2.29MioUS$- 2>0.48MioUS$ = 1.33MioUS$ Gl.10.10

Damit lassen sch nun die Kogten flrr Ersatzteile bestimmen:

P, =K o ¥ kg ¢ N . =0.14.33MioUS$ +0.352>0.48MioUS$ = 0.421MioUS$

Poa = Paeivery + Papares = 2.20MioUS$+ 0.421MioUS$ = 2.711MioUS$ Gl.10.11
I:zesmual 0
Fora ? Pow 5 2.711Mi0$x09
Coep = oial_@_ £ " = 0.174MioUS$/ Jahr G1.10.12
Npep 14Jahre
10.2 Zinsen

Es wird angenommen, dass das Fugzeug vollsténdig fremdfinanziert i, so dass en Kredit in
Hohe von Kko=Pioa aufgenommen werden muss. Die jarlichen an den Investor zu zahlenden
Zinsen werden mit eénem durchschnittlichen Zinssatz berechnet

INT pav >4( pav total Gl.10.13

Entsprechend dem Vorlesungsskript [FE] 183 sich pay mit folgender Berechnungsgleichung
bestimmen:

&, kO
- e 2a- P

K 3 g K¢
q"-1 ? Ko

n

QIIO

=0.0529 Gl.10.14

pav

dep
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Die unbekannten Groleen konnen aus [FE], Tabdle 14.6 abgelesen werden. Darin igt fir
AEA 1989a p=0.08, g=1+p=1.08 der Finanzierungszeitraum npay=14 Jahre, der Restwert des
Fremdkepitals nach Ablauf des Zahlungszeitraumes kn/ko=0.1, die Abschrelbungszeit npep
entspricht dem Finanzierungszeitraum Npay.

Folglich:

C,r =0.0529x2.711MioUS$ = 0.143MioUS$ Gl.10.15

10.3 Versicherung

Die jérlichen Verscherungskosten gegen Schaden und Totaverlust sollen hier vereinfachend
as Prozentsatz des Flugzeugpreises ([FE], Tabelle 14.7) berechnet werden

Cprs =Ky ey = 0.0052.20MioUS$ = 0.012MioUS$/ Jahr Gl.10.16

delivery

10.4 Kr aftstoffk osten

Pro Jahr fdlen Kraftstoffkosten in Hohe von

Ce =n,, P xm, Gl.10.17

an, dem Produkt aus der Anzahl von Fligen pro Jahr, dem Kraftstoffpreis und der Masse des
wahrend eines Huges verbrauchten Kraftstoffes.

Da dea Kraftdoffprals starken Schwankungen unterliegt, muss en aktudler Preis fur die
Berechnung zugrunde gelegt werden. Nach [JETAVIATION] bdéuft sch der Preis bel ener
maximaen Abnahmemenge von Mpax 1ue=1262.8 kg Kraftstoff (4389 US gdlon be ener
Dichte von 0.76kg/dm?) auf 2.74 US$. Damit kostet ein kg Kraftstoff Pr=0.952US$/kg
(Stand: Februar 2002).

Die pro Hug verbrauchte Kraftstoffmasse wird wie im Kagpitel Dimens onierung berechnet.

me

=f-m,) Gl. 1018

mM TO
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VERLLILL BMLLALLBULCEVLUNPLL RO Gl.10.19
momomommomom, m

Da fur enen ,Standardflug® eine zusitzliche Warteschlefe in den DOC nicht berlickschtigt
wird, i ny/me=1. Mit einer Reichenweitenflexibilitdt von ca 0.2 nach [FE], Tabdle 3.2 fir
Kurz und Mittelsreckenflugzeuge erhdt man die durchschnittlich zurtickgelegte Hugstrecke
Sr=0.22780km=556km. Der Breguet-Reichwetenfektor betragt nach Kapitd 2.7
Bs= 1.542837440" m, s0 dass man das Masseverhdltnis fiir den Reiseflug bestimmen kann:

ser 556000m

% —e & =g Tezeam = () 0646 Gl.10.20

Damit sind das Kraftstoff massenverhdtnis und die resultierende Kraftstoffmasse:

M (1- 0.992>0.99>0.96460.98>0.9950.99>0.99) = 0.09466 Gl.10.21
Myro
m. = 0.09466>4500kg = 425.9kg Gl.10.22

Die durchschnittliche Flugzeit wird unter der vereinfachenden Annahme, dass en rener
Reisflug Uber 556 km datfindet, bestimmt. Be ener Resefluggeschwindigkeit von
206.5m/s erhdt man die Hugzeit:

t, = Sy - 556000m _ 2692.5s = 44min 52s Gl.10.23

Die j&vliche Hugzeugnutzung wird mit [FE] (1472) néherungsveise besimmt, die
Parameter ky1 und ky entstammen Tabelle 14.11 und gelten fur die AEA 1989 Methode.

=t, xL =0.75h 3750h =1875h Gl. 10.24

u .
t, +k,, 0.75h+0.750h

a,f

Somit werden im Jahr

Ingmar Buchweitz hochschule fiir angewandte wissenschaften FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 96

Die Kraftstoffkosten belaufen sich folglich auf

C. =n,_,m.P. =2500x425.9kg>0.952US$/ kg =1.014MioUS$/ Jahr Gl.10.25

10.5Wartungskosten

Die Wartungskogen tellen sch auf in Materidkosten Cyms und Arbeitskosten Lyt s, beide
Grolen dand zunéchst auf die Hugzeit bezogen. Die Summe wird dann mit der Anzahl der
Fllge pro Jahr n; 5 und der durchschnittlichen Hugdauer t; aus Kapitel 10.4 multipliziert.

CM :(tM,f XLM +CM,M,f)>¢f al Gl. 10.26

t,a

Die Anzahl der Wartungsstunden und Materidkosten kann jedoch nicht direkt in einem
Schritt abgeschétzt werden, daher efolgt ene Untertellung in Triebwerk und Zdle. Die
Antelle an Materidkogten und Lohnkosten unterscheiden sch gerade in diesen beden
Bereichen deutlich.

CM :((tM,AF,f +tM,E,f )&M +CM,M,AF,f +CM,M,E,f )xf xnt,a Gl.10.27

Bereits bekannt snd die Anzahl der Flige pro Jahr n,=2500, der Stundensatz fir ene
Arbetsstunde L y=kine69USHh=1.102369USHh=76.06US$h und die Hugzet pro Flug
t=44min52s.

Berechnet werden muss noch die Anzahl der Wartungsstunden pro Fugstunde an der Zele
[FE], (14.44):

-1

tM AFf T

29405 Lom,, +6,7- —20000KI_ 0,011 06851, )
g kg m,. +75000kg

f

350000kg 2(0.8h+0.68>0.75h

- 1 B05 L 406254500~ 543.67)kg +6.7 -
& kg (0.624500- 543.67)kg + 75000K 5

2h
=1.55(MMH /FH)

Darin i die Masse der Zdle mar=mog- Mg jng., Wobel die Masse der indtdlierten Triebwerke
Mg inst, =543.67kg der Massenprognose Class I 1b (Tabele 6.7) entnommen wurde.
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Materiakosten fur die Zdle

Cy M AR — %?-2&0_ ®+22x0 6% X, %‘PAF
f
= i@lz&o-e +2.240° 1>0.75hg>§..33|\/|i0US$: 3.89@
2he h 17 h

Fur Pag wurde der Wert aus Kapitel 10.1 eingesetzt.

Gl. 10.28

Um die entsprechenden Parameter fir die Tricbwerke bestimmen zu kdnnen, miissen zunéchst
vier Faktoren ki..ks ermittedt werden. Dazu bendtigt man enige Triebwerksdaten, welche in
diesem Fal der Homepage des Herddlers [RoLLS-ROYCE] der Rolls-Royce/Williams
International FJ44 Turbofans des Vorbildes sowie der Internetsaite [AIRCRAFTENGINE]

entstammen.

Nebensromverhdtnis BPR=3.28

Druckverhdtnis OAPR=12.8

Anz. Verdichtersufen: nc=3 (“dngle dage fan, dngle stage LP-axid compressor, one
centrifugd HP- compressor” [ROLLS-ROYCEH])

Anzahl der Wdlen: Ns=2

k,=1.27-0.2:BPR*?=1.27- 0.2-3.28°2=1.0164

1.3 .13
k, = 0.882PRO " 104048289 4+ 04=0624
e 20 g 20 g

k, =0.032, +k, =0.03253+0.57 = 0.666

k, =0.57 fur ng=2
Wartungsstunden Triebwerk pro Flugstunde gemél3 [FE], (14.46):

o' & 1.3h0

tyer =N >O'21Xk1)k3>§‘+1'02>§'0_4%XTT0,E; >§1+ t E

1

.04
= 2>0.214.0164>0.666 81 +1.02 20 i X(16554N/2)2 fi+
e g e

‘g

1.3h §_

0.75h

1%}

Gl. 10.29

Gl. 10.30

Gl.10.31

Gl. 10.32

0.993(MMH /FH)

Gl. 10.33
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Materiakosten Triebwerk [FE], (14.47):

£ @ 13n0
Cume. _nE>Q56$Xk ><k ke ﬁ+102)§'0 4_XTTOE >§ > _>‘k|NF

- 22562 4 0164 ¥0.624 + 0.666)>‘§[+ 10240 L >@—8é6554 N 92 L+ 13n 9,1 +0.083 202120
h N 2 g € 075hg
_ 45798
h
Gl.10.34
Durch Einsetzen erhdt man nun die gesamten Wartungskosten:
CM = ((tM JAF +tM JE, f )>4_M + CM M, AF, f +CM M E, f ))tf xnt,a Gl.10.35
= 155+ 0.993)76.06 %> +3.80YS% 4 45 7Y 0,0 75005001 = 0.456Mi0 U
- h h h g Jahr Jahr

10.6 Per sonalkosten

Ublicherweise wird in den DOC- Methoden neben den Kosten fir die Cockpitbesatzung auch
die Bezahlung der Flugbegleter berlickschtigt. Es ig typisch, die gesamte Besazung nach
Blockzeit zu bezahlen. Die Cessna 525 bendtigt aufgrund der geringen Passagieranzahl
Npax=6 keinen Hugbegleiter (nca=0) und nur enen Riloten (Nco=1). Damit kann die im
Entwurfsskript [FE] angegebene Gleichung (14.58) abgekirzt werden und man erhdlt:

Ce =N Mg Xy, Gl.10.36

Gemd3 AEA 1989 betragt die Differenz zwischen Blockzeit (Flugzeit zuziglich Bodenzeiten
fir Rollen, Warten etc) und Hugzeit bel Kurzstreckenfligen Dt =t, - t, =15min ([FE],

Tabdlle 14.4).

t, =t, +15min =44mn 52s+15mn » 60min =1h Gl.10.37

Die Personadkosten betragen bei einem Stundensatz fir Cockpitbesatzung L co=246.5US$h
(AEA 19893 und ener angenommenen Anzahl von n¢,=2500 Fligen pro Jahr (s.0.)
schlieldich

us$ Flige , h

C. =1xX46.5——x2500 ¥ —— =0.616MioUS$/ Jahr Gl.10.38
h Jahr  Flug
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10.7 Gebihren

Es werden wahrend des FHugbetriebes die nachfolgend aufgelisteten Gebiihren anfallen:
- Landegebiihren Creg p
- Hugsicherungsgebiihren Cree nav
- Abfertigungsgebihren Cree onp (enthalten Bodendienste und technische Dienste)

Die Gesamtkosten innerhab eines Jahres belaufen sich dementsprechend auf
Cree = CFEE,LD + CFEE,NAV + CFEE,GND : Gl.10.39

Die Betrage der einzdnen Summanden werden mit den Angaben, welche in der AEA 1989
Methode verdffentlicht wurden, ermittelt (Herausgabe: 1989). Nach [FE] ist fur die Gebihren
eine hohere jahrliche Inflationsrate von piner=6.5% anzusetzen. Der Inflationsfaktor fir den
Verfassungszeitpunkt dieser Arbeit 2002 betrégt folglich

Kpe ree = (L+0.065)°%* %) = 2267 Gl 10.40

Die Parameter zur Berechnung der Geblhren nach AEA 1989 sind dem Vorlesungsskript
[FE], Tabelle 14.10 entnommen.

Landegebihren:
USs 1 US$
C =k, XM, XK =0.0078——>x4500kg X2.267 X2500—— = 0.199Mio——
FEE,LD LD MTO INF FEE kg g Jahr Jahr
Gl.10.41
Gebiihren der Hugsicherung:

CFEE,NAV = kNAV >R MTO >4<INF mt,a

556km 4500kg *X2.267 X500— = 0.473Mi0 2> Gl. 1042

nme g1 852 Jahr Jahr

=0.00414

Abfertigungsgebiihren [Gl. 14.62]:

Cree ono = Kenp Moy XK ¥, = 0. 1% 465k X2.267 @sooﬁ = 0.264Mio ;’TIS:
Gl. 1043
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Die gesamten Gebiihren pro Jahr betragen damit

MioUS$ MioUS$
C...=C +C +C ={0.199+0.473+0.264)———=0.936
FEE FEE,LD FEE,NAV FEE,GND ( ) ahr Jahr
Gl. 10.44

10.8 Gesamte jahrliche Betriebskosten
Die Summe der Betriebskosten eines Jahres betragt
C = CDEP + CINT + CINS + CF + C:M +CC +CFEE

MioUS$
Jahr

C =(0.174+0.143+0.012 +1.014 +0.456 + 0.616 + 0.936)

Abbildung 10.1 veranschaulicht die Auftellung der Betriebskosten in die einzelnen Antelle.

Abschreibung Zinsen
5% 4%

\

Gebiihren Verg'%qeo/roung

o Abschreibung
M Zinsen
M Versicherung

Kraftstoff Kraftstoff
33%
B Wartung
O Personal
Personal B Gebuhren
18%
Wartung
13%

Abbildung 10.1: Zusammensetzung der DOC
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11 Dreiseiten- Ansicht, generierte Parameter

Tabdle11.1: Zusammenstellung wichtiger Flugzeugparameter fir die Cessna 525

Entwurf Original
Externe Malie
Spannweite b [m] 13,758 13,780
Streckung Al] 8,500 8,500
Gesamtlange I[m] 14,300 12,980
Hohe h[m] 4,160 4,180
Spurweite t[m] 3,950 3,840
Radstand bw[m] 5,260 4,540
Rumpflange l{fm9 13,159 ca. 11,8
Spannweite HLW bp[m] 4,500 4,990
Kabinentlr bxh[mxm] 1,219x0,610 1,29x0,€
Interne Mal3e
max. Kabinenhthe hs[m] 1,397 1,460
max. Kabinenbreite b.[m] 1,471 1,490
Fléachen
Flugelflache Sw[m?] 22,270 22,340
HLW-Flache SHM? 4,050 5,030
SLW-Flache Sy[m?] 6,230 ca.6,15
Massen und Lasten
Betriebsleermasse mMog[kg] 2.790,0 2.599,C
max. Kraftstoffmasse murlka] 1.262,8 1.393,C
Max. Abfluggewicht mMurolkg] 4.500,0 4.536,C
Max. Landegewicht mukg] 4.185,0 4.309,C
Max. Flachenbelastung Myto/Swikg/m?] 202,0 203,4

Flugleistungen

Reisefluggeschwindigkeit

Ver[M/s] in h[km]

206,5 in h=12.2 206,5 in h>10,8

Uberziehgeschwindigkeit Landung  vs  [m/s] 41,7 41,7
Reiseflugmachzahl Mer[-] 0,7 0,7
Dienstgipfelhdhe himax[kKm] k.a. 12,
Startschub Tro[N] 16.554,0 16.900,C
Reichweite (1crew 4pax) 45min Res. R[km] 2.780,0 2.780,C
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Abbildung 11.1: Cessna 525- Frontansicht
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Abbildung 11.2: Cessna 525 Seitenansicht

Ingmar Buchweitz

hochschule fiir angewandte wissenschaften

FB FAHRZEUGTECHNIK



Flugzeugnachentwurf Cessna 525 104
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Abbildung 11.3: Cessna 525- Draufsicht
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