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Kurzreferat

Triebwerke in der zivilen Luftfahrt konnen auf verschiedenste Art und Weise an einem Flug-
zeug angebracht werden. Dieses betrifft zum einen den Ort der Montage am Luftfahrzeug,
wie auch die entstehenden Folgen fiir Stromung, Widerstand und damit den spezifischen
Kraftstoffverbrauch. Zielsetzung ist es, verschiedene Methoden der Anbringung zu beleuch-
ten, sowie eine Gegeniiberstellung von verschiedenen Losungsmethoden durchzufiihren. Im
Einzelnen werden Aufgaben wie Triebwerksanordnungen oder LirmminderungsmalB3nahmen
bearbeitet, aber auch sekundidre Themen, z.B. Baugruppen von Triebwerken und deren Ein-
fluss auf die Integration. Das Themengebiet ldsst sich gerade im Bereich der Verkehrsreise-
flugzeuge nicht verallgemeinern, sowie problemlos von Flugzeugtyp zu Flugzeugtyp {ibertra-
gen. Dadurch dass dem Leser eine grofle Vielfalt an bisher ausgefiihrten Triebwerksinstallati-
onen als Beispiel zur Verfiigung gestellt wird, ist es aus diesem Grund moglich, einen optima-
len Entwurf mit der jeweils idealen Triebwerkspositionierung auszufiihren.
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FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK UND

Triebwerksintegration

Aufgabenstellung zum Projekt 2 gemal Priifungsordnung

Hintergrund

Die Triebwerksintegration wird hier aus Sicht des Flugzeugentwurfs behandelt. Es geht daher
um die Frage welche Art von Triebwerken in welcher Anzahl wo und wie am Flugzeug un-
tergebracht werden. Die Art der gewihlten Integration kennzeichnet wesentlich die gewéhlte
Flugzeugkonfiguration und hat weitreichende Auswirkungen auf die Flugzeugmasse, den
Schwerpunkt des Flugzeugs, die Aerodynamik, die Flugmechanik, die Struktur und Aeroe-
lastik, die Wartbarkeit, die Larmabstrahlung, die Systeme mit Rohrleitungen / Kabeln und
nicht zuletzt auch auf die Triebwerke selbst. Eine optimale Integration ist somit eine interdis-
ziplindre Aufgabe, die sich auch heute geschlossen mathematisch kaum 16sen lésst. Lehrbii-
cher zum Flugzeugentwurf enthalten — falls iiberhaupt — nur wenige Hinweise zur Trieb-
werksintegration.

Aufgabe

Durch eine umfangreiche Recherche und eine systematische Darstellung soll versucht wer-
den, die in der Literatur fehlende zusammenfassende Information zum Thema "Triebwerksin-
tegration" bereitzustellen. Dabei soll der Schwerpunkt auf den Aspekten der Triebwerksinteg-
ration von strahlgetriebenen Passagierflugzeugen liegen. Die Integration von anderen Antrie-
ben bei anderen Flugzeugtypen kann begleitend dargestellt werden. Der Leser soll so gefiihrt
werden, dass er fiir gegebene Anforderungen an ein Flugzeug eine giinstige Integrationsvari-
ante der Triebwerke vorschlagen kann. Dabei sollen die unter "Hintergrund" genannten
Stichworte beriicksichtigt werden.

Bei der Erstellung des Berichtes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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AIRDATA aircraft drag and thrust analyses

CFD Computational fluid dynamics

CG Center of gravity

DGLR Deutsche Gesellschaft fiir Luft- und Raumfahrt
DUPRIN  Ducted propfan investigations

ENIFAIR  Engine integration on future transport aircraft

ESHP Equivalent shaft horse power (take-off, standard atmosphere)
FAR Federal Aviation Regulations

GE General Electric

HP Horse Power

IAE International Aero Engines

ICAO International civil aviation organisation
JAR Joint Aviation Requirements

LDMF Long ducted mixed flow

M Moment

MD McDonell Douglas

MTOGW  Maximum take-off gross weight

NDT Niederdruckturbine

PTL Propeller-Turbinen-Luftstrahltriebwerk
PW Pratt & Whitney

RR Rolls-Royce

SDSF Short ducted mixed flow

TFN Through flow nacelle

TL Turbinenluftstrahltriebwerk

TO Take-off

TOP»s Take Off Parameter

TPN Turbo Powered Nacelle

™ Triebwerk

WwWw World Wide Web

ZTL Zweistrom-Turbinen-Luftstrahltriebwerk

VSTOL Very short take-off and landing
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1  Einleitung

Eine der schwierigsten Aufgaben wihrend des Flugzeugentwurfs ist die Suche nach der best-
moglichen Form des Zusammenwirkens von Antrieb, Fliigel und Rumpf. Hierzu gehort ein
Verstehen der komplexen Stromungsvorgdnge zunidchst am Modell, und nach eingehender
Analyse die Ubertragung der gewonnenen Erkenntnisse auf ein Fluggerit, das letztlich opti-
male Eigenschaften aufweist. Diese relativ junge Disziplin bezeichnet man als Triebwerksin-
tegration. Daher sind Informationen nur im &uf3erst begrenztem Umfang verfugbar. Die
tiberwiegende Zahl der bisher erschienen Literatur schldgt zwar ein grole Auswahl an unter-
schiedlichen Antriebsarten vor, endet aber schnell bei spezifischen interdisziplindren Proble-
men. Der Leser musste sich also seine bisherigen Informationen aus verschiedensten Quellen
zusammentragen, was eine zusammenhidngende Bearbeitung erschwerte.

Diese Arbeit soll einen ,,roten Faden“ durch die Themengebiete der Triebwerksintegration
geben, da die Losungen des Problems auf vielfiltige Art und Weise moglich sind. Sie richtet
sich nach der jeweiligen Aufgabenstellung und wird bei einem einmotorigen Propellerflug-
zeug anders aussehen als bei einem mehrmotorigen strahlgetriebenen Flugzeug. Ziel ist es,
ein breites Angebot von geeigneten Losungsvorschldgen zu unterbreiten, ohne dabei wichtige
konstruktive technische Aspekte zu vernachldssigen.

Der Aufbau der Arbeit erfolgt chronologisch. Der Hauptteil umfasst neun Ausfithrungen zum
Thema:

Abschnitt 2 beschreibt die Auswahl der Motoren nach Einsatzgebiet, gibt
Hinweise zum bendtigten Schub eines Flugzeugs

Abschnitt 3 widmet sich den unterschiedlichen Integrationsmoglichkeiten an
verschieden Flugzeugtypen gegliedert nach Antriebsarten

Abschnitt 4 erldutert die moglichen Einflussfaktoren, aufgrund derer die Po-
sition eines Motors beeinflusst werden kann

Abschnitt 5 gibt in Form einer Kurzdarstellung eine kompakte Systemiiber-
sicht der Triebwerksbaugruppen

Abschnitt 6 behandelt die unterschiedlichen Themengebiete der Aerodyna-
mik in Bezug auf die Triebwerksintegration

Abschnitt 7 widmet sich den Massen des Gesamtsystems Triebwerk und
dessen nachhaltigen Auswirkungen auf das Flugzeug
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Abschnitt 8 diskutiert die verschiedenen Anordnungsarten von Motoren in
Hinsicht auf die Flugmechanik

Abschnitt 9 enthdlt wichtige Hinweise zu Lirmminderungsmoglichkeiten
wihrend der Triebwerksintegration
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2 Auswahl und Anzahl der Triebwerke

In diesem Abschnitt soll dem Leser die Moglichkeit gegeben werden, einen geeigneten An-
trieb fiir das jeweilige Luftfahrzeug zu wihlen und Kenntnisse tiber den Schub, bzw. die An-
zahl der Motoren zu sammeln. Des Weiteren wird die Ausfallwahrscheinlichkeit von Trieb-
werken behandelt. Nachfolgende Abschnitte sind im ,,Step by Step* Verfahren chronologisch
geordnet.

2.1 Auswahl der Antriebsart

Eine Auswahl der wichtigsten Faktoren, die bei der Wahl der Antriebsart eine Rolle spielen,
bzw. diese signifikant beeinflussen ist im Folgenden gegeben:

o geforderte Reisegeschwindigkeit / Hochstgeschwindigkeit

o geforderte Flughohe

. geforderte Reichweite und damit spezifischer Kraftstoffverbrauch
. FAR / JAR 36 Larmrichtlinien (siehe Kapitel 9)

o installiertes Gewicht der Triebwerke

[ ]
Des Weiteren muss zu den genannten Punkten das Triebwerk mit dem jeweils besten-
Vortriebswirkungsgrad 7, gewéhlt werden, Bild 2.2.

Definition: Der Vortriebswirkungsgrad (propulse efficiency) ist das Verhaltnis der
Vortriebs-Schubleistung zur Antriebsleistung eines Triebwerks.

\Y
Thhrust = —V (21)

\/ 4 VJET
2

V  Fluggeschwindigkeit
Ve Strahlgeschwindigkeit des Antriebs relativ zum Triebwerk
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In der heutigen Zeit und im Ausblick auf die nédchsten 5-10 Jahre wird vornehmlich auf fol-
gende Triebwerksprojekte zuriickgegriffen werden konnen:

e Kolbentriebwerke mit Aufladung / - ohne Aufladung

e Turbostrahltriebwerke (Turbojet-, Turbofan- und Propfantriecbwerke)

e Wellenleistungs-Gasturbinentriebwerke (Propellerturbinentriebwerke,
Hubschraubertriebwerke)

e Ramjettriebwerke (befinden sich noch in der Versuchsphase und werden
iberwiegend in unbemannten Luftfahrtgerit eingesetzt)

Die Kategorie der Turbostrahl- / und Wellenleistungstriebwerken lésst sich generell in weite-
re Bauweisen einordnen:

e FEinwellentricbwerke
e Mehrwellentriebwerke

Um einen besseren Uberblick iiber die zur Verfiigung stehenden Triebwerkstypen zu geben,
sollen die wichtigsten Gruppen mit ihren Eckdaten und einem kurzen geschichtlichen Uber-
blick erldutert werden:

Kolbentriebwerke:

Wie im Bild 2.1 abzulesen ist, werden herkdmmliche Kolbentriebwerke eher im unteren Ge-
schwindigkeitsbereich und niedrigen Hohen verwendet. Die Entwicklung dieses Antriebs er
reichte im Jahre 1957 mit Indienststellung der Lockheed ,,Super-Star Constellation® bei den
Passagierflugzeugen ihren Héhepunkt. Zudem erforderten stetig steigende Reiseleistungen
von tiber 550 km/h ein Maximum an Zylinderpackungsdichte. Als Schlagwort sei der stérkste
bisher in Serie gebaute Kolbenflugmotor ,,Wasp-Major* von Pratt & Whitney mit 3500 HP
Startleistung genannt (Bild 2.3). Heutige Kolbenmotoren weisen ein breit gefiachertes Leis-
tungsspektrum von etwa 75KW bis 300KW auf. Eine weit verbreitete Variante stellt der Ly-
coming 0-360 dar, Bild 2.5. Griinde fiir die Verwendung von alternativen Antriebskonzepten
im oberen Leistungsbereich sind die 6konomischen und technischen Grenzen. Zudem ist die
Dienstgipfelhohe bei einfach aufgeladenen Kolbenmotoren stark eingeschrankt.

Bild 2.3  Wasp-Major Kolbenmotor mit vier Bild 2.4
hintereinander Zylindersternen (Kyrill von
Gersdorff 1995)

Lycoming O-360, typischer Flugmotor in
4 Zylinder Boxerbauweise (Textron Lycoming 2004)
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Turboproptriebwerke:

Ein Bindeglied zwischen Kolbenmotoren und Turbostrahltriebwerken stellt das Tur-
boproptriebwerk dar, Bild 2.5. Bei einem Geschwindigkeitsbereich bis ca. 600 km/h kann es
sehr wirtschaftlich betrieben werden und bildet eine giinstige Alternative zum Turbofantrieb-
werk. Heute finden PTL’s im Bereich von Leistungen zwischen 200 kW bis 8200KW ihre
Hauptanwendung. Oberhalb von 600 km/h nimmt der Vortrieb rapide ab, da starke Verluste
aufgrund der hohen Blattspitzengeschwindigkeiten auftreten. Durch eine geringere Akzeptanz
bei Passagieren ist es jedoch zu beobachten, dass reine Strahlantriebe oftmals den PTL-
Triebwerken vorgezogen werden.

Bild 2.5  Turboproptriebwerk GE CT7, z.B. Antrieb der Saab 340
(General Electric Aircraft Engines 2005)

Turbo-/ Propfantriebwerke

Eine vorteilhafte Kombination von Gasturbine und Propeller stand auch bei der Entwicklung
des Turbofans (ZTL) in Bild 2.6 und der offenen Version, dem Propfan (Bild 2.7) zur Seite.
Turbofan- und besonders Propfantriebwerke sind aufgrund ihres hoheren Luftmassendurch-
satzes bei geringer Geschwindigkeit in der Lage, ihren Vortriebswirkungsgrad im Gegensatz
zu Turbojettriebwerken (TL) deutlich zu verbessern. Die Schubklassen der Turbofantriebwer-
ke reichen von kleinen Triebwerken wie dem JT15D mit 9,8 KN bis hin zu Grofitriebwerken
wie dem GE90-B4 mit ca. 390 KN Schub.

Turbojettriebwerke werden aufgrund des oben genannten kleinen Luftmassendurchsatzes und
den damit verbundenen hohen spez. Kraftstoffverbrauch nicht mehr verwendet. Aktuelle
Larmregularien (Kapitel 9) schrianken die Verwendung zusitzlich ein, so dass von einer Ver-
wendung abgesehen werden sollte.

Nach Roskam 1997 ist eine Kombinierung der Antriebsarten wie z.B. Kolbentriebwerke mit
Turbostrahltreibwerken als ungeeignet anzusehen, da Wartungskosten und Ersatzteillagerkos-
ten flir unterschiedliche Triebwerkstypen sehr kostenintensiv sind.



21

Bild 2.6  Schnittdarstellung eines IAE V2500-A5 Turbofan Trieb-
werks (IAE 2005)

Bild 2.7  Propfan einem llyushin-76 Transporters (www .airliners.net)
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2.2  Anzahl der Triebwerke und erforderlicher Gesamtschub

In den Bauvorschriften werden lediglich Angaben zur Mindestanzahl gemacht, die bei nach
FAR 25 und FAR 23 (mit mehr als 10 Insassen) zugelassenen Flugzeugen mindestens 2 An-
triebe betriigt. In diesem konkreten Fall miisste die Uberschrift fiir die Triebwerkswahl lauten:
»Wie viel Schub braucht ein Flugzeug?“, denn diese Aussage ldsst nun auch auf die Zulas-
sungsvorschriften, z.B. die JAR 25.113, 25.111 und 25.109 in Bild 2.8 beziehen. In dieser
werden Angaben zur Startstrecke und zur Uberflughohe eines 35 ft Hindernisses gemacht,
welches auch bei einem ausgefallenen Triebwerk iiberflogen werden muss (OEI — one engine
out). In der Realitit bedeutet dieses, dass ein zweimotoriges' Luftfahrzeug seinen Start nach
v (take-off decision speed) mit nur einem verbleibendem Motor fortsetzen kénnen muss.

JAR 25,113 Take-off distance and take-off mn

(a) Take-off distance is the greater of -
(1)  The horizontal distance along the take-off path from the start of the take-off to the point at which the acroplane is 35 ft above the take-off
surface, determined under JAR 25.111 [d.h. mit Triebwerksausfall und Geschwindigkeit V2]; or

(2)  115% of the horizontal distance along the take-off path, with all engines operating, from the start of the take-off to the point at which the
acroplane is 35 fi above the take-off surface, as determined by a procedure consistent with JAR 25.111.

JAR 25.111 Take-off path
(a)
(2)  The acroplanc must be accelerated on the ground to VEF, at which point the critical engine must be made inoperative and remain
| inoperative for the rest of the take-off; and
| (3)  After reaching VEF, the acroplane must be accelerated to V2.
| ®) During the acceleration to speed V2, the nose gear may be raised off the ground ... However, landing gear retraction may not be begun until
| the aeroplane is airborne.
© During the take-off path determination in accordance with sub-pamgraphs (a) and (b) of this pamgraph -
(2)  The acroplane must reach V2 before it is 35 ft above the take-off surface *

JAR 25.109 Accelerate-stop distance
(@) The accelerate-stop distance is ...
(2)  The sum of the distances necessary to -
(i) Accelerate the aeroplane from a standing start to V1 and continue the acceleration for 2-0 seconds after V1 is reached with all engines
opemting; and
(ii) Come to a full stop from the point reached at the end of the acceleration period prescribed in sub-paragraph (a)(2)(i) of this paragraph,
assuming that the pilot does not apply any means of retarding the acroplane until that point is reached ...

*  nachJAR 25.107 (take-off speeds) mub V2 auf jeden Fall griBer seinals 1.2 VS,

Bild 2.8  Auszug aus der JAR 25 (JAR 1999)

Die bei jedem Start individuell zu bestimmende Entscheidungsgeschwindigkeit vi, im deut-
schen auch Entscheidungsgeschwindigkeit genannt, richtet sich im Wesentlichen nach zwei
Bedingungen:

e die verbleibende Startbahn reicht fiir ein sicheres Abbremsen nicht mehr aus

e die Geschwindigkeit des Startvorgang ist bereits hoch genug, um durch vollen Seiten-
ruderausschlag ein ausreichend groBes Giermoment (Moment durch die Hochachse —
z-Achse) zu erzeugen, entgegen dem durch dem Triebwerksausfall verursachten
Drehmoment und so die urspriingliche Bewegung am Boden bzw. bereits in der Luft
beizubehalten.

"drei- und viermotorige Flugzeuge verhalten sich analog dazu
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Weiterer Gesichtspunkt ist, dass zweimotorige Flugzeuge in der Regel als Kurzstreckenflug-
zeuge ausgelegt sind, die somit kiirzere Startbahnen auf kleinen Regionalflughédfen bedienen
miissen. Damit ist ebenfalls das Verhiltnis von Schub zu Bruttostartgewicht hoher als bei
drei- oder viermotorigen Flugzeugen. Der Betrag an Triebwerksschub kann auch durch zu-
sitzliche Uberlegungen an die Steigzeit, den Reiseflug und die Reisefluggeschwindigkeit ge-
andert werden (Brdunling, 2004).

Nach Braunling 2004 lasst sich der Startschub iiberschldgig aus dem Bruttostartgewicht
(MTOGW = Maximum Take-Off Gross Weight) bestimmen:

Ty =Ko ® Myrow (2.1)

mit Kk, : 1,252... 1,33ﬁ
kg

kg

Die oben angesprochene Formel ist wie bereits erwédhnt eine triviale Abschidtzung des beno-
tigten Schubes und kann nur unzureichend fiir eine genauere Dimensionierung benutzt wer-
den. Wesentlich umfangreichere Darstellungen hingegen liefern das Flugzeugentwurf Skript
von Scholz 1999 sowie die darin ebenfalls enthaltene Berechnung nach Loftin. Unter Zuhil-
fenahme des Berechnungsschema (Scholz, 1999) ldsst sich mittels einschldgigen Flugzeugda-
ten eine ausreichende Aussage zum Schub pro Triebwerk treffen.

Entschieden werden muss grundsitzlich wihrend der Entwicklungsphase eines Flugzeugs, ob
auf einen vorhandenen Antrieb zuriickgegriffen wird, oder ob man einen komplett neuen Mo-
tor entwirft. Bei einem neuen Antrieb ist zu beachten, dass die Entwicklung und Zertifizie-
rung im Durchschnitt 7-10 Jahre betrdgt (nach Roskam, 1997). Bereits am Markt bestehende
Flugzeugtriebwerke sind hingegen in ihren Leistungsdaten relativ festgelegt, so dass der
Schub nur in relativ kleinen Grenzen an das jeweilige Flugzeug angepasst werden kann. Es
miissen also Kompromisse eingegangen werden. Als Beispiel aus der Praxis sei der Airbus
318 genannt, der zurzeit mit einem fiir diesen Typen sehr schubstarken CFM56 Triebwerk ge-
flogen wird, da keine kleineren zertifizierten Antriebe verfiigbar sind. Dies schldgt sich in ei-
nem hohen installierten Gewicht und einem hohen Kraftstoffverbrauch nieder.
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2.3  Wahrscheinlichkeitsbetrachtung eines Triebwerksausfalls

Moderne Triebwerke weisen heutzutage kaum noch Fehlfunktionen im Betrieb auf. Dennoch
kann in bestimmten Situationen, z.B. beim Start oder Durchstarten, der Schubverlust ernste
Konsequenzen haben. Aus diesem Grund muss der Triebwerksausfall wéhrend des Flug-
zeugentwurfs mit in Betracht gezogen werden. Die Wahrscheinlichkeit eines Triebwerksaus-
falls im Verhiltnis zu der Anzahl der installierten Triebwerke zeigt Tabelle 2.1. Nach Toren-
beek 1988 ist die Wahrscheinlichkeit einer auftretenden Funktionsstorung (malfunction) pro
Flugstunde als P definiert und die Wahrscheinlichkeit dass keine Stérung auftritt demnach
mit 1-P . P st als infinitesimal klein gegeniiber der Zahl eins anzusehen — in etwa
0,510~ bis10™. Eine Anndherung an Flugzeuge mit zwei, drei, sowie vier Motoren, liefert

ebenfalls Tabelle 2.1.

Tabelle 2.1 Verhaltnis der Ausfallwahrscheinlichkeit von Triebwerken ber die Anzahl der in-
stallierten Triebwerke (Roskam 1997)

Failure of: 1 Engine 2 Engines 3 Engines
Airplane with:

two engines 2Pef Pef not appl.
2 3

ef ef Pef
2 3

four engines 4Pef GPef 4Pef

three engines 3p 3p
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3  Anordnung der Triebwerke

Nachdem die Art der Triebwerke gewédhlt wurde, der erforderliche Schub bekannt ist und die
Ingenieurin die Anzahl der Triebwerke festgelegt hat, muss die Anordnung der Motoren am
Flugzeug betrachtet werden. Hinweise iiber die jeweiligen Vor- / Nachteile und Besonderhei-
ten sind im betreffenden Abschnitt genannt. Auswirkungen der Antriebspositionierung z.B.
im Hinterteil des Rumpfes auf die Flugmechanik werden im Kapitel 7 behandelt. Im Voraus
sollten folgende Punkte beachtet werden, da sie wichtige Faktoren fiir die Anordnung sind
(nach Roskam 1997):

o Auswirkungen beim Triebwerksausfall auf die Steuerbarkeit des Flugzeugs

o Masse- und Schwerpunktsauswirkungen der Installation

o Widerstand der Installation

. Einlautbedingungen der Triebwerke und damit verbundene Effekte auf den
installierten Schub

. Wartbarkeit und damit Zugangsmdglichkeiten zur Installation

Aussagen zu Zulassungsanforderungen macht die FAR 23.925 und FAR 25.925. Demzufolge
miissen 9 inches (flir Flugzeuge mit Spornrad), bzw. 7 inches (fiir Flugzeuge mit Bugfahr-
werk) Freiraum von der Propellerblattspitze zum Boden vorhanden sein. Bei Wasserflugzeu-
gen miissen zwischen Propeller und Wasseroberfliche mindestens 18 inches vorhanden sein
Nach Torenbeek 1988 gilt als Richtwert aus der Praxis ca. 40% des Propellerdurchmesser.

3.1 Anordnung der Triebwerke bei Propellerflugzeugen

3.1.1 Einmotorige Flugzeuge

Treibt nur ein Kolben- oder PTL —Triebwerk die Luftschraube eines Flugzeugs an, so wird
dieses meistens im Rumpfvorderteil untergebracht (Bild 3.1). Bei einer derartigen Unterbrin-
gung des Triebwerks lédsst sich die gesamte Triebwerksanlage gut anordnen und einfach am
Rumpf befestigen. Schwierigkeiten entstehen hierbei mit der Integration des Bugrades. Um
das Rumpfvorderteil aerodynamisch optimal zu gestalten, was fiir die Verringerung des Wi-
derstandes notwendig ist, kann das Triebwerk auch hinter der Kabine der Pilotin unterge-
bracht werden, Bild 3.2. Dies wiederum gestattet die Ausnutzung des Rumpfvorderteils fiir
die Integration des Bugfahrwerks.



26

Eine Montage im Heckteil des Luftfahrzeugs verringert ebenfalls den Widerstand, da Rumpf
und Flachenmittelstiick nicht vom Luftstrom der Schraube umstromt werden, Bild 3.3. ES er-
hoht sich jedoch die Lange des Fahrwerks bei dieser Losung, um im Stand und beim Abheben
den erforderlichen Abstand zwischen Propellerblattspitze und Startbahn zu gewihrleisten.
Ein groBeres Strukturgewicht ist somit die Folge. Bei hinter dem Cockpit angeordnetem Pro-
peller sollte beachtet werden, dass bei Auftreten einer Havariesituation Gefahr fiir Passagiere
und Pilotin beim Ausstieg herrscht. Sonderlosungen wie in Bild 3.4 stellen z.B. Antriebe o-
berhalb des Flugzeugs dar, um einen Kontakt von Wasser und Luftschraube zu vermeiden.

Bild 3.1 Robin DR400 mit Motoranord — Bild 3.2 Stemme Motorsegler mit Triebwerks-
nung in der Flugzeugnase (www.airliners.net) anordnung hin dem Piloten (www.airliners.net)

Bild 3.3  Kyusha J7W1 Shinden mit Trieb- Bild 3.4  Lake LA-250 mit Motoranordnung ober-
werk im Hinterteil des Rumpfes (www.airliners.net) halb des Rumpfes (Aeroclub di Como 2004)
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3.1.2 Zweimotorige Flugzeuge

Integrationen mit zwei Kolbentriebwerken, bzw. PTL-Triebwerken werden meistens im Trag-
fliigel untergebracht (Bild 3.5 - Bild 3.8). Dieses vermindert das Gewicht der Tragfliigelkon-
struktion, da die Massen der Motoren den aerodynamischen Belastungen entgegenwirken und
somit das Biegemoment, das am Wurzelquerschnitt des Tragfliigels wirkt, verringern. Um
Kabinenldrm und Materialermiidung aufgrund von akustischen Einfliissen zu vermeiden, ist
ein Freiraum von Rumpf zur Propellerblattspitze von mindestens 20 — 40 inches sicherzustel-
len (Roskam 1997). Die von der FAR geforderten 4 inches plus 0,65 inches pro 100 PS sind
als absolute Mindestmalle anzusehen. Bei Verwendung eines Druckpropellers nach der Flii-
gelhinterkante (Bild 3.6) sollte ein Freiraum von 0,5ec (Profiltiefe) gewiéhrleistet sein, wel-
ches die dynamische Anregung der Propellerblétter durch die Tragfliigelwirbel mindert. Die
Triebwerksverkleidungen konnen bei mehrmotorigen Flugzeugen zur Unterbringung des
Fahrwerks genutzt werden, was mehr Platz in der Kabine schafft.

40 o s 2 z 2 ¢ ’_,__./"”_
Bild 3.5  Britten Norman BN-2B Islander Bild 3.6  Beech Starship | mit Druckp-
(www.airliners.net) ropellern (www.airliners.net)

Bild 3.7 Saab 340 B (www.airliners.net) Bild 3.8 Adam A500 (www .airliners.net)
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3.1.3 Dreimotorige Flugzeuge

Dreimotorige Flugzeuge wurden verstiarkt wihrend des 2. Weltkriegs produziert. In der heuti-
gen Zeit werden nur noch wenige Flugzeugtypen mit einer solchen Motorisierung ausgestat-
tet.

Bild 3.9  Junkers Ju-52
(Lufthansa 2003)

Bild 3.10  Ford 5-AT Trimotor
(www .airliners.net)

Bild 3.11  Britten Norman BN-2A
Trislander (www .airliners.net)
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3.1.4 Viermotorige Flugzeuge

Nach Schulshenko 1976 sollte bei viermotorigen Flugzeugen die Integration des Triebwerks
ausschlielich im Fliigel erfolgen, um Interferenz- und Induzierten Widerstand gering zu
halten (Schulshenko, 1976). Das Abstandsmall vom Propeller zum Boden und die damit ver-
bundene Fahrwerkslinge ist ein wichtiger Faktor bei der Auswahl der Triebwerkslage im/am
Fliigel. Nebeneinander liegende Propeller diirfen ein Mindestmall von 9 inches nicht unter-
schreiten. Die Bilder 3.12 bis 3.14 liefern Beispiele fiir bisherige Losungen.

Bild 3.12  llyushin IL-18
(www .airliners.net)

Bild 3.13  Lockheed C-121C
Super Constellation (www .airliners.net)

Bild 3.14  De Havilland DHC-7 Dash 7
(www .airliners.net)
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Bild 3.15 stellt drei unterschiedliche Anbringungsarten von Propellerturbinen dar, was sich
aber ebenfalls auch auf Kolbentriebwerke tlibertragen lisst. Die angesprochene Freigingigkeit
von der Propellerblattspitze zum Boden erfordert bei Tiefdeckern in Abhéngigkeit zur Fahr-
werkslédnge hdufig eine Anbringung auf dem Fliigel, was z.B. eine Verliangerung des Abgas-
rohres zur Folge hat (Lockheed Electra, Bild 3.15). Zu favorisieren ist nach Torenbeek 1988
eine niedrig zum Tragflugel angebrachte Triebwerksverkleidung, da weniger Sekundérstruk-
tur und kiirzere Abgassysteme zur Integration bendtigt werden (Aerospatiale Fregate und
Short Belfast, Bild 3.15).
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3.2 Anordnung der Triebwerke bei Strahlflugzeugen

Strahlgetriebene Flugzeuge stellen heutzutage den zahlenmiBig groBten Teil der Passagier-
verkehrsflugzeuge. Aufgrund unterschiedlichster Flugmissionen (mission specification) haben
sich viele Anordnungsmoglichkeiten gebildet. Als Ausnahme und der Vollstindigkeit halber
sollen an dieser Stelle auch kleinere Geschiftsreiseflugzeuge mit aufgefiihrt sein.

3.2.1 Unterbringung der Triebwerke in Gondeln

a) am Flugel

Als eine vom aerodynamischen Standpunkt aus rationellste Losung hat sich die Anbringung
unter dem Tragfliigel an Stielen (Pylonen) erwiesen, Bild 3.2.1. Dies ermdglicht eine Verrin-
gerung der Interferenz zwischen Tragfligel und Triebwerk. Eine weitere Abminderung der
aerodynamischen Wechselwirkungen sowie der Schallemissionen wird durch eine Anbrin-
gung liber dem Fliigel erreicht, Bild 3.17. Nach Torenbeek 1988 sind am Rumpf montierte
Hohenleitwerke unter Umstédnden bei hohen Anstellwinkeln in ihrer Wirksamkeit aufgrund
des ,,downwash effects* eingeschrinkt. Grundsitzliche Bestimmungen z.B. zur Bodenfrei-
gingigkeit oder dem Kriterium bei Bliser- / Turbinenscheibenbruch werden im Kapitel 4.2
sowie 5.1 erldutert.

Bild 3.17 Airbus A-340-600 (Airbus 2003)

Bild 3.18 VFW Fokker 614 (Vereinigte
Flugzeugwerke 1978)
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b) am Rumpf

Bei einer Triebwerksanordnung am Rumpf werden diese meist am hinteren Ende angeordnet.
Die Anordnung von zwei oder vier Triebwerken in Gondeln mindert die Larmbeldstigung in-
nerhalb der Kabine und gibt ein gewisses zusitzliches Mal3 an Sicherheit im Brandfall. Au-
Berdem verbessert sich die Aerodynamik des Tragfliigels. Aufgrund der fehlenden Massen-
entlastung wird dieser aber ca. 2 — 4% schwerer (Schulshenko, 1976). Bei einem Trieb-
werksausfall werden nur geringe Drehmomente verursacht, da die Motoren nahe am Rumpf
liegen und somit einen kleinen Hebelarm haben. Zu beachten ist bei einer Heckseitigen Posi-
tionierung, dass der Gesamtschwerpunkt des Flugzeugs weit nach hinten wandert. Die an-
grenzende Struktur muss dicker ausgefiihrt sein, um im Fall eines Triebwerksschadens keine

Teile in die Kabine eindringen zu lassen und den Verdichter-/ Turbinenlérm im ertrdglichen
Mafle zu halten.

Bild 3.19 McDonnell Douglas MD-90
(www .airliners.net)

Bild 3.20 llyushin IL-62 mit ausgefahrener
Heckstiitze gegen Kippen
(unbekannte Quelle)

Bild 3.21 Dassault Falcon 2000 Ge-
schéftsreiseflugzeug (www.airliners.net)
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3.2.2 Unterbringung der Triebwerke in der Struktur
a) im Fltgel

Eine Integration der Triebwerke im Tragfliigel vermindert das Gewicht der Konstruktion, das
die Massenkréfte der Triebwerke den aerodynamischen Belastungen entgegenwirken und so-
mit das Biegemoment, das am Wurzelquerschnitt des Tragfliigels wirkt, verringert (Schuls-

henko 1976). Wartungsarbeiten und Sichtkontrollen werden durch die gekapselt Bauweise er-
schwert. Moderne Triebwerke mit hohem Nebenstomverhéaltniss machen eine solche Unter-
bringung aufgrund ihres Durchmessers nicht maéglich.

Bild 3.22 De Havilland DH-106Comet
(www .airliners.net)

b) im Rumpf

Eine Unterbringung von Strahltriecbwerken im Rumpf findet fast ausschlieBlich im militari-
schen Bereich statt. Bei Groraumverkehrsflugzeugen wird auf die gemischte Integration zu-
rickgegriffen (siehe Kapitel 3.2.3). Eine reine Unterbringung im hinteren Rumpfteil zeigt
Bild 3.21.

Bild 3.23 VisionAire Vantage
(Flugrevue 2004)




34

3.2.3 mehrmotorige Flugzeuge mit gemischter Triebwerksunterbringung
in Gondeln und in der Struktur

Eine Kombinationsmoglichkeit stellt die Kombination Fliigel + Hecktriebwerk dar (Bild 23,
Bild 3.24); hier werden die positiven Eigenschaften der Unterfliigelauthingung mit einem
zusitzlichen Triebwerk im Rumpfhinterteil, oder auch im Seitenleitwerk kombiniert. Offen-
sichtlich sind die Nachteile in der Anstromung wahrend Kritischer Betriebssitutionen, wie
Start/Landung. Dabei entsteht durch den angestellten Rumpf ein Wirbelgebiet, das bei ZTL
Triebwerken zu einem unerwiinschten CompressorS-StaII2 fiihren kann. Zusétzlich ver-
schlechtert sich durch eine lange Luftfiilhrung zum Hecktriebwerk der Wirkungsgrad durch
Wandreibungs-/Umlenkverluste erheblich, Bild 3.26.

Bild 3.24 Lockheed L1011 Tristarl
mit einem Triebwerk in der Rumpf-
struktur (www .airliners.net)

Bild 3.25 McDonnell Douglas MD11
~ mit einem Triebwerk in der Seitenleit-
= werksstruktur (Quelle unbekannt)

* Stromungsabriss an den Verdichterschaufeln, dadurch entstehen starke Schwingungen. Die Folgen reichen
vom Schubausfall bis hin zur Zerstérung des Triebwerkes.
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Eine weitere Variante stellt Bild 3.25 dar. Bei dieser Unterbringung der Triebwerke am Heck
lassen sich eine gute Steuerbarkeit bei Ausfall eines Triebwerks aufgrund des kleinen Hebel-
arms erzielen. Ebenso kann das Fahrwerk kiirzer ausgefiihrt werden. Durch die Anordnung
grofler Massen am hinteren Teil der Kabine, muss deshalb durch Gegengewichte, z.B. Fracht
oder Passagiere, einer kritischen Schwerpunktswanderung entgegengewirkt werden.

Bild 3.26 Boeing B-727 mit
drei Hecktriebwerken
(www .airliners.net)

Bild 3.27 Hinteres Rumpfteil
der Boeing B-727 mit Luftzu-
fuhrung zum Triebwerk 2
(Anderson 1999)
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4 Einflusse auf die Triebwerkspositionierung

Im Kapitel 3 wurden die moglichen Variationen der Triebwerksanordnungen behandelt. In
den folgenden Abschnitten werden diejenigen Parameter angesprochen, welche die Lage der
Triebwerke direkt beeinflussen.

4.1  Beeinflussung der Anordnung aufgrund von Notausstiegen

Notausstiege bilden eine Schnittstelle von der Rumpfauslegung zur Triebwerksintegration, da
die Position der jeweiligen Ausstiege unmittelbaren Einfluss auf die Positionierung der Moto-
ren hat. Ist wihrend der Rumpfauslegung das Mindest-, bzw. Hochstmal3 (Bild 4.1) der Tiir-
abstdnde nicht mehr verdanderbar, so miissen die Koordinaten des Triebwerks z.B. in der Vor-
lage, oder auch in Richtung der Spannweite abgedndert werden. Bild 4.2 veranschaulicht die
Triebwerkslage in Abhdngigkeit zur Notrutsche.

due to

o certification requirements
ide fufcion

spacing to flaps [ %"

Bild 4.1 Triebwerks- und Tlrenpositionierung (nach Trahmer 2003)
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4.2  Anordnung aufgrund von Bruch des Antriebs

Im Falle eines Bldser-/ Turbinenbruchs ist es wahrscheinlich, dass Teile aus der Triebwerks-
verkleidung mit hoher Geschwindigkeit geschleudert werden. Bei diesen Bruchstiicken wird
davon ausgegangen, dass sie eine unendliche Energie besitzen und wie bei einem ,,Durch-
schuss* alle Bauteile die auf der Flugbahn liegen, durchdringen. Komponenten wie z.B. die
Hydraulik, miissen so angeordnet oder raumlich getrennt sein, dass bei einem Zerlegen des
Triebwerks nicht alle Hydrauliksysteme auf einmal ausfallen. Die Kraftstofftanks im Fliigel
sollten ebenfalls nicht beschidigt werden® (nach Boettger, 2005). Streubereiche von Fragmen-
ten sind auf der betreffenden Tragfliigelseite mit 5° anzusetzen und auf der gegeniiberliegen-
den Fliigelfliche mit 3° (Airbus, 2005). In Bild 4.2 wird der gefdhrdete Bereich an einem
zweimotorigen Flugzeug dargestellt, Bild 4.3 zeigt eine Airbus A-380 Triebwerksanordnung.

Fan
disk burst
lines

Turbine N
disk burst (1
lines ok ——

Bild 4.2 Skizze der geféahrdeten Bereiche bei Blaser-/ Turbinenbruch (Boettger 2005)

3 Dieses lisst sich gerade in der Realitit bei mehrmotorigen Flugzeugen nicht umsetzen
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Bei Propellerflugzeugen ist sicherzustellen, dass keine Mitglieder der Cockpitbesatzung in ei-
nem Winkel von 5° vor sowie hinter dem Propellerkreis untergebracht sind (FAR 23.771,
FAR 25.771), Bild 4.4. Primarsysteme zur Flugsteuerung sind in diesem Bereich ebenso nicht
zu integrieren. Passagiere sollten in der vorher beschriebenen Flidche ebenfalls nicht sitzen,
was sich in der Praxis aber schlecht umsetzen ldsst. Durch die Verwendung von speziellen
Geweben kann das Risiko des Eindringens von Propellerteilen in die Kabine minimiert wer-
den, Bild 4.4.

‘{; .

,;/;ﬁ;”

Bild 4.3 Bereich in dem keine Cockpitbesatzung, Flugsteuerung sowie
Instrumente untergebracht werden diirfen(Boettger 2005)

Fuselage Fuselage . hterior wall
: hsulation Farel (IWF)

Fragment

Faaric Barriers

Bild 4.4 Erh6hung der Passiven Sicherheit von Passagieren und Be-
satzung durch Einsatz von Gewebematerialien (Boettger 2005)
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4.3 Einfluss der Aerolastik auf die Triebwerksanordnung

Aerolastische Effekte sind nach Torenbeek 1988 vornehmlich flr grof3e und schnell flie-
gende Flugzeuge zu beriicksichtigen. Generell gilt: Die Elastizitit der Flugzeugstruktur
nimmt mit wachsender BaugroBe iiberproportional zu (Krag 2003). Statische und zeitunab-
hingige dynamische Verformungen (Schwingungen) der Tragfliigel und die daraus induzier-
ten stationdren und instationdren aerodynamischen Reaktionen kdnnen zu einer Vielzahl von
aerolastischen Problemen mit weit reichenden Konsequenzen fiihren, bis hin zum Versagen
der Primérstruktur. Zu unterscheiden sind Fliigelaerolastik, sowie Aerolastik des Triebwerks
(z.B. Flattern der Beschaufelung axialer Turbomaschinen. Flatterprobleme an der Verdichter-
beschaufelung sind aufgrund der wechselseitigen aerodynamischen Interferenz ungleich
schwieriger zu berechnen als beispielsweise der isolierte Tragfliigel (Krag 2003). Genaue
Aussagen zur Triebwerkspositionierung lassen sich nur in ungeniigender Qualitét treffen, da
sich die Systeme Flugtriebwerk/Tragfldche in jedem einzelnen Fall unterschiedlich verhalten.
Allgemeingiiltig ist jedoch anzumerken, dass bei der Verschiebung des Triebwerkes zum
Tragfliigelende die aerolastischen Effekte aufgrund der oben aufgefiihrten Elastizitdt zuneh-
men (Airbus, 2005). Bild 4.5 zeigt die Effekte einer Verschiebung des Triebwerks in Spann-
weitenrichtung im Verhdltnis zur Flattergeschwindigkeit. Eine grof3ere Vorlage des Antriebs
erhoht zudem nach Swan 1973 die Flatterneigung, Bild 4.6.

Es muss also ein Kompromiss zwischen der Massenentlastung durch die Position des Trieb-
werks und den aerolastischen Effekten durch die Triebwerksanbringung gefunden werden. In
der Flugzeugindustrie geschieht dieses mit Hilfe von Rechenmodellen mit anschlieBender
Validierung der Ergebnisse im Windkanal durch die spezialisierten Fachabteilungen.
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Bild 4.5  Effekt der Positionierung in
Spannweitenrichtung auf das Flatter-
verhalten (Swan 1973)

Bild 4.6  Effekt der Positionierung in
Bezug zur Profiltiefe auf das Flatter-
verhalten (Swan 1973)
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5 Baugruppen und Schnittstellen

In diesem Kapitel werden verschiedenste Thematiken der Integration eines Flugmotors be-
handelt. Zur Wahrung einer iibersichtlichen Gliederung sind die einzelnen Unterkapitel vom
Fliigel aus zum Triebwerk verlaufend. Einige Unterabschnitte behandeln im ,.tieferen Sinne*
die Triebwerks- und Systemtechnik. Da diese aber unmittelbare Auswirkungen auf eine ge-
lungene Integration haben, werden entsprechende Punkte mit angesprochen.

51 Pylon

Ein Aspekt in der komplexen Triebwerksintegration ist das physische Bindeglied zwischen
Triebwerk und Fliigel, der Pylon (Bild 4.1 bis Bild 4.4). Dieser stellt eine dullerst umfangrei-
che Baugruppe aufgrund der Anzahl von verschiedensten Systemen dar. Fast alle dem Ge-
samtsystem Flugzeug bereitgestellten Energieformen passieren den Pylon, was bei der Ausle-
gung berticksichtigt werden muss. Dazu gehdren Kraftstoffversorgungsleitungen, Hydraulik-
leitungen, Generatorkabel, Zapfluftsystem sowie Mess-/ Steuerleitungen.

e EE‘XT///j;h ; Bild 5.1 Pylon (damalige Bezeichnung:
/////// //////Z Stil) mit TL-Triebwerk (Schulshenko 1976)

I _,_.o‘.,‘-'

Bild 5.2 Heutiger Pylon
ohne Verkleidungsteile
(Sturma 2002)
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Bei der Unterfliigelanordnung sollten vor der Wahl des Pylons und den damit verbundenen
Abmessungen, folgende Punkte beachtet werden:

o Fahrwerkshohe (18 inches Bodenfreiheit der Gondel beim Rollen)
im Vollbeladenen Zustand)

o Fahrwerksposition

o Spritzwasserkegel des Bugrads

. Aerodynamik (Beispiele im Kapitel Aerodynamik, dazu auch Einfluss
Vor/Tieflage des Pylon)

o Fliigelpfeilung

. Fliigel V Form

o Position der Flaptrack Fairings (Diiseneffekt zwischen Pylon
und Flaptrack Fairing)

. Zuginglichkeit der Laderdume

Bild 5.3 Pylonmontage bei einem
Airbus A380 (Airbus 2004)

Bild 5.4 Pylon angeordnet tber
dem Rumpf (Teal 2004)
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5.1.1 Auslegungskriterien:

Wie in der Strukturkonstruktion iiblich, miissen Lastvielfache beim Entwurf des Pylons ein-

bezogen werden. Das Verhiltnis der Beschleunigung zur Erdbeschleunigung

wird als Lastvielfaches n bezeichnet (Seibel 2002).
Dies gilt fiir alle drei Achsen: n.n,,n,

x> ly»

Dariiber hinaus treten im téglichen folgende Lastfille auf:

o Dynamic Landing Conditions

. Dynamic Gust Conditions

o Taxiing and Take-Off

o Engine Failure (Compressor or Fan Seizure)
o Unchecked Pitching Maneuver

o Rudder Maneuver

o Maximum Torque

o Rolling Maneuver

o Reverse Thrust

(5.1)

Dimensionierungen der genannten Grof3en sind in der JAR/FAR Part 25 festgelegt (dahinter

Lastvielfache bei der Auslegung der Do 728):

. Mandgverlastvielfache
N, max = 12,5
nZ,min = _1’0
o Crashlasten / Notlandungen Auslegung Do 728 als Richtwert:
ny=-9,0 ny=-15bis+9
n, =+2,5 ny=-3bis+3

n,=+4,5 n,=-3bis+6
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5.1.2 Pylonaufbau

Typische Beispiele fiir den Pylonaufbau (Bild 5.5) liefert die Airbus Single-Aisle Familie,
bzw. die Dornier 728/928. Im Falle der Dornier ist der Pylon in drei Hauptbaugruppen aufge-
teilt (Sturma, 2002):

o Forward Extension zur Aufhdngung der Fan Cowl
o Der lastiibertragende vordere Pylonkasten
o Die aerodynamische Ablaufverkleidung (Aft-Fairing)

Die oberen / seitlichen Verkleidungsteile tragen nur aerodynamische Lasten. Aus leichtbau-
technischen Gesichtspunkten sind Bauteile wie die Seitenwinde integral zu frisen, was be-
deutet, dass Frasrippen, Stringer und Gurte aus einem Teil bestehen. Die Aft-Fairing und an-
dere Verkleidungsteile konnen als Kohlefaserbauteile ausgefiihrt werden, wobei diese eben-
falls als Zugangsdeckel fungieren, um die Systeme (Bild 5.6) im inneren des Pylons zu errei-
chen (z.B. Feuerloschflaschen).

Fairings

Aft-Fairing

Forward
Extension

I'TEIEEE RS R AR L RN ¥

X EEE R LR XY

[ EERERES EREE

Pylon mit An- @
bauteilen ‘E‘I’;gu
.
)
! Bleed Air Duct
S (Zapfluftleitung)
Bild 5.5 Pylonbauteile einer Dornier 728 Bild 5-6 Pylonsysteme (Sturma 2002)

(Sturma 2002)
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5.1.3 Materialauswahl

Durch die unterschiedlichen Belastungen, denen die verwendeten Materialien ausgesetzt sind,
kommen Werkstoffe wie rostfreier Stahl (Hitzeschilder im Abgasbereich, Brandschott), Titan
(Rippen, Holmsegmente, Pylonseitenwénde), Aluminium (ebenfalls Holme sowie Rippen der
Sekundarstruktur), Silicon (Dichtmaterialien) und Kohlefaser (Seitenverkleidungen) zum Ein-
satz (Airbus 2005). Da viele der Bauteile im Heif3teilbereich des Antriebs liegen, muss darauf
geachtet werden, dass Primérstruktur aus dem iiberwiegend verwendeten Titan keinen Ober-
flichentemperaturen von mehr als 200°C ausgesetzt ist (Dauerfestigkeitswerte von Titan fal-
len ab 200°C rapide). Deshalb ist es gerade im Abgasbereich wichtig, die Werkstoffe mit ei-
nem Hitzeschild vor Strahlungswérme, Konvektionswérme zu schiitzen (nach Sturma 2002).
Dazu werden Nickelbasislegierungen wie Nymonic oder Inconel benutzt.

5.1.4 Pylon- Flugelanbindung

Da auf die Triebwerksbefestigungsarten in Kapitel 5.2 gesondert eingegangen wird, soll an
dieser Stelle die Anbindung der Baugruppe nur oberfldachlich angeschnitten werden. Aufgrund
der relativ groBen Massen des Antriebs, bei einem CF34-8D Motor von General Electric bei-
spielsweise, mit einer Masse von ca. 1600 kg und dem Pylon selbst mit 230 kg, wird das Ge-
samtsystem als Schwingmasse angesehen. Nicht zu vernachldssigen sind die Steifigkeitsver-
héltnisse von Fliigel-/ Pylonkasten: es darf unter keinen Umstanden zur Kopplung von Py-
lon — mit den Flugeleigenfrequenzen kommen. Auftretende Wéarmedehnungen diirfen keine
Spannungen hervorrufen, weshalb der vordere Lagerpunkt als Festlager ausgelegt ist und der
hintere Lagerpunkt als Schiebesitz (Airbus Deutschland 2005).

Bild 5.7 Schnitt Flugel/Pylon/Triebwerk mit Versorgungslei-
tungen (air international 2003)
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5.2 Triebwerksbefestigungsarten

Primire Aufgabe der Triebwerksbefestigung ist die Ubertragung der Schubkrifte an den Py-
lon (siehe Kapitel 5.1), bzw. direkt an die anliegende Struktur. Zusammengefasst wirken fol-
gende Kréfte auf die Triebwerksanlage und demzufolge auch auf die Befestigungselemente
am Pylon/Flugzeug (Schmitt 1998):

o Massenkraft Foer = Noer * Forw (5.2)

Fotw - Gewichtskraft des Triebwerks
Nyer - Koeffizient des errechneten Lastvielfachen

° Schubkraft Fs durch Schubkraft des Antriebs
o Reaktionsmoment My der Luftschraube (fiir Flugzeuge mit Luftschraube)
o Die aerodynamischen Krifte, die an den Gondeln der Triebwerke wirken.

(Im Verhéltnis zu den anderen Belastungen klein)

Im Allgemeinen unterscheidet sich die Konstruktion der Befestigung vom Propellertriebwerk
erheblich von denen der Strahltriebwerke. Sie hdngt nicht nur vom Triebwerkstypen ab, son-
dern auch von der Lage am Flugzeug. Kolben- und PTL Triebwerke werden meistens entlang
der vorderen Fliigelnasenkante, oder im Bugbereich mit Hilfe eines Systems von Trigern an-
gebracht. Bild 5.8 zeigt die Befestigung einer Propellerturbine am Tragfliigel. Die Konstruk-
tion stellt ein rdumliches Tragwerk dar, das iiber Ddmpfungselemente mit dem PTL-TW ver-
bunden ist. Die oberen und unteren Streben haben am Ende eine Befestigungsgabel mit Ge-
winde, das zur Regulierung der Lage der Triebwerksachse dient. Allgemein kann die Monta-
ge mit Hilfe von Tragern geschehen. In diesem Fall nehmen die Tréger nur axiale Belastun-
gen auf (vgl. Prinzip Pendelstiitzen). Ebenso kann die Aufnahme mit einer Trager-
Balkenkonstruktion geschehen, was die Ubertragung von Biegekriften erlaubt (Schulshenko
1976). : . /

Bild5.8 Befestigungsgestell eines PTL am vorderen Tragfliigelholm 1 — Aufh&ngungs-
dampfer: 2 — Strebe mit Deflektor; 3 — Holm des Tragfliigels (Schulshenko 1976)

Bei heute iiblichen Verkehrsflugzeugen, werden Turbofantriebwerke tiberwiegend an Pylonen
hingend unter dem Tragfliigel (Bild 5.9), oder am Rumpf 5.10) angebracht. Bild 5.9 stellt ein
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IAE V2500-A5 Unterfliigel Engine Mount System dar, welches bei den meisten Triebwerks-
herstellern verwendet wird. Bei diesem Triebwerk tlibertrdgt die vordere Authidngung (Bild
5.12) den gesamten Schub. Der hintere Aufhdngungspunkt iibertrigt das Moment ,,My*“ und
verhindert durch sein fehlendes Festlager in ,,X“ - Richtung Spannungen durch thermische
Ausdehnungen. Die Motoren-/ Pylonverbindung ist als 2-Mount System ausgefiihrt (Lufthan-
sa Technik 2003);

o Vordere Aufhangung: tibertragt X-Kréfte (Schub), Y-Krifte (Lateral) und
Z-Krifte (Vertikal)

o Hintere Aufhangung: tibertragt Y-Krifte (Lateral), Z- Kréfte (Vertikal)
und das Moment My (Moment durch Drehung der
Wellensysteme)

+ Z
AFT MOUNT

FORWARD MOUNT

Bild 5.9 Lage der Triebwerksaufhangungen an einem IAE V2500 — A5 Triebwerk,
sowie Aufnahme der jeweiligen Lasten (in Anlehnung an MTU Maintenance 1998)

Eine Variante der Heckinstallation stellt Bild 5.10 dar, wie sie z.B. bei McDonnell Douglas
verwendet wird. Hier iibernimmt die vordere Aufhéngung alle X-, Y-, sowie Z-Krifte und das
Rollmoment My. Die hintere Authingung ist demnach ein Schiebelager, welches die X- und
die Z-Krifte aufnimmt.



48

Vordere Aufhdngung Hintere Aufhdngung

geschmiedeter geschmiedeter

Trager Trager
[J B)
A
)

*) Kugel-Gelenk

Bild 5.10 seitliche Trieb-
werksaufhdngung am Rumpf
(in Anlehnung an Schmitt 1998)

Die bei diesen Arten von Schraubverbindungen hohen Anzugsmomente von bis zu 700 Nm
verhindern unter allen Betriebszustinden das Klaffen bzw. Abheben der Auflageflachen (Yo-
ke), was erheblich negative Auswirkungen auf die Lebensdauer der Zugbolzenverbindung
hitte. Die vorgesehene Montageposition stellen so genannte Shear Pins her (Vermeidung von
Montagefehlern, siehe auch Bild 5.11).Bei Ausfall eines Bolzens pro Authdngung muss noch
ein sicherer Flugbetrieb bis zum nichsten Check gewdihrleistet sein.

PYLON MOUNT BOLTS
(4 PLACES)

PYLON FWD PART

— | ]
S f
=== PYLON AFT PART
—— CENGINE VERSION
ADAPTOR)
L SAF s S -
<3 z —— PYLON MOUNT
BOLT POSITION | R & ALTGNRENT ] : BOLTS (4 PLACES)
SHEAR PINS S - SN
ASSEMBLY ~i (2 PLACES) 5
i - { .
ANTI-ROTATING e ;
AND RETAINING S . I— p 3
PLATES
(10 PLACES) ’ ; 2 ASSEMBLY SIDE LINK & i BE
—~ = g 3 ASSEMBLY S,k ~ . /isssnau
e ANTI-ROTATING o g a* !
— AND RETAINING S Ay SIDE LINK
4 = A W ASSEMBLY
Y =3 T FWD o = AN : SSEn®
VEY ] - e
£ L N\ He
ENGINE CASE CENTER  FWD 5 5, CASE LUGS
FND SUPPORT 7 _ THRUST LINK LINK Y
SHAFT / ASSEMBLY ASSEMBLY
SUPPORT (2 PLACES) \ \
BEARING i\
ASSEMBLY PR, R R
'FORWARD| [AFT MOUNT| AT
| MOUNT e (4 PLACES)

Bild 5.11  Vordere- und hintere Triebwerksaufhangung eines IAE V2500 — A5 Triebwerks (MTU
Maintenance 1996)



Bild 5.12  Vordere Triebwerks-
aufhdngung eines IAE V2500-A5
Triebwerks (International Aero
Engines 1999)

Bei Betrieb in Notsituationen, z.B. Landen ohne Fahrwerk, mit nicht vollstindig ausgefahre-
nem Fahrwerk, sowie Notwasserung, muss die Anbindung vom Triebwerk zum Pylon so aus-
gelegt sein, dass sich dieses vom Pylon 16st. Im Gegensatz zur Trennstelle Fliigel-/ Pylon
verhindert das Losen des Triebwerks von seiner Authdngung eine Beschiddigung der Integral-
tanks und ein Austreten des Kraftstoffs (Bild 5.13). Folgende {iberméBige Belastungen fiihren
zum Sollbruch:

. Z-Last (senkrecht Last, positiv / negativ)
o Y-Last (seitliche Last, positiv / negativ)
o X-Last (riickwértsgerichtete Last)

— Tragflache

Bild 5.13  Sollbruchstelle zwischen Triebwerk und Fligel (Schmitt 1998)
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5.3  Triebwerksgondeln, Triebwerkseinlaufe und Austrittsteile

Triebwerksgondeln kombinieren in Hinsicht auf das Flugzeug primire sowie sekundire Auf-

gaben:

o Aerodynamische Formgebung der Motorverkleidung, bzw. Umhiillung des
gesamten Antriebs

o Raum fiir Accessories ( Kraftstoff — und Olsysteme, etc.)

o Enteisungssysteme

o Schubumkehr

o Anbindung zum Pylon

o diverse Wartungsverkleidungen (Cowlings)

Zu verifizieren sind generell Triebwerkseinldufe von Kolbenmotoren (Bild5.15), PTL-, sowie
ZTL Triebwerken (5.14), da alle Antriebsvarianten eine unterschiedliche Methode zur Schu-

berzeugung, bzw. Energiegewinnung haben.

Bild 5.14  Triebwerkseinlauf eines Bild 5.15  Triebwerksfrontansicht eines
IAE V2500 A5 Triebwerks (Endesfelder 2003) Kolbentriebwerks (Endesfelder 2003)

Aufgabe des Einlaufes ist es, das Geschwindigkeitsniveau der vom Triebwerk angesaugten
Luft moglichst verlust— und turbulenzarm so zu reduzieren, dass eine fiir den nachfolgenden
Verdichter geeignete Zustromung entsteht.
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Dieser Zustand stellt den Idealfall dar, der in Realitét nicht immer zu verwirklichen ist. Als
Kompromisslosungen seien hierbei genannt:

e Boeing 737 mit optimierten Einldufen
- aufgrund mangelnder Bodenfreiheit
e Flugzeuge mit Hecktriebwerk; MD-11, DC-10, MD-90
- ungiinstige Anstromung durch Rumpf, Vorrichtung zum Ablaufen der
Grenzschicht vom Rumpf
e Turbopropeinldufe
- meist Stérungen vor- oder im Einlauf wie; Propellerwelle, Untersetzungs-
getriebe, Verwirbelungen durch Luftschraube

Alle Triebwerkseinldufe bei herkdmmlichen strahlgetriebenen Reiseflugzeugen sind als sub-
sonischer Einlauf (pitot intake) ausgelegt. Die Vorteile liegen in vergleichsweise geringen
Einlaufverlusten bis May=0,9. Ober- und unterhalb dieser Grenze, z. B. im Bodenstandfall
entstehen relativ hohe Stromungsverluste.

Gondeln heutiger Verkehrflugzeuge besitzen meist eine Gondelneigung ac. Dieser Winkel
entspricht dem Anstellwinkel aac wiahrend des Reisefluges. Da der Flugzeuganstellwinkel
eine verdnderliche Grof3e durch den Kraftstoffverbrauch ist (Bild 5.16), muss er wiahrend des

Fluges stéindig angepasst werden. Ab einer Flugmachzahl von Ma, > 0,4 fllt dieser aber

eher gering aus, im Vergleich von Anstellwinkeldnderungen bei Start und Landevorgéngen
bei Ma, < 0,3. Fiir Flugzeuge, die sich mit einer Reisefluggeschwindigkeit von Mag ~0,85

fortbewegen, kann die Neigung wie folgt berechnet werden (Braunling 2004):

o; =05°+1L1*a, . (5.4)

Soll das Flugzeug fiir einen niedrigeren Geschwindigkeitsbereich optimiert werden, gilt die
abgeédnderte Formel:

os =0,5°+L4*a, . (5.5)
20° _(?D)TO.z 1.2 Cy T T T T |
U E Co = Fluggeschwindigkeit
- l I ICU =l6c., (Coo = Abhgbegeschwinqigkgit (take-off)
x _*‘QQ FS : Cqu = Abreissgeschwindigkeit
= sl -
5 | | |
5 ! E o Bild 5.16 Anstellwinkel-
> : anderung mit der Flug-
T o i { | machzahl (Braunling 2004)
02 | 0. 08 Ma,

(Mag);o ' Flugmachzahl
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Die seitlichen Verkleidungsteile des Blédsers (Fan Cowl Doors Bild 5.17) ermdglichen es dem
Konstrukteur, Baugruppen wie das Kraftstoffsystem, Olsystem, Teile der Schubumkehrvor-
richtung, etc. Platz sparend und aerodynamisch giinstig zu integrieren. Bodenstandzeiten des
Flugzeuges konnen durch eine geschickte Platzierung der Wartungsklappen (Bild 5.18) mi-
nimiert werden (z.B. fiir Olkontrolle, Kontrolle der Chip-Detektoren)

Bild5.17  Wartungsschaubild (Airbus 2003)

“Van Door” Concept Fan
Cowl Open for Maintenance

Thrust Reverser
Open
For Maintenance

Bild 5.18 Triebwerksverkleidungen des Rolls-Royce Trent 1000 (Airbus 2005)
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Nach Roger Nield 1994 entfallen bei modernen High-Bypass-Triebwerken ca. 15-20 % des
Gesamtpreises fiir einen Antrieb auf die Motorengehduse (Nacelle). Vorteile infolge Ge-
wichtseinsparung lassen sich durch die vermehrte Verwendung von Composite Werkstoffen
erzielen. Diese vereinigen giinstige Eigenschaften wie eine gute Schallabsorbierung (Bléiser-
larm, Verdichterschall), was unter dem Kapitel Larmreduzierung gesondert behandelt wird.
Bild 5.19 zeigt die tendenzielle Gewichtsreduktion von konventionellen Al-
Einlaufverkleidungen durch Ersetzen von Composite Materialien.

© METAL CONSTRUCTION " 28% WEIGHT
X LIMITED COMPOSITES APPLICATION

& MAINLY COMPOSITES APPLICATION

NOSE COWL WEIGHT

1 T T T T T T T T T T T
1000 2000 3000 4000 5000 6000

SIZE PARAMETER - Dy, x L 8. Ine.

Bild 5.19  Gewichtsreduktion bei Triebwerkseinlaufen durch Verwendung von
Composite Werkstoffen (Nield 1994)



54

54  Schubumkehrsystem

Um den Bremsweg des landenden Flugzeugs zu verkiirzen, werden Schubumkehreinrichtun-
gen zusétzlich zum herkommlichen Bremssystem benutzt. Der Schubumkehrer ist in nahezu
allen zivilen Flugzeugen zu finden und ist in der Lage, durch eine Richtungsdnderung des
Schubstrahls, die Bremskraft um 30 % zu verkiirzen. Auf nassen Landebahnen kann sich der
Anteil auf bis zu 50 % der Bremswirkung steigern (Hiinecke 1993). Weitere Aufgaben sind:

e Reduzierung des Bremsenverschleil3
e Richtungskontrolle in Notsituationen
e Riickwertsrollen des Flugzeugs vom Finger

Bei der Integration eines entsprechenden Systems, muss unter Umstinden beachtet werden,
dass der Betrieb zum Teil erheblich gestort werden kann. Beim langsamen Rollen, oder hohen
Leistungsstufen im Umkehrbetrieb ist es moglich, heile Gase wieder anzusaugen. Dieses
kann zu kritischen Temperaturen im Verdichter fiihren.

Weitere Gefahr stellen von der Landebahn aufgewirbelte Teilchen -/ Fremdkdrper dar. Des-
halb wird aus wartungstechnischen Griinden auf das Zuriicksetzen mittels Umkehrschub im
normalen Betrieb verzichtet. Zu priifen ist auch, ob der Umkehrstrahl die Fliigelaerodynamik
stort, oder zusatzlichen Auftrieb erzeugt wird, was auf dem Fliigel ein starkes Unterdruckfeld
entstehen ldsst, so dass die Rdder durch ein Kopflastiges Moment entlastet werden und das
Heck anhebt.

Triebwerke mit hohem Nebenstromverhéltnis besitzen in der Regel nur im kalten Kreis ei-
nen Schubumkehrer. Diese sind bei modernen Antrieben als Dreh-/ Schwenktiiren wie in Bild
5.21 (z.B. CFM 56-5, PW6000), oder auch als Kaskaden (IAE V2500, CF6-50) im Bild 5.20
ausgefiihrt sind (Braunling, 2004).

Turboprop- Flugzeuge gewéhrleisten durch eine Verstellung der Propellerblitter die Wirk-
richtung des Schubs.
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rkleidung Basistriebwerk

Bild 5.20 Reverser CF 6-80 als Cascade ausgefiihrt (Hinecke 1993)

Bild 5.21 Reverser PW 6000 als Schwenktir ausge-
fuhrt (Pratt & Whitney 2003)
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55 Schubdise und Abgassystem

Schubdiisen von Unterschall-Reiseflugzeugen sind konvergent ausgelegt und bestehen im Fall
der Turbofantriebwerke aus 2 Diisenbauteilen. Dabei hiillt der Strahl des Kaltluftstroms (Pri-
markreis) den HeiBBgasstrom ein, so dass eine larmreduzierende Wirkung erreicht wird. PTL’s
(Propeller Turbinen Luftstrahltriebwerke) gewinnen nur ca. 10 % ihres Gesamtschubes aus
dem Abgasstrahl, der restliche Anteil féllt auf den Schub des Propellers zuriick. Kolbentrieb-
werke hingegen sind bei der Betrachtung des Schubes infolge des Abgasstrahls zu vernach-
lassigen. Als Beispiel sind Konstruktionslosungen aufgefiihrt, die dass Gesamtsystem, sowie
dessen Flugleistungen beeinflussen:

Bei einer sehr engen Bindung zwischen Triebwerk und Fliigel, miissen ggf. die Klappensys-
teme modifiziert werden (Bild 5.22).

Bild 5.22 Boeing 737-200 Klappensystem
(www .airliners.net)

Flugzeuge mit besonders kurzen Start und Landestrecken (VSTOL; Very Short Take Off and
Landing), ist es erforderlich, den Abgasstrahl als Auftriebshilfe zu benutzen, Bild 5.23. Die-
sem Kriterium werden bei Militirtransporten sowie Passagierflugzeugen wie der BAe 146 be-
sondere Aufmerksamkeiten geschenkt.

Bild 5.23 Dreiteiliges Hochauftriebssystem vom
(Quelle unbekannt)

Zu unterscheiden sind nach ihrer Bauweise separate Schubdiisen (Bild 5.24), sowie Diisen mit
Abgasmischvorrichtungen (Bild 5.25). Die auf der vorigen Seite angesprochene ldrmreduzie-
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rende Wirkung kann gesteigert werden, indem der dullere Verkleidungsteil bis zum Ende des
Triebwerks verldngert wird. Ein Beispiel dafiir liefert das Triebwerk IAE V2500 (Bild 5.24
unten). Obwohl hierbei von einer integralen Schubdiise gesprochen wird (common or integra-
ted exhaust nozzle), zihlt diese Bauart noch zu den separaten Schubdiisen, da nur eine gerin-
ge interne Strahlvermischung stattfindet.

) ) . HeiBgas
= =\
g'jj-— kalter Fanstrom

Integrale Schubdiise

Bild 5.24  Aufbau von priméaren und sekundéren Schubdusen bei Turbo-
fantriebwerken mit seperaten Schubdiisen (nach Braunling 2004)

Zu Mischern oder auch Zwangsmischern (forced
mixer) fiihrt Braunling 2004 aus, dass es

zu einer Vermischung des Primédr- und Sekun-
darstroms kommt. Man spricht dann nur noch
von einer einzigen Schubdiise. Typische Beispiele
sind die Triebwerke RB211-524H (Boeing 767-
300) und PW6000 (Airbus 318). Ziel der Mischer
ist durch gestiegene Larmschutzanforderungen

eine Reduzierung des Abgasschalls, sowie eine
Senkung des Spezifischen Kraftstoffverbrauchs.

Bild 5.25 Zwangsmischer eines PW6000
Triebwerks (Airbus 2004)
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5.6 Triebwerksbrand- / Blitzschlagschutzsysteme

Zweckmifig ist die Beriicksichtigung eines Triebwerksbrandes bei der Integration der Sys-
teme Triebwerk und Pylon. Dieses muss durch brandbestindige Werkstoffe und eine Feuer-
loschanlage geschehen. Praktische Ausfiihrungen der Fa. Fairchild Dornier stellen eine Be-
triebstiichtigkeit der Priméarstruktur von 15 Minuten im Falle eines Triebwerksbrandes der Do
728 bei einer Temperatur von 1100 °C sicher (Girotto, 2002). Werkstoffe der Priméirbauteile
im Brandraum sind aus rostfreien Stahl, bzw. den besonders hitzebestdndigen Nickellegierun-
gen auszuwahlen. Die Triebwerksverkleidung muss mit feuerfestem Dichtmaterial gasdicht
geschlossen sein, damit keine Flammen in Richtung Fliigeltank schlagen konnen. Die Brand-
meldung kann durch eine Feuerwarnschleife sichergestellt werden, welche eine anschlieBende
Brandbekdampfung mit Gasen moglich machen, Beispiele dazu in Dieter Scholz, Vorlesung
Triebwerkssysteme, ATA26. Wichtig ist die Beriicksichtigung des Feuerloschsystems (Bild
5.26) in die Konstruktion, da eine nachtrigliche Anderung aufgrund der sehr eingeschrinkten
Platzverhéltnisse im Pylon / Triebwerk nahezu ausgeschlossen ist.

Bild 5.26 Feuerléschsystem eines Airbus A-320 (Scholz 1999)
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Nicht vernachlédssigt werden sollten Mallnahmen zur statischen Ableitung bei Blitzschlag, da
das Triebwerk und der Pylon durch seine Lage eine gefidhrdete Zone darstellen (Sturma,
2002). Um im Falle eines Blitzschlags einen sicheren Weiterflug zu ermdglichen, werden z.B.
bei der Dornier 728 folgende MalBBnahmen getroffen, damit eine statische Aufladung der Bau-
teile vermieden wird:

o Kohlefaserbauteile im Auflenbereich sind mit einem Kupfermesh iiberzogen
o Kohlefaserbauteile im Auflenbereich sind entweder iiber eine ausreichende
Anzahl von Verbindungselementen oder tiber Massebénder an die Primérstruktur

angebunden

o Der Pylonkasten sowie die Aft-Fairing sind {iber redundante Massebinder an den
Fliigel angebunden

. Massebinder werden nicht direkt an der Primérstruktur sondern an separaten

Haltern angeschlossen

o Die Primérstruktur verfiigt intern iiber entsprechend ausgefiihrte und ober-
flachengeschiitzte Vernietungen, um die Ableitung der Bauteile untereinander
sicherzustellen
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5.7 Drainage

Einrichtungen zur Drainage von Flugzeugkomponenten sind an Triebwerksgondeln, wie auch
Pylonen zu finden (Bild 5.27 und 5.28). Hauptaufgabe dieser Systeme ist die Ableitung von
Fliissigkeiten aus Gefahrenbereichen, bzw. brandgefdhrdeten Zonen:

e Schwitzwasser

e Hydraulikfluid

e 01

o Kraftstoffundichtigkeiten

Die Austrittsoffnung des sog. Drainagemasts muss so positioniert sein, dass durch ungiinstige
Stromungen ein Wiedereintritt der Stoffe in das Flugzeug ausgeschlossen ist. Ebenso sollte
bei Bodeneffekt-/Wasserflugzeugen ein Sammelbehélter vorgesehen sein. Vorteilhaft ist die
Einteilung von Baugruppen in Sektionen, dadurch ist es dem Wartungspersonal moglich, die
Undichtigkeit schneller zu lokalisieren, was die Fehlersuche stark vereinfacht.

Bild 5.28 Drainmast am Pylon
(Endesfelder 2004)

APU EHROUD AND

HYBRALULIC BRAIN

Bild 5.27 Drainmast (Endesfelder 2004)
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5.8 Wartbarkeit

Die Wartbarkeit der Triebwerke stellt trotz der zunehmenden Betriebssicherheit und den Ab-
stinden einzelner Priifungen zwischen den Fliigen ein wichtiges Thema dar. Heutige Motor-
iiberwachungssysteme verkiirzen allerdings die Vorflugkontrolle auf ein Minimum, was die
Erreichbarkeit der Triebwerke im Vergleich zur Vergangenheit nicht zwingend erforderlich
macht. Einmotorige Flugzeuge sind im Gegensatz zu mehrmotorigen leichter zu warten, da
ein Zugang der Triebwerkssysteme meist ohne aufwendige Hilfsmittel moglich ist. Bei grof3e-
ren Luftfahrzeugen ist eine eingehende Sichtpriifung ohne spezielle Hebebiihnen in der Regel
nicht durchfiihrbar. Deshalb sollte beim Entwurf darauf geachtet werden, dass Flugzeuge die
iiberwiegend kleinere Flugplédtze ohne ausreichende Infrastruktur bedienen, Moglichkeiten im
Schadensfall fiir den Zugang des Wartungspersonals bieten (Bild 5.28, Bild 5.29).

Triebwerkswechsel mit niedrig angebrachten Propeller-/ bzw. Strahlantrieben lassen sich
leichter durchfiihren, als heckseitig am Rumpf angebrachte Motoren, oder in der Struktur in-

tegrierte Antriebe.

Bild 5.28 Wartungsarbeiten bei einer
heckseitigen Triebwerksintegration
(Quelle unbekannt)

Bild 5.29 Borescope Inspektion nach
Fremdkorperschaden im Verdichter
~ (Endesfelder 2004)
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6 Aerodynamik der Triebwerksintegration

Die aerodynamischen Parameter einer optimalen Triebwerksintegration haben entscheidenden
Einfluss auf den spiteren Gesamtwiderstand des Flugzeugs. Nach Girotto 2002 kann durch
eine optimale Anordnung der Motoren ein Potenzial von 1 bis 2 % des Flugzeugwiderstands
erzielt werden. Dem Leser soll in den folgenden Abschnitten ein Uberblick iiber die wesentli-
chen Faktoren und Maflnahmen zu deren Optimierung gegeben werden.

6.1 Einfluss der Triebwerkspositionierung

Von zentraler Bedeutung wéhrend des Entwurfes ist der Interferenzwiderstand von Tragflii-
gel/ Triebwerk respektive Rumpt/ Triebwerk.

Definition: Der Interferenzwiderstand entsteht durch die gegenseitige Beeinflussung der
Strdmung um benachbarte Baugruppen. Je ndher sich zwei Baugruppen
sind, desto groBer ist der Interferenzwiderstand (nach Scholz 1999).

Bei den durchstromten Bereichen konnen sich Diisen- sowie Diffusoreffekte bilden, von de-
nen die letzteren einen negativen Einfluss auf das Grenzschichtverhalten und damit wiederum

auf den Formwiderstand ausiiben.
Gondelkontur + Fan-Durchmesser Slat / Pylon - Verschneidung

\ Profil - Entwurf

Triebwerkslage

Einstellwinkel — N Pylon - Form

Abstrémwinkel Diisen - Form

Sekundéarkreisdise
Primarkreisdise
Konus

Kalter Strahl =—*

HeiBer Strahl ==

————illl]| T

Vermischter ==

% =\“\ Kernstrédmung

Strahl
i Stromung  Vermischte
Triebwerk vourve‘rlagern g Srdmung ’
Zusétzlicher Reibungswiderstand Mischer
Mischkammer
Mischdise

Bild 6.1 Parameter, die den Fliigel — Triebwerks Interferenzwiderstand be-
einflussen (Airbus 1991)
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6.1.1 Unter-/ Uberfligel Triebwerkspositionierung

Zu den wichtigsten Parametern in der Aerodynamik zéhlen die Einflussfaktoren der Vor- und
Tieflage des Triebwerks relativ zum Fliigel, bzw. dessen Nasenkante. Entscheidend sind bei
diesen Maflen die Verwendeten Verkleidungen. Es wird unterschieden zwischen SDSF (Short
Duct Separat Flow) sowie LDMF (Long Duct Mixed Flow) Cowlings. Ein Vergleich der bei-
den Varianten wird durch deren Abmafle und somit verschiedener Bezugspunkte erschwert.
Nach Girotto 2002 haben LDMF Verkleidungen immer eine groBere Riicklage. Triebwerke
der Baureihen CFM56, CF34 und Cf6-50/80 Baureihen sind beispielsweise den Short Duct
Triebwerkstypen zuzuordnen.

Bild 6.2 stellt akzeptable Installationspositionen (maximal 1 % des Gesamtreiseflugwider-
standes) dar. Die dort abgebildeten Modelle sind alle Short Duct Nacelles und haben ihren
Bléserauslass vor der Fliigelnasenkante. Die Einfithrung von Triebwerken mit Long Duct Na-
celles mit interner Strahlvermischung erschweren die Bewertung einer optimalen Integration,
da der Widerstand durch die groBere benetzte Oberfliche sowie dem Interferenzwiderstand

ansteigt.
e——C —C Neue Installation mit
4{ CFD - Methoden abgeleitet
,_/[%{ J_/i H nach Ref. 22
i ' ‘ " H1 :E | 707/CFM56-2
sl KC-135R
N, e

Experimentelle Methode
Jd Aircraft / March 1984

j .
737-300/CFM56-3
>
757-200/RB211-535C
e &
767-200/JT9D-7R4
= "
Xg/C

-0.1 o' 01 02 03
WAL

-0.2
ST ,/ t XF/C
/ Widerstand nicht/Z
akzeptabel -/
311 4 002 10
7 A S5 o A320/
OOA31OP&W0A320/ go o V2500
o, © CFM56
A310GE 02 g
H/C o7
LEGENDE :
1 DC8-10 / JT3C-6 *) O ShortDuct
2 DC8-50/JT3D *) ® LongDuct
3 DC10-30 / CF6-50 Yol _
4 A300B / CF6-50 e

5 B707-320 / JT4A-3 *)
6 B720 / JT3C-7 *)
7 B747 | JT9D
8 B747 / CF6-50
9 C880 / CJB05-23
10 C990 / CJ805-23
11 C5A/TF39

3! CFD - Ableitungen

/////

\\}v

0

Experimentell
7 bestimmt

Bild 6.2 Triebwerkspositionen aus Windkanal und CFD-Methoden (Airbus 1991)
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Bild 6.3 zeigt im konkreten Beispiel der Do 728 eine deutliche Schubabhédngigkeit des Wider-
standes bei grofler Vorlage, wihrend die Erhohung der Tieflage keinen Effekt aufweist, Bild
6.4. Diese Voruntersuchungen verdeutlichen sowohl den Einfluss der Wahl der Triebwerks-
position als auch das Potenzial einer Widerstandsoptimierung. Dabei ist der Schubstrahlein-
fluss in der Widersandsbilanz zu beriicksichtigen (Girotto 2002). Im Windkanal gemessene
Triebwerkspositionen kénnen anschlieBend mit Euler- und Navier-Stokes Verfahren gerech-
net werden, um die Quellen des von der Position abhdngigen Widerstands zu bestimmen.
Wird der Antrieb in der hinteren Position vorgesehen, ist der lokale Auftriebseinbruch am
grofBten, Bild 6.5.
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punkt (Girotto 2002)
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Eine enge Triebwerks-Fliigel Integration verursacht hauptsdchlich 2 lokale aerodynamische

Eftekte (Girotto 2002):

dem
Rumpf zugewandten Seite (durch

Kanalbildung zwischen Triebwerksverkleidung und Fliigel, besonders auf der

V-Stellung des Tragfliigels) Verstirkung des

Beschleunigungseffektes durch den Schubstrahl

Pylon-/ Fliigel Verschneidung beeinflusst die Stromung auf der Tragfliigelober-

flache signifikant. Bei einer nach oben gezogenen Verschneidung kann, sofern
sie mit dem Uberschallgebiet auf der Oberseite des Tragfliigels interferiert,
eine dadurch eingebrachte Storung einen starken Stol3 erzeugen.

Bild 6.6 zeigt eine Beschleunigung der Stromung im Fliigelnasenbereich auf der Unterseite.

Dieses ldsst sich ebenfalls aus einer Kanalverengung (vgl. Diiseneffekt) erkldren. Weitere Ge-
schwindigkeitserhdhungen der Fliigelumstromung fiihren daher zu lokalen Uberschallgebie-
ten, welche mit einer sto3behafteten Rekompression und damit Verlusten verbunden sind. Der
Schubstrahleffekt auf den im Anschluss eingegangen wird, stellt an dieser Stelle eine immen-

se Verstirkung der Widerstandszunahme dar,

Bild 6.7.

Bild 6.6  Einfluss der Triebwerksposition
auf die Fligeldruckverteilung auf der Innen-
bordseite neben dem Pylon (Girotto 2002)

cp=0.3
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=& x/ic=12%, zic=4.8%
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—— ohne Triebwerk T~y
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-@— Xc=12%, zic=4.8% ohne Strahisim.
£ x/lc=12%, z/lc=4.8% mit Strahlsim

xlc=24%, zlc=4.8% ohne Strahlsim~ ~

Bild 6.7  Einfluss des Schubstrahls auf die
Fligeldruckverteilung auf der Innenbordseite
neben dem Pylon (Girotto 2002)
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Bild 6.3 zeigt den Effekt der Triebwerksposition in Spannweitenrichtung auf den Widerstand.

Mit einer Verlagerung des Antriebs zur Flachenspitze nimmt auch der induzierte Widerstand
zu (AGARD 1973).

2
T

THEORY

q
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IKDUCED GRAG FACTORK * _@A_{ZDI R

-N
%

0 .2 -4 .6 .8 Lo

ENGINE LOCATION - FRACTION OF SEMI SPAN -y

Bild 6.8 Effekt der Triebwerkspositionierung in Spannweitenrichtung auf den
induzierten Widerstand (Swan 1973)

Uber dem Fliigel angeordnete
Triebwerke (Bild 3.18) haben den
Vorteil, dass bei Flugzeugen mit

SIDE VIEW OF NACELLE

besonderen Kurzstart-/ Landeei- WiNG COMBINATION

FRONT VIEW
genschaften der Coanda® Effekt \
genutzt werden kann, um Hochauf-
trieb wihrend niedriger Flugge-
schwindigkeiten zu produzieren,
Bild 6.4. Bei Integrationen ohne

Pylon iiber dem Tragfliigel ist zu

beachten, dass im Reiseflug die 0 " : . . 4
0 .2 .4 .6 .8 L0

CJ (OVERWING ENGINES)

Bild 6.9 Effekt der Uberfliigelanordnung auf den
trachtigt wird. Auftrieb (Swan 1973)

kritische Stromung auf der Fliigel-
oberseite nicht zusitzlich beein-

* Mit COANDA-Effekt bezeichnet man die Ablenkung einer Strémung, sobald man einen festen Korper an die
Stromungsfliache bringt. Diese Ablenkung erfolgt gegen den Storkdrper hin. In diesem Fall ist der ,,Storkorper™
die Landeklappe.
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Weitaus grofleren Einfluss als die Positionierung hat der Schubstrahleffekt des Triebwerks
auf die Auftriebsverteilung des Fliigels (Greff 1993). Verstarkt werden die Einbriiche durch
den Strahleffekt, Bild 6.10 und Bild 6.11.

dusserer Stromungswiderstand Rickwirkungen des Triebwerks

und Wechselwirkungen mit und der Gondelstrdmung
Pylon und Strahl \ auf Pylon und Fligel und umgekehrt
Uberlaufwiderstand, " f

- ————
- -

dusserer Strémungs- |
widerstand und ]
Wechselwirkungen mit
demn Pylon

l Ca= 01 == ohne Triebwerk
% il Wc=24%, z/c=4 8% ohne Strahisim.
=@ wWc=24%, z/lc=4.8% mit Strahisim.

senkrechter Verdichtungssto
ldngs des gesamten Umfangs

Lokaler Auftriebsbeiwert c,

Uberkritische Kanalstromung reibungs- und strahlinduziert —8— x/c=12%, z/c=4.8% ohne Strahisim.
zwischen Tragfliigel und Triebwerk  Widerstandseffekte mit -@- Wc=12%, z/c=4.8% mit Strahisim
und Wechselwirkungen mit dem Strémungsablésungen am Ti

Fanstrahl Fliigelspannweite y/s

Bild 6.10 Einfluss der Schubstrahls Braunling, auf  Bild 6.11 Einfluss des Schubstrahls auf die
die Stromung (Braunling 2004) Flugelauftriebsverteilung (Girotto 2002)

Im Rahmen von Voruntersuchungen in der Vorentwurfsphase ist es iiblich, Windka-
nalmessungen an Halbmodellen mit Durchflussgondeln (TFN — Through Flow Nacelles)
durchzufiihren. TFN sind nicht angetriebene Triebwerksmodelle, die benutzt werden, um
Installationswiderstdnde im Reiseflug oder wihrend des Langsamfluges zu simulieren. Bei
dieser Simulationsmethode ist neben den oben genannten Widerstand nur der Einlaufmassen-
strom aussagekriftig, da alle anderen Messwerte (z.B. Diisendruckverteilung) nach einer Stu-
die von Airbus aufgrund des fehlenden Abgasstrahls zu ungenau sind. Deshalb werden fiir die
Bestimmung der Schubstrahleffekte sog. TPN Modelle (Turbo Powered Simulators) benutzt.
Bild 6.6 stellt beide Simulationsarten gegeniiber, wobei darauf zu achten ist, dass ein TPN
Versuch signifikant teuerer ist. Aus diesem Grund werden TPN Windkanalversuche meist in
der Entwicklungsphase angewandt, um die Auswirkung von kleinen Modifikationen an
Triebwerksverkleidung, oder am Pylon zu priifen.

Weitere Untersuchungen des Schubstrahleffekts und der Triebwerkspositionierung wurden im
Rahmen der EU-Forschungsprojekte DUPRIN I (DUcted PRopfan INvestigations), DUPRIN
I, ENIFAIR (ENgine Integration on Future Transport AlRcraft), sowie AIRDATA (AlIRc-
raft Drag And Thrust Analysis) angestellt. Die Untersuchungen zeigen, dass der durch die
Triebwerksintegration hervorgerufene Auftriebsverlust in erster Naherung proportional zur
TriebwerksgoBe ist (Rudnik 2001). Wie bereits zuvor erwéhnt, zeigte Vertikalverschiebung
keinen signifikanten Einfluss, wohingegen eine Verschiebung nach vorn den Auftriebsverlust
mindert.
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SIMULATORTYPE
SIMULATION
ACCURACY
Thrust + ABBREVIATIONS:
Inlet Flow + PP = Pod/Pylon
Pressure Distribution | Fan Flow & + W/B = Wing+Body
at Nozzle Exit Hot Flow = + FTF = Flap-Track-
Temp. Distribution Fan Fiow — - Fadring
at Nozde Exit Hot Flow - - S wett = Wetted Area
Flow State Fan Flow - + 8 = Wing Area

Hot Flow = CE ] f = Shape Factor
ENGINE INSTALLATION DRAG JET - INTERFERENCE DRAG
A ) =
~Cowp. Frr Owrs, FTF
E,?D P/P

imtemns! Drag Comection
acc. to Fat Plate

Ti iti :
\Brgr'::' lon or Pressure Plofting
CDQWP =1i:C”'SwettifS'f With TPS only Comected for

Outer Skin Friction of Nacefle

Bild 6.12 Definition des Installationswiderstand (Greff 1993)
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6.1.2 Triebwerkspositionierung am Rumpf

Zunehmende Triebwerksdurchmesser aufgrund steigender Nebenstromverhiltnisse erfordern
eine weitaus konsequentere Untersuchung der Integrationsvarianten im Vergleich zu fritheren
Triebwerksgenerationen (Voogt 1981). Dies bedeutet im Rahmen der Integration von Antrie-
ben die Beeinflussung der aecrodynamischen Interferenzen von Triebwerk-/ Rumpf. Die Ab-
standsmalle der Zelle zum Triebwerk sind dabei die Entscheidenden Parameter.

Eine einfache Erhohung des Abstandsmalles vom Rumpf zur Zelle ist als unzureichende L6-
sung zur Reduzierung von Ubergeschwindigkeiten aufgrund der Kanalbildung anzusehen. Zu-
friedenstellende Ergebnisse lassen sich durch eine optimierte Kontur des Rumpfes erreichen,
(Bild 6.13 und Bild 6.14). Die Einlauflippe des Triebwerks sollte nach Voogt 1981 nicht zu
nah am Rumpf positioniert sein, um Einlaufverluste und Stérungen der Strdmung auf der
rumpfzugewandten Seite zu vermeiden. Bild 6.14 zeigt die Effekte einer optimierten Rumpf-
gestaltung auf die Druckverteilung im Vergleich zu herkémmlichen Riimpfen.

E
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g BODY
E 1 .~ AREA COMPENSATED
P {: BODY e
g \ STING MOUNT
OR2p 5 Ottt
BODY STATIONv X/L
@
=
= B
¢ -0B UNCOMPENSATED BODY ] .
= TUNNEL TEST
e RESULTS
3 .o €3 s
b AREA COMPENSATED BODY — Bild 6.13 Widerstand von Trieb
ol o " ' , \ . werken am Rumpf (Swan 1973)
.80 .85 .90 .95 L00 105

MACH No,

necelle alone Bild 6.14 Effekt durch Konturierung

——— nacelle +body (A)

Z== nacelis +body (81 des Rumpfes auf die Strémung
(Voogt 1981)
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6.2 Einfluss des Pylons auf die Stromung

Bereits in Kapitel 5.1 ,,Pylon* wurde die Problematik der Systemintegration aufgrund der
baulichen Enge angesprochen, welches sich auch in der aerodynamischen Optimierung wider-
spiegelt. Die Beriicksichtigung der Systeme (z.B. Kraftstoff-, Zapfluft-, Hydraulik- sowie e-
lektrischen Leitungen) erfordert Kompromisse im jeweiligen Pylondesign, wie der Fliigel-/
Pylonverschneidung. Eine Verschneidung des Pylons bis in das Uberschallgebiet des Fliigels
(Bild 6.16), wie es bei diversen élteren Baumustern aufzufinden ist, hat einen starken schrig
zum Rumpf gerichteten Stoss zur Folge. Mit Anndherung zum Rumpf kriimmt sich die Spur
des StoBes wegen des Wandeffekts nach vorne. Die Stof3stirke und der damit verbundene
Verlust kann ca. 1,5% des Gesamtwiderstandes im Reiseflug betragen. Eine wirkungsvolle
MaBnahme diesem Sto3 entgegenzuwirken ist es, die Verschneidungslinie zwischen Pylon
und Fliigel aus dem Uberschallgebiet an der Nasenkante des Fliigels herauszuziehen, Bild
6.16.

Bild 6.15  Druckverteilung auf der Fliigelober- Bild 6.16 Druckverteilung auf der Flugelober-

seite - Pylon der Ausgangsgeometrie — Euler seite einer optimierten Geometrie — Euler Rech-
Rechnung (Girotto 2002) nung (Girotto 2002)

Bild 6.17 zeigt den Einfluss von Modifika-
tionen der Pylonseitenwand sowie des
Triebwerkkerns im Triebwerksstrahl. Durch

cp

Modifikationen wie z.B. Hamsterbacken

(seitliche Auswdlbungen), ldsst sich die

vordere Saugspitze auf der Fliigelunterseite t
abbauen (Girotto 2002). ~ep=0.3 Bascline
---- 8]

------- Mod 2

xc
Bild 6.17  Einfluss geometrischer Anderungen
im Kernbereich des Triebwerks auf die Fligel-
druckverteilungen - innenbord neben den Pylon-
(Girotto 2002)
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6.3  Aerodynamik des Triebwerkseinlauf

Wie im Kapitel 5.3.1 angemerkt, ist es die primédre Aufgabe des Einlaufs, das Geschwindig-
keitsniveau der angesaugten Luft Verlust- und Turbulenzarm zu reduzieren. Ein weiterer
wichtiger Aspekt, der sich unmittelbar vor dem Triebwerk befindet, stellt die Fangstromréhre
dar, Bild 6.18. Die Fangstromrdhre teilt sich vor dem Triebwerk in einen internen und einen
externen Anteil auf, wobei der interne in erster Linie fiir die Versorgung mit Luft verantwort-
lich ist, wohingegen der externe Anteil der Fangstromrohre die Aerodynamik des Gesamt-
flugzeugs beeinflusst (nach Braunling 2004). Es ergeben sich somit im Hinblick auf den
Triebwerkseinlauf folgende Storquellen:

e interne Einlaufverluste

e externe Einlaufverluste

externer Einlauf-
druckwiderstand F,

Zulauf- ex_terner E_inlauf-
widerstand F,,, reibungswiderstand F,, ..

interner’ = U Dt e
A,  Fangstromréhre A JEinlauf- Abgals—
w;‘derstand B _Sfﬁrl__.
=L
gedachter Zylinder, der es
erlaubt, die Einlaufverluste
separat von der hinteren
@ O] @

Gondelkontur zu berechnen

Bild 6.18  Grundlegende Stromungsverhaltnisse und Widerstande an einer
Triebwerksgondel (Braunling 2004)

Die externen Einlaufverluste, bzw. der externe Widerstand Fweex setzt sich aus folgenden
drei Anteilen zusammen:

. Zulaufwiderstand Fyz. Widerstand aufgrund der Druckverteilung auf der Fang-
stromrOhre.
° externer Druckwiderstand Fywg. Widerstand aufgrund der Druckverteilung auf

der daufleren Einlaufkontur.

. externer Reibungswiderstand Fygr. Viskoser Widerstand infolge der Grenz-
schichtentwicklung der dueren Gondelkultur.



Der interne Einlaufdruckverlust /f %0

(pressure recovery) ist eine rein ex-
perimentell zu bestimmende Grofe. 098
Fiir einen subsonischen Einlaufdiffu-
sor zeigt Bild 6.19 die Abhéingigkeit (95
von [/ von der Flugmachzahl und
dem Triebwerksmassenstrom. Der o}
Einlaufwirkungsgrad 7e ist experi-
mentell aus dem //f-Verlauf berech- o2}
net. Wie bei den meisten Komponen-

ten des Gesamtsystems Flugzeug o9

U.2

missen bei der Gestaltung des Ein-

laufs notwendige Kompromisse ge- Bild 6.19  Einlaufdruckverlust [1E und Einlaufwir

kungsgrad nE aufgetragen Uber die Flugmachzahl
macht werden. (Braunlina 2004)

In Bild 6.20 sind die wesentlichen — und dazu auch noch gegensétzlichen - Probleme bei
der Gestaltung subsonischer Einldufe dargestellt: die Dicke sowie die Form-/ Profilge-
bung der Gondeleinlauflippe. Im Reiseflug sollte eine diinne Einlauflippe gewédhlt wer-
den, um lokale Uberschallgebiete und verlustbehaftete VerdichtungsstdBe zu vermeiden.
Im Startfall und Betrieb in niedrigen Flugmachzahlen muss Die Einlauflippe dagegen soll
dick und bauchig sein, um die Einlaufstromung ohne allzu groBe &rtliche Ubergeschwin-
digkeiten und damit auftretenden Stromungsablosungen dem Bliser (Fan) zuzufiihren.
Geringe Rollgeschwindigkeiten bei gleichzeitig starkem Seitenwind verstirken diese
Probleme zusétzlich. Als Beispiel kann unter Zuhilfenahme des Bild 6.20 angefiihrt wer-
den, dass bei einer Normalkomponente des Seitenwindes von (Csw)y = 15 m/s und einer
axialen Zustrommachzahl zum Fan von Mag; = 0,45, dass Flugzeug eine Rollgeschwin-
digkeit von wenigstens Co=10 m/s haben muss, um grof3flichige interne Abldsungen zu
vermeiden. (nach Braunling 2004)

Gondel mit dinner o @ 2
Einlauflippe im Langsamflugfall e E -
@ @ @ o i =
= oo "
— Comis]y & & &g
Co> - 20 + =
— - ~. Strémungs- i
- abldsung =
10 |- \CA
Normalkomponente -
T T T ? ?des Seitenwindes (cgy)y
1
0.0 0.2 0.4 Ma

c2
Bild 6.20 Einfluss der
Bereiche ohne  Dijcke der Einlauflippe
Sglg’;“u“nzgs’ von Triebwerksgondeln
bei Reise — und Lang-
samflugmachzahlen
| und bei Seiten-
Uberschallgebiete, die mit einem senkrechten VerdichtungsstoB enden wind (Braunling 2004)

Gondel mit dicker
Einlauflippe im Reiseflugfall
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7 Massenprognosen

7.1  Triebwerksmassen

In den Zulassungsvorschriften FAR Part 25 sowie JAR2-5 werden Aussagen iiber Masse und
Schwerpunkt gemacht. Diese beschrianken vorher genannte Werte nicht direkt, sondern ver-
langen, dass Masse und Schwerpunkt in den Grenzen bleiben miissen, die unter Berticksichti-
gung der Festigkeit und des sicheren Flugbetriebs noch zuldssig sind (Scholz 1999)

Die Kenntnis iiber die exakte Triebwerksmasse (sofern bereits bestehende Triebwerke vor-
handen sind) mit allen Anbaugeriten ist fiir den gesamten Flugzeugentwurf von grof3er Be-
deutung, da sich mit denen zum Teil weit entfernten Massen vom Schwerpunkt (Center of
Gravity) gravierende Anderungen in der Gesamtstruktur ergeben konnen. Im Folgenden sol-
len einige kurze Beispiele angefiihrt werden, die speziell auf den Bereich Triebwerk zuge-
schnitten sind, da iiber das Kapitel Schwerpunktsberechnung bereits ausfithrliche Schriften’
vorhanden sind. In Tabelle 7.2 u. 7.3 soll ein Uberblick der verfiigbaren Motoren und deren
Gesamtmassen gegeben werden. Bei neuen Projekten, ohne vorliegende Triebwerke, miissen
Richtwerte wie unten verwandt werden (Torenbeek 1988).

Fiir die Verkleidungen gilt:

e Gewicht Triebwerksverkleidungen (nacelles) bei einmotorigen Leichtflugzeugen mit
Kolbenmotor in der Rumpfnase:

my = 1,134 % /P, [Py in hp] (7.1)

e Gewicht Triebwerksverkleidungen (nacelles) bei mehrmotorigen Flugzeugen mit Kol-
benmotor in Boxerbauweise:

m, =0,145%,/R; [Py in hp] (7.2)

e Gewicht Triebwerksverkleidungen (nacelles) bei mehrmotorigen Flugzeugen mit Kol-
benmotor in Boxerbauweise:

m, = 0,0635 * ESHP (7.3)

® Scholz 1999, Roskam 1997, Torenbeek 1988
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e Bei Einziehfahrwerken 0,018 pro ESHP zu den oberen Formeln zuaddieren!

e Masse Triebwerksverkleidungen (nacelles) bei Flugzeugen mit ZTL Triebwerken
(Turbofan):

my, =222 o 7y i (7.4)
g

e Masse Triebwerksverkleidungen (nacelles) bei Flugzeugen mit high-bypass ZTL
Triebwerken (Turbofan) und kurzer Bldserverkleidung:

m, = 0065*Te 1. inN] (7.5)
g

Bei den Abschétzungsformeln fiir Turbofantriebwerken sind in die Massen des Pylons und
des mittlerweile standardméBig verwendeten Schubumkehrer enthalten. Sollte dieser entfal-
len, da er keine Baugruppe ist, die an einem Flugzeug vorhanden sein muss, kann man die
Verkleidungsmasse 10% reduzieren. Wie erwéhnt, sollen diese Gleichungen nur einen groben
Schitzwert liefern. Sollte es erforderlich sein, eine genauere Kenntnis der Gewichte/Massen
zu erhalten, muss an dieser Stelle ein bereits fortgeschrittenes Design der Verkleidungen vor-
liegen. Im Kapitel 5.6 werden akustische Triebwerksverkleidungen behandelt, welche eine
Gesamtflache von bis zu 30m? aufweisen konnen. Diese konnen je nach angewandtem Mate-
rial ca. 20% der Verkleidungsmasse zusitzlich ausmachen (Torenbeek 1988).

Fiir die Masse der installierten Triebwerke gilt:

e Propellerflugzeuge: Mgt = Kpg *Ne(M, +0,109 % R,) (7.6)

wobei der Term 0,109 fiir das Propellergewicht steht
e Strahlflugzeuge: Mgt = Kpg * Ky N %M, (7.7)

kye = 1,16 fiir einmotorige Propellerflugzeuge

kpe = 1,36 fiir mehrmotorige Propellerflugzeuge

kye = 1,15 fiir strahlgetriebene Passagierflugzeuge mit Triebwerke in Gondeln

kye = 1,40 fiir strahlgetriebene Leichtflugzuge mit eingebauten Triebwerken (buried
engines)

Kinr = 1,00 ohne Schubumkehrer

K = 1,18 mit Schubumkehrer

ne = Anzahl der Triebwerke

m, = Masse eines Triebwerks ohne Anbauteile (accessories)
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Um eine genauere Gewichtsanalyse durchfiihren zu konnen, konnen Gewichtsangaben aus
Tabelle 7.1 benutzt werden. Angaben zum Kraftstoffsystem (fuel system) aus unten stehender

Tabelle beinhalten folgende Baugruppen (weitere Systeme sieche Abschnitt 7.3):

o Kraftstofftanks und Abdichtungen

e Pumpen und Kraftstoffrohrleitungen

e Kraftstoffverteilung und Kraftstoffeinfiillsystem
[ ]

Kraftstoffschnellablass (fuel dump)

Tabelle 7.1 Gewichtsanalyse der Triebwerkskomponenten (Torenbeek 1988)

WELGHT wmxﬁwwu METHOD REMARKS AND
TURBOJET /TURBOFAN ] TURBOPROP RECIPROCATING NOMENCLATURE
consult engine manufacturer's
ENGINE INSTALLATION NW
S | ee brochure
ACCESSORY GEAR BOXES T Ne "f .4 . "e m.ﬂ He = definitive weightvih(kg)
AND DRIVES, to (.181) per engine
POWER PLANT CONTROLS, !*lg = gpumber of engines
STARTING AND ICHITION| pneumatic or cartridge add 301 for H'f = fuel flow/engine during
SYSTEM starting system beta control to takeoff "lb/sec (kg/sec)
: Pto = takeoff BHP per engine
podded engines: included "d = duct length * fr (m)
in nacelle group 1.03 .7 N. = number of inlets
included i x “n Pto N
AIR INDUCTION SYSTEM |buried engines : e (.467) A, = capture area per inlet
nacelle group '\asq.ft(nzl
e x(R H.A..‘sk )'j[:“l k= 1,0: round or one flat side
(29.62) d'ii Tgeo geo
) ) = 1,33:two or more flat sides
2 T,, = takeoff SLS thrust/ engine
EXHAUST SYSTEM tailpipes: 3ib/sq.fr (14.63 kg/m") assumed inlet Mach number: .4
silencers: .01 N T
e to
455 .943
SUPER = _ x (uewe) for separate superchargers
GRS (.435)
L e
OIL SYSTEM (.01 to .03) H_W -8 07N W radial: .08 Ne"e additional aystem; basic system
AND COOLER s . s hot. opposed: supplied by engine manufacturer
.03 Neue
integral tanks: single engine: N, = total number of fuel tanks
80 x(8 N, ~1)+ 15 ’Ht’:-s vft.333 2 vﬁ.ﬁ&? (8. 3 N_ for airworthiness)
FUEL SYSTEM (36.3) (4.366) (.373%) vft = total fuei rank volume,
bladder tanks: multi engine: U.S, gal. (liters)
3.2 - ‘,ft.TZ? 4.5 x VEE.()O
(.551) (.9184)
WATER INJECTION 8.586 .687 . V , = total water tank
x V“t (optional) wt
" SYSTEM « (1.561) capacity "~ U,8, gal. (liters)
.78174 =
PROPELLER. kp Np (Dp Pto Vi ) N number of propellers
P - i
IHST-.\LLATIOH. - , l::'p propeller diameter v ft (m)
kp = ,108 (.124) { kp = 144 (.165) Bp = number of blades / propeller
THRUST REVERSERS .18 Ii'e‘nlE - optional

G :
ALL WEIGHTS IN LB (KG)

Die Tabellen 7.2 und 7.3 auf den nichsten Seiten geben einen Uberblick zu heutigen am
Markt befindlichen Triebwerksprojekten. Diese Auswahl spiegelt einen grofen Bereich an
Schubklassen wieder und gibt eine ausreichende Anzahl an Beispielen bzgl. der variierenden

Triebwerksmassen.
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Tabelle 7.2 Ubersicht heutiger Turbofantriebwerke und deren Massen (Braunling 2004)

Hersteller Land  Bezeichnung Wel- NB F B, My Ty Bomy T, m, ¢ © Flugzeug
len kN kg/h/kN kgis K kg mm mm
General Electric USA FII8-GE-100 2 nein 845 - —_ — ——_— — — Northrop B-2A Stealth Bomber
BMW Rolls Royce, Germany BR715-B1-30 2 nein 888 64.2 32— 45 110 1635 2792 5900 1470 Boeing B717-200
Rolls Royee UK Conway Co43 2 nein 934 856 — 045 166 — 2267 — 1270 BAC VC-10
Pratt & Whitney USA TF33-P-7 2  nein 934 56 16 1.9 121 226 1227 2109 3607 1372 Lockheed C-141 Starlifter
CFM Intemational ~ France  FI08-CF-100 2 nein 962 363 237 15 6 356 1493 2091 2931 1829 Boeing KC-135R
Pratt & Whitney Usa PW 6122 2 nein 983 30.1 4.8 2333 2743 1435 Airbus A318/A319
NK-Engines, Samara Russia ~ NK-8-4 2 nein 103 6016 232 215 102 - 1255 2400 5288 1442 1I-62, Tu-154
CFM International ~ France  CFMS56-3 2 nmein 1045 375 306 — 5 297 1530 1951 2360 1524 B737-300, -400, -500
Aviadvigatel Russia  D-30KU 2  nein 108 50 20 — 242 269 2308 5698 1455 1-62M
CFM International  France CFM356-7B26 2 nein 1174 — 327 51 — — — 26201549 B 737-800
IAE UsA V2528-D5 2 nein 1245 323 305 17 4.7 3742 1665 2382 3200 1613 MD-90
KKBM Kuznetsow Russia  NK-144 2 ohne 1275 —: 15 1250 1325 2850 52001500 Tupolev Tu-144 $5T
mit  196.1

CFM International ~ France  CFM36-5C 2 npein 1388 312 374 — 6.6 4658 — 3921 2616 1836 A340
Aviadvigatel Russia  PS-90A 2 nein 157 607 355 - 46 — 1565 2800 53291900 11-86, 11-96-300, Tu-204
Pratt & Whitney Usa PW2037 2 nein 1701 47 276 17 6 549 1678 3311 3729 2154 B757-200
Rolls Royee UK RB211-535E 3 nein 1784 34.1 2538 43 5221 — 3295 2994 1892 B757-200
General Electric UsA TF39-GE-1 2 nein 1815 315 26 156 8 702.5 1561 3260 51562540 Lockheed C-5A Galaxy
Prant & Whitney USA FI17-PW-100 2  nein 1855 33 318 — 58 — — 3221 37292146 MeDonnell Douglas C-17A
Rolls Royce UK RB211-524B 3 nein 2224 361 284 — 45 6863 —— 4386 31752192 L1011-200, B747-200
General Electric usa F103-GE-101 2 nein 230 399 302 — 431 6695 1638 3977 43942195 MD KC-10A Globemaster
Praut & Whitney usa PW4052 2 nein 2313 358 275 17 57711 — 4179 3901 2463 B767, A310-300
General Electric USA CF6-50C2 2 pein 2335 39.8 304 171 431 6695 1565 3856 4394 2390 DC10-10, A300B, B747-200
General Electric Usa CF6-80C2B2 2 nein 23335 336 304 — 531 7484 1605 4144 4087 — B767-300
Pratt & Whitney USA  JT9D-59A 2 nein 2357 363 245 154 49 7435 1643 4152 3357 2464 DC10-40, A300B, B747-200
Rolls Royce UK Trent 970 3 nein 3110 Airbus A380
Engine Alliance USA GP7270 2 mein 3110 43.9 8.7 4740 3160 Airbus A380-800
Engine Alliance USA GP7277 2 nein 340.0 43.9 8.7 4740 3160 Airbus A380-F
Rolls Royce UK Treat 977 3 nein 3400 Airbus A3B0-F
Rolls Royee UK Trent 772 3 nein 3163 355 5.0 920 39122474 Airbus A330
Rolls Royce UK RB211-882 3 nein 3768 313 39 — 601 1198 — — — — B777
General Electnc USA GES0-B4 2 nein 3888 — 393 — 84 1378 — — 49023124 B177
Pratt & Whitney USA PW4084 2 nein 391 — 344 1.7 641 1157 —— 06667 4869 2845 B777
Rolls Royce UK Treat 895 3 nein 4226 345 416 — 58 1211 — B204 43602794 B777
NK-Engines, Samara Russia  NK-44 3 nein 4315 308 365 — — — 1613 8400 39003300 TU-304
Tabelle 7.3  Ubersicht heutiger PTL’s und deren Massen (Braunling 2004)

Hersteller Land Bezeichnung Py P B, y m, T, my (] @ Flugzeug

g kW kW  kghligkW kals K kg mm  mm

RKBM-Rybinsk Russia ~ TVD-1500B 970 — 0.2760 144 — — 240 1965 620 An-38
Pratt & Whitney Canada PT6A-GTR 1125 1061 0.3164 8.8 4.0 ~ 234 1880 483 Shorts 360-300, Basler Turbo 67
Ammstrong Siddeley UK Mamba 1300 1210 0.4200 6 97 — 385 - Short Seamew
General Eelectric USA CT7-9D 1305 — 0.4610 18 — 365 2438 737 CN235-M, LET L610G
Walter CSSR M-602 1360 — 03500 124 — — 570 2565 753 L-610
AlliedSignal (Garrett) USA TPF351-20CW 1566 03012 133 635 1078 3402 1954 606 Embrear/FAMA CBA-123
Daimler-Benz Germany DB 721 A/H 1618 — 0375 6 10 1173 300 2320 450 Versuchstriebwerk
Pratt & Whitney Canada PWI119B 1626 — 03120 118 — 4255 2057 635 Dornier 328
Daimler-Benz Germany DB /He S 021 1760 1470 30 — 1300 3530 800 Versuchstriebwerk
Klimov Russia  TV7-117 1864 — 16— 1515 520 2143 886 An-140,11-114
Pratt & Whitney Canada PWI25B 2095 1864 0.2815 144 481 2134 660 Fokker 50
Ivchenko Progress  Ukraine  AL-24T 2103 — - 7.55 ~ 1070 600 2346 677 An-26, An-30
Generl Electric USA T64/P4D 2535 0.2940 13 122 — 538 2793 G683 Alenia G222, C-27A Spartan
Napier UK Eland 6 2610 2380 0.3740 70 142 — 738 - Convair CV-580
Allison UsA AE2100A 3096 02530 166 — 1125 716 2938 785 Saab 2000, ATR-827
Ivchenko Progress  Ukraine  AI-20M 369 — 03755 945 207 1203 1040 3096 842 An-12, 11-18/20/22/38
Bristol UK Proteus 763 3180 2840 0.2950 - — — 1173 — —  Bnstol Britannia / Brabazon 2
Allison USA T56-A-15 3661 3424 0.3048 95 147 1350 828 3708 686 Lockheed C-130 Hercules
Rolls Royce UK Tyne Rty-20 Mk22 4226 — 02870 135 211 1272 1129 2760 1397 Transall C-160
BMW Germany BMW 028 4830 3450 —  — 440 — 3600 6000 1250 Versuchstriebwerk
MTU-RR-Snecma  Europe  TP400-D6 7979 1830 3500 Airbus A400M
Samara Russia ~ NK-12ZMV 11040 02725 131 — — 3030 7832 1375 Tu-126, Tu-114, Tu-142
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7.2 Auswirkungen der Triebwerkspositionierung auf die Sys-
temmassen

Systemmassen verdndern sich in der Abhédngigkeit von der Anbringungsposition am jeweili-
gen Luftfahrzeug. Griinde hierfiir sind die unterschiedlichen Leitungsfithrungen, welche sich
im Gewicht der jeweiligen Baugruppe niederschlagen. Es gilt: Je weiter die Entfernung der
Motoren zu den angebundenen Systemen, desto hoher fallt das Gewicht fur Leitungen und
Kabel aus. Zu den wichtigsten Flugzeug-/ Triebwerksversorgungssystemen gehoren:

e elektrisches System
e Hydrauliksystem
e Pneumatiksystem

e Kraftstoffsystem

Als Richtwert ldsst sich nach Torenbeek 1988 die Masse des pneumatischen und hydrauli-
schen Systems mit 1,5% des DEW abschitzen. Alternativ ist folgende Berechnung moglich:

Moy = 0,015 M. +272 [ke] (7.8)
Dem Verfasser lagen fiir das elektrische System nur dltere Daten von 1965 vor. Durch massi-

ve Fortschritte ist die anschlieBende Formel nur als grober Richtwert anzusehen (Torenbeek
1988):

m, =163eP, o(1-0033/P,)  [ke] (7.9)
P, =364, eV, " [Vpe in m?] (7.10)

Das Kraftstoffsystem wurde bereits in Tabelle 7.1 berechnet

Bild 7.1 und Bild 7.2 stellen die Langenverhéltnisse einer Unterfliigelanordnung, bzw. einer
heckseitigen Triebwerksintegration dar und stiitzen oben genannte Aussage. Beispiele fiir
Systemgewichte ausgefiihrter Entwiirfe sind im Anhang A gegeben.
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Bild 7.1 Kraftstoffsystemskizze eines Airbus 320 (Airbus 2004)

Einsgelheit I

Bild 7.2 Kraftstoffsystemskizze eines Tupolev Tul34 (Endesfelder 2005)
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7.3 Auswirkungen der Anordnung auf den Schwerpunkt des
Flugzeugs

Durch die unterschiedlichen Positionierungen entstehen zum Teil signifikante Verdnderungen
des Flugzeugschwerpunktes, dessen Vor- und Nachteile im Folgenden diskutiert werden sol-
len. Die Auswirkungen von den am hiufigsten verwendetesten Anordnungen sind im Bild 7.3
dargestellt. Um einen Vergleich herstellen zu kdnnen, seien die Massen, Fliigelflichen, Nutz-
last sowie Kraftstoffvolumen der drei Flugzeugmuster identisch.

a) Konfiguration 1:
fuel
w
Der Gesamtschwerpunkt der Triebwerke ist
im beladenen Zustand nahe am Flugzeug- L ]|
schwerpunkt gelegen. Der mogliche Bereich g
des c.g. ist bei einer Mehrklassenausfiihrung ‘1 ;
passengers |
CONFIGURATION 1 :

grofB3, falls ein Kabinenbereich nicht belegt

wird. Fracht kann zum Ausgleich genutzt
werden. Der Schwerpunkt (Zustand OEW)
liegt gewohnlich bei 25 — 30% MAC (To-
renbeek 1988).

b) Konfiguration 2:

CONFIGURATION 2

Diese Losung stellt sich als schwierig ausba-
lancierbare Methode heraus, da Triebwerks-
massen und ein groBer Teil der Nutzlast hin-
ter dem c.g. liegen. Der Schwerpunkt im un-
beladenen Zustand liegt nach Torenbeek
1988 nahe dem hinteren Limit (ca. 35 — 40%
MAC) und die vordere Lage entspricht dem

J passengers

MZFW. Die Schwerpunktverschiebung istim  ~,neiGURATION 3

Vergleich zur ersten Konfiguration um 3 — X/t

cg
Bild 7.3  Einfluss der Triebwerkskonfigurat-
eine dementsprechende Beladung ausglei- ion auf die Fracht und den Schwerpunkt
(Torenbeek 1988)

5% groBer, ldsst sich in der Regel aber durch
chen.

Unzuldssige grofle Schwerpunktsverlagerungen in die vordere Sektion treten bei einer Bela-
dung mit Fracht in der Rumpfspitze Flugzeugs auf, falls sich nur wenige Passagiere in der
Kabine befinden. Die wichtigsten Unterschiede zwischen Konfiguration 1 und 2 sind in Ta-
belle 7.4 gegeniibergestellt.
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Konfiguration 3:

Diese Anordnungsvariante ist wie Konfiguration 1 ebenfalls auf propellergetriebene Flugzeu-
ge zu iibertragen. Variante 3 verhélt sich wie die Umkehrung der vorherigen Lésung mit einer
Schwerpunktlage von ca. 20-25% MAC (Torenbeek 1988). Der Kritische Beladungsfall mit
einem hinten gelegenen Schwerpunkt resultiert aus einer ,,High Density” Bestuhlung. Der
verhéltnisméBig lange Leitwerksarm wirkt unterstiitzend in Hinsicht auf Stabilitéts- und Steu-
erbarkeitsproblemen. Die Bereitstellung eines Frachtraumes in der Rumpfspitze kann den
Schwerpunkt bei ungiinstiger Beladung verbessern.

Beispiele zur Schwerpunktsberechnung eines Flugzeugs fithren Roskam 1997, Torenbeek
1988 sowie Anderson 1999 in Verbindung mit der Triebwerksanordnung aus.

Tabelle 7.4 Zusammenfassung kritischer Ladezustédnde der Triebwerks-
anordnunaen aus Konfiquration 1 und 2 (Aerospace Enaineerina 1960)

Loading Case 2:::::ing Podded ::;:;Engiued
Empty aircraft No problem. Approx. Rear limit.based
center of range on this case
Very high-density No problem. Approx. Forward limit
full aircrafte center of range based on this
case
-Full one-class No problem. No problem
aircraft
Full tourist. Very Rear c.g. critical No problem
light first class Requires special
baggage disposition
Full first class Forward c.g. critical | No problem
Very light tourist Requires special
baggage disposition
Partially full one- Forward limit based No problem
class aircrafte; on this case
passengers seating
from rear. Window
seating only
Partially full one- Forward limit based No problem
class aircraft; on this case
passengers seating
from front. Window
seating only
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8  Flugmechanik

Die Flugmechanik eines Luftfahrzeugs wird durch die Triebwerksintegration beeinflusst.
Wichtige Faktoren sind das Nick- sowie Giermoment aufgrund der Triebwerksposition. Zu-
lassungsvorschriften nach JAR 25.143 bis JAR 25.149 verlangen, dass ein Flugzeug in allen
kritischen Flugzustanden ausreichend steuerbar sein muss. Eng verkniipft ist somit die Leit-
werksauslegung im Rahmen des Flugzeugentwurfs.

8.1 Nickmoment infolge der Triebwerksanordnung

Triebwerke verursachen ein Nickmoment durch (Scholz 1999):

e den Schubvektor (thrust vektor) verlduft nicht durch der Schwerpunkt
e cine Propellerkraft senkrecht zur Propellerwelle nach oben oder unten wenn der Pro-
peller nicht direkt von vorn angestromt wird, sondern unter einem Winkel zur Propel-

lerwelle®

und berechnet sich aus:
My =-Tez, (8.1)

Flugzeuge mit einem kleineren Hebelarm z. verursachen damit auch ein kleineres Nickmo-

mentM .

X, .. ist positiv, wenn CG hinter AC beim Canard ist /,; negativ

cg-ac

7 Wird nach oben L, hat als Auftrieb

. . positiv gemessen. positives Vorzeichen.
AC: Neutralpunkt (aerodynamic center) Das hier gezeigte In der Regel: Abtrieb
CG: Schwerpunkt (center of gravity) Trieb\{verk hat ein am .thenleit\.\_rerkl.

negatives g, L, ist dann (wie hier

gezeigt) negativ.
Bild 7.3  Flugzeugskizze mit BemaRung (Scholz 1999)

® der Effekt soll an dieser Stelle nicht weiter behandelt werden
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8.2  Giermoment infolge der Triebwerksanordnung

Malgebend fiir die Bestimmung des Giermoments an mehrmotorigen Flugzeugen ist der
Start. Das zum ausgefallenen Triebwerk symmetrisch angeordnete aktive Triebwerk verur-
sacht ein Moment

Ne =T ® Ve (8.2)

Dabei ist y; der Abstand des ausgefallenen Triebwerks zur Symmetrieebene. Beriicksichtigt

werden muss, dass das ausgefallene Triebwerk einen Widerstand verursacht, der wie folgt be-
stimmt werden kann (Scholz 1999):

Propellerflugzeuge mit Festpropeller: N, =0,75¢ N
Propellerflugzeuge mit Verstellpropeller: N, =0,25e¢ N,

Jet mit drehendem Fan (windmilling) und

niedrigem Nebenstromverhiltnis: N, =0,15¢ N,

Jet mit drehendem Fan (windmilling) und
hohem Nebenstromverhéltnis: N, =0,25e¢ N, (8.3)

N.+N, =N, (8.4)

N, ist dabei das durch ein Seitenruder aufzubringende Gegenmoment durch Triebwerksaus-

fall und Widerstand des ausgefallenen Triebwerks. Triebwerksanordnungen nahe der Sym-
metrieebene verursachen damit das kleinste Giermoment. Dieses ist folglich bei einer heck-
seitigen Position der Fall, oder direkt auf der Symmetrielinie gelegenen Motoren, Bild 8.2.

Bild 8.2  Cessna T337H Skymaster I
mit 2 Antrieben auf der Mittellinie
(www.airliners.com)
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9 Triebwerkslarm

Triebwerksldrm ist im heutigen Flugverkehr eine mindestens genauso wichtige Einflussgrofle
wie z.B. der spezifische Kraftstoffverbrauch eines Passagierflugzeugs. Des Weiteren ist Lirm
neben der Schadstoffemission eines der schwerwiegendsten Umweltprobleme, was neben der
objektiv wahrgenommen ,,Listigkeit ebenso zu korperlichen Schéden fithren kann. Ge-
schichtlich lassen sich die ersten MaBBnahmen zur Reduzierung von Triebwerksldrm auf die
ersten Strahlflugzeuggenerationen mit Larmspitzen von bis zu 125 dB zurilickfiihren (Ray
Whitford 2002). Darauthin wurde im Jahr 1969 FAR 36 eingefiihrt, in der Richtlinien fiir neu
zugelassene Flugzeuge gemacht werden (Hiinecke 1993).

Das Thema Akustik setzt diverse Begriffsdefinitionen und Wissensgrundlagen voraus, wes-
halb diese im Folgenden erldutert werden, bevor das Kernthema der Triebwerksintegration in
Verbindung mit Triebwerkslarm diskutiert wird.

9.1 Bewertung des Larmeindrucks

Mechanische Schwingungen zwischen 16Hz bis 16000Hz werden als Schall bezeichnet, wo-
bei im Wesentlichen zwischen

o Luftschall, Ausbreitung von Schwingungen (Druckwellen) in Luft / Gasen

o Korperschall, Ausbreitung von Schwingungen (Druckwellen) in festen Korpern,
z.B. Maschinenstrukturen

o Flussigkeitsschall, Ausbreitung von Schwingungen (Druckwellen) in hydrau-
lischen Fluiden, z.B. Wasser, Kraftstoff, Schmier6l, etc.

unterschieden wird.
Das Schallfeld ist der Bereich, in dem sich Schallwellen fiir einen Menschen bemerkbar ma-
chen. Physikalisch und messtechnisch lédsst sich ein Schallfeld mit folgenden akustischen

GroBen beschreiben (Miiller 2003):

o SchallfeldgroBen: Schalldruck p, Schallschnelle v
. Schallenergiegrofen: Schalleistung P, Schallintensitét I, Schallenergiedichte w
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Der Schalldruck p, der in der Dimension [Pa], bzw. [N/m?] angegeben wird, beschreibt den
Druckwechsel infolge Schallschwingungen in der Luft. Die menschliche Horschwelle beginnt
etwa ab einer Frequenz der Schallschwingungen von 1000 Hz, bei einem Schalldruck von Pyg
=20 * 10 Pa. Schallschnelle v ist dic Wechselgeschwindigkeit der angeregten Luftteilchen
in [m/s] durch den Druckwechsel. Schalleistung P ist die abgegebene Schalenergie pro Zeit-
einheit in der Dimension [Nm/s], bzw. [W]. Die menschliche Stimme hat zum Vergleich eine
Leistung von P ~ 10 W, ein Flugtriebwerk bei Volllast eine Schallleistung um etwas neun
Zehnerpotenzen mehr, etwa P ~ 10 ™ W. Die Schallintensitit | in [W/m?] beschreibt die
senkrecht auf eine Fliche auftreffende Schallleistung. Ahnlich verhilt sich die Schallener-
giedichte w in [N/m?], bzw. [J/m?], ndmlich als Schallenergie pro zugehoriges Volumen. Als
Liarm werden alle Ereignisse innerhalb eines rdumlichen Schallfeldes bezeichnet, die sich

dem Horer als unerwiinscht und/oder unangenehm bemerkbar machen (nach Briunling,
2004).

Der praktisch wichtigste Messwert ist

. Frequenz [Hz]
der zuvor definierte Schalldruck p. Er . . . . | | P |
p 16 315 63 125 250 500 1000 2000 4000 8000 16000 Frequenzbereich, der als
| ) D e I — 11 Schall bezeichnet wird

kann mittels Mikrofonen, oder auch ba-

rometrischen Druckaufnehmern gemes-

sen werden. Bei einer Messung wird —
Aufteilung in acht Unter-

Frequenzbénder, die sog.
Oktavbénder

iiber einen bestimmten Zeitraum der
Schalldruck gemessen und danach aus

Schalldruckpegel

diesem Spektrum ein zeitlicher Mittel-

S - Zentralfrequenzen der
. . - 50 100 200 400 800 1600 6400 N
wert gebildet, der Effektivwert p. Der e Oktavhénder

gesamte Frequenzbereich des definier- Wﬂmwwwwmmww dlim Yergleich 1R ienastan
25.5 Hz bis 4186 Hz

ten akustischen Spektrums wird in Ok- M
taven (acht Unterbereiche) aufgeteilt, ) ] Aufteilung der Oklavbander in
so dass am Ende der jeweiligen Oktave Al el

Bei der Larmbestimmung an
Flugzeugen wird das 40-Hz-
Band entfemt und durch das
10-kHz-Band ersetzt,

die Frequenz doppelt so hoch ist, wie
am Beginn der Oktave. In Bild 9.1 wird
die Aufteilung der Schallfrequenzbe- A S L angimeg%ezzen o
reiche zwischen 16 Hz und 16000 Hz R IS SRR

in 8 Oktavbénder dargestellt, wie es im  Bild 9.1  Darstellung des Frequenzbereiches von
Schall, so wie er zur Beschreibung von Flugzeuglarm
Verwendung findet (Bréaunling 2004)

Bereich des Triebwerksldarms tiblich ist.

Bis auf das 2. Oktavband (63 Hz bis 125 Hz) weisen alle anderen eine Frequenzverdopplung
auf: 125 Hz bis 250 Hz, 250 Hz bis 500 Hz, ..., 4000 Hz bis 8000 Hz. Die dadurch entstehen-
den 8 Oktavbiander werden dann noch einmal in 1/3 Oktaven unterteilt, so dass sich insge-
samt 24 Frequenzbdnder (1/3 Oktavbander) ergeben. Namensgebend ist die mittlere Fre-
quenz in einem Frequenzband. Man spricht dann schlieBlich von einem 500 Hz Band, oder
einem 4000 Hz Band.
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Der Effektivwert des SchalldrucksE , der vom menschlichen Gehor wahrgenommen werden

kann, liegt zwischen der Horschwelle und der Schmerzgrenze.

e Horschwelle EHS =210 Pabei 1000 Hz 9.1)
e Schmerzgrenze BSG =2#*10"Pa 9.2)

Wie oben zu ersehen ist, iiberdecken die Werte fiir den effektiven Schalldruck E einen wei-
ten Bereich von etwas 6 Zehnerpotenzen. Aus Handhabungsgriinden wird dieser Wert auf ei-
nen Referenzwert Eref bezogen und in eine logarithmische Skala aufgetragen. Dieser relative
Wert wird Schalldruckpegel L, ” (sound pressure level, SPL) genannt und mit der Dimension
Dezibel [dB] belegt. Zu beachten ist, dass der in der Umgebung eines Triebwerks gemessene

Schalldruckpegel keine flugzeug- oder triebwerksspezifische Grofle ist, sondern mit folgen-
den Umstidnden zu tun hat (Braunling 2004):

o Messabstand zum Messobjekt
. Messort (vor, hinter, unter, oder seitlich vom Messobjekt)
o Reflexionsfahigkeit der Messumgebung (Gebdude, Bdume, ebene Pline)

7 Beim Schalldruckpegel ist der Index ein ,kleines p. Beim Schallleistungspegel ein ist der Index ein ,,groBes
P“
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9.2 Larmregularien

Wichtiger Zulassungsbestandteil fiir die Zertifizierung von Flugzeugneuentwicklungen sind
die Larmregularien nach Annex 16 der ICAO (international civil aviation organisation — envi-
ronmental protection, volume I: aircraft noise). In der Vergangenheit wichen die Vorschriften
bzw. Empfehlungen diverser Staaten sowie Zulassungsbehdrden voneinander ab. Als Beispiel
seien die damals strengeren Richtlinien in der FAR 36 (federal aviation regulations) genannt,
was zu Problemen hinsichtlich der Larmbeurteilung nach JAR 36 (joint aviation require-
ments) fiihrte. Zwischenzeitlich sind die Regularien der FAR 36, JAR 36, sowie ICAO nahe-
zu identisch.

sehr gutes Steigvermdgen

schlechtes Steigvermdgen
Punkt an dem die Bremsen

beim Starten gelst werden

% nominales
Steigver-

Referenzpunkt
zur Larmessung
fir den Uberflug
beim Starten

Referenzpunkte

zur seitlichen
e 2 000 ™ LAmmessung
Referenzpunkt
zur LArmessung
flr den Anflug

DIllU 9.4 DBSUIIIBIUHIIQ uer urel weseliuiCiien eiererZpulikie (Arlluy-, seierl-
nien- und Start- oder Uberflugreferenzpunkt, approach, sideline and take-off referen-
ce) zur Fluglarmbestimmung im Bereich einer Start- und Landebahn (Braunling 2004)

Bild 9.2 zeigt die maBgeblichen Referenzpunkte, die bei einer einheitlichen Lirmmessung in
der Umgebung von Flughéfen festgelegt wurden. Durch sie wurden drei wesentliche kritische
Beurteilungspunkte festgelegt (Braunling, 2004):

o Start oder Uberflug (take-off — fly-over) 6.5 km nach dem Ort auf der Startbahn,
an dem vom Piloten die Bremsen gelost werden. Je nach Motorisierung, bzw.
Anzahl der Triebwerke und damit dem Steigvermdgen kann sich dieser Punkt
in verschiedenen Flughohen befinden. Der Startschub wurde vom Piloten bereits
reduziert (cut-back).

o Anflug (approach), 2.0 km vor dem Beginn der Landebahn, bei einem Gleitpfad-
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winkel von 3°, in dem das Flugzeug noch eine H6he von 120 m hat.

. Seitenlinie (sideline), 450 m seitlich der Startbahn wihrend des Startlaufs des
Flugzeugs, dort wo der Larmpegel am hochsten ist. (Einziger Betriebszustand,
bei dem die Triebwerke wihrend der Lirmmessung unter Volllast laufen)

In Bild 9.3 sind die Vorgaben der ICAO (annex 16, stage 3) durch Linien markiert und die
gemessenen Werte des empfundenen Schalldruckpegels durch Symbole des jeweiligen Flug-
zeugtyps. Die Linien fiir die jeweiligen Larmgrenzen berechnen sich nach folgenden Bezie-
hungen, FAA (1997)

Seitenlinie (sideline):

LEPN [EPNdB] WMTOW [lbm]

94 < 77200

94+ 2,56 # [log(urow *1082, > 77200 und < 882000 (9.3)
77200

103 > 882000

Start und Uberflug (take-off and fly-over) zwei Triebwerke und weniger

LEPN [EPNdB] WMTOW [Ibm]
89 < 106250
Wirow * log2
89+ 4,00 *[log(—————] > 106250 und < 850000 9.4)
106250
101 > 850000

Start und Uberflug (tke-off and fly-over) 3 Triebwerke

LEPN [EPNdB] WMTOW [lbm]

89 <63177

89+ 4,00 * [log(Vumow * 1082, > 63177 und < 850000 (9.5)
63177

104 > 850000

Start und Uberflug (tke-off and fly-over) 4 Triebwerke und mehr

LEPN [EPNdB] WMTOW [Ibm]
89 < 44673
Wirow * log2
89 + 4,00 * [10g(T673] > 44673 und < 850000 (9.6)

106 > 850000
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Anflug (approach)

LEPN [EPNdB] WMTOW [Ibm]
98 <77200
98 +2.33 # [log( urow * 1082, >77200und < 617300 (9.7)
77200
105 > 617300
105 - vv : /%_—103 alle Typen
1001 €
Seitenline }
954 94 | |
o o
TR ‘.
= o 4 Trieowerke
o 105 4 3 Triebwerke
c 2 Triebwerke
= 100 1
= Start
[} 951 Uberflugpunkt
[(}]
§ 904 89
g
® gs{ © O
= ° o
—
= 105 - - 105 alle Typen
o Anflug ®
= 100 b 98 @'
95 -
o
o o ; ;
90 - d maximales Startgewicht
r in Tonnen
5 10 20 304050 100 200 / /500
_ . 300 400 : :
Triebwerke mit Bypass- Triebwerke mit Bypass-
Verhéltnissen p < 2 Verhéltnissen p > 2
® B727 @ DC9 O B747 ¥V B757 D L1011 <= DC8-70
4B737 & F28 S pc1o ABrer 3¢ BAe146 ¢ A320
B> MD80 W BAC Il O A300 <1 B737-300 O F100 O BizJets
Bild 9.3  Verlauf der Grenzwerte flir den effektiven empfundenen Schallpegel

Lepn Nach ICAO (annex 16, chapter 3 rules) in den 3 Referenzpunkten in Abhangi-
keit des maximalen Flugzeugstartgewichts. Werte zu den Symbolen sind in der Lite-
ratur FAA (1997) zu finden (FAA 1997)



89

Es ist deutlich zu erkennen, dass alle heutigen Flugzeuge die ICAO Empfehlungen zum Teil
klar unterschreiten. Eine Uberschreitung der heute giiltigen Empfehlungen ist nur bei &lteren
zumeist turbojetgetriebenen, oder Triebwerken mit kleinem Bypassverhidltnis aufzufinden.
Fiir den Startfall gibt es unterschiedliche Larmgrenzen, je nach Motorisierung und Anzahl der
Triebwerke. Hierbei ist es von grofler Bedeutung, dass die Grenzen nicht so interpretiert wer-
den, dass mehrmotorige Flugzeuge generell lauter sind, als z.B. einmotorige Flugzeuge.

Unterschiedliche Steigfahigkeit eines Flugzeuges pbiiak :
infolge Ubermotorisierung, um beim Ausfall eines Sl el > 2 Trisbwerke
Triebwerks wéhrend des Startens den Lufttlichtig-

keitsforderungen zu entsprechen

/ 3 Triebwerke
|

i Dese= 4 Triebwerke

Punkt an dem
die Bremsen
beim Starten
geldst werden

Referenzpunkt zur
i Larmessung fur den
i Uberflug beim Starten

77777 77777777,
| 6500m -

Bild 9.4 Prinzipskizze zur Erlauterung der unterschiedlichen Larmgrenzen wéahrend des Startens
von Flugzeugen mit einer unterschiedlichen Anzahl von Triebwerken (Braunling 2004)

Die Erklarung liefert Bild 9.4: Die Lufttiichtigkeitsanforderungen verlangen von jedem Flug-
zeug, dass es auch bei Ausfall eines Motors sicher Starten und bestimmte Hindernishéhen ii-
berfliegen kann (wenn ein Startabbruch durch iiberschreiten der Entscheidungsgeschwindig-
keit vi, oder der verbleibende Weg der Startbahn fiir ein sicheres Abbremsen zu kurz ist).
Dieses Bedeutet, dass Flugzeuge mit 2 Triebwerken unter normalen Umstédnden 100 % mehr
Schub zur Verfiigung haben, als sie benétigen. Ein 4-motoriges Flugzeug hat z.B. einen
Schubiiberschuss von 33 %. Ein dreimotoriges hat demzufolge 50 % Schubiiberschuss. Aus
diesem Grund sind zweimotorige Flugzeuge in der Lage, schneller zu steigen, bzw. eine gro-
ere Hohe iiber dem Messpunkt zu erreichen. Eine groBere Hohe mindert also demnach auch
dem empfunden Larm des Beobachters am Boden. Um diesem Aspekt Rechnung zu tragen,
fallen deshalb die Begrenzungslinien bei mehrmotorigen Flugzeugen etwas hoher aus. Das
hat allerdings keine Auswirkungen auf den Startlauf (sideline) und den Anflug (approach).
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9.3 Larmaquellen / Schallquellen

Triebwerke bilden bis heute am Gesamtsystem Flugzeug die grofite Schallquelle. Die einzel-
nen Komponenten eines Triebwerks (Fan, Verdichter, Brennkammer, Turbine, Schubdiise)
sind Schallquellen, deren Intensitdt von Triebwerk zu Triebwerk, bzw. von Betriebsbedin-
gung zu Betriebsbedingung sehr bis ganz unterschiedlich sein kann.

Frithere Turbojettriecbwerke hatten hohe Triebwerksaustrittsgeschwindigkeiten und die
Schubdiise, bzw. der Abgasstrahl war die dominierende Schallquelle. Als Vergleich von Tur-
bojettriecbwerken zu Turbofantriebwerken kann man folgende Flugzeugmuster anfiihren, die
deutlich die kontinuierliche Verbesserung zeigen (Bridunling, 2004):

o Turbojettriebwerk der De Havilland Comet, Caravelle erreichten Strahlgeschwin-
digkeiten von bis zu 700 m/s
o Frithe Turbofantriebwerke mit niedrigem Bypassverhéltnis der B707, B727,

B737, DC8 und DC9 hatten Strahlgeschwindigkeiten im Kerntriebwerk von
bis zu 600 m/s und Austrittsgeschwindigkeiten in der Fandiise von 400 m/s

° Heutige Triebwerke, die z.B. an der B737-800, B747, B757, B767 und A320
verbaut sind, weisen im Primérkreis Geschwindigkeiten von 450 m/s auf. Im Se-
kundérkreis bis zu 300 m/s

° Triebwerke der neusten Generation mit Mischer, wie das PW600 erzielen eine
gemittelte Geschwindigkeit von ca. 350 m/s.

Aus diesem Entwicklungsstand geht klar hervor, dass mit zunehmendem Bypassverhiltnis
auch die Strahlgeschwindigkeiten und damit die Larmproduktion zuriickgehen, Bild 9.5. Da-
durch riicken nun andere Schallquellen in den Vordergrund, z.B. der sog. Turbomaschinen-
larm (Fan, Verdichter, Turbine). Deshalb dominiert bei Triebwerken mit groBBem Neben-
stromverhéltnis klar der Fan-, sowie besonders der Niederdruckverdichterlarm.

Bei oben genannten Triebwerkstypen wird der Blaser- Verdichterlarm nur nach vorne aus
dem Triebwerk heraus, was bei den jeweiligen Triebwerksinstallationspositionen beachtet
werden sollte. Bei Strahltriebwerke mit niedrigerem Nebenstromverhéltnis kann der Verdich-
terlarm hingegen auch nach hinten abgestrahlt werden, Bild 9.6.

Turbinenldrm wird praktisch nur noch hinten an die Umwelt abgestrahlt, da das erste Leitrad
der Turbine in fast allen Betriebszustinden kritisch durchstromt wird, d.h., zwischen den
Schaufeln des Leitrades wird die Schallgeschwindigkeit erreicht, sodass das Leitrad sperrt.
Somit kénnen keine akustischen Signale mehr in Flugrichtung dringen.
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Larmbezugspunkt

-

[
T Wechsel vom
[ = mehrstufigen __Turbomaschinen ohne
) zum einstufigen b zusétzliche Larmdammung
g— Fan
:E ‘1 y
- |
2 ¢ ¢
S -20 S
= \\\ > 2 © { ©_ @ Turbomaschinen mit
e 9 .9 &~ zusétzlicher Larmdammung
-25— ‘.___:-.;:,";_“ © @
< = TS =====————_.Strahl und Strahlrohr
| I 1 I | I I 1 Eail
Turbo- 1 2 3 4 5 6 7 s
jet .?1 Turbofan Bypass-Verhiltnis
Bild 9.5  Veranderung verschiedener Schallquellen eines Triebwerks mit dessen
Bypass-Verhaltnis (Bild adaptiert nach Smith 1998)
Einlassachse Strahlachse Einlassachse

Strahlachse
i R s h e

Strahl

, Turbine und Verdichter
Verdichter Strahlrohr Fan \ -
(vorwérts) ; an
_ (vorwarts) _ (rickwérts)
Verdichter Turbine und
(rickwarts) o= Strahlrohr
Triebwerk mit niedrigem Bypass-Verhéltnis Triebwerk mit hohem Bypass-Verhéltnis
(mehrstufiger Fan) (einstufiger Fan)

Bild 9.6 Vergleich der Abstrahlcharakteristiken verschiedener Triebwerks-
schallguellen bei Triebwerken mit kleinem und mit gro3em Bypass-Verhaltnis
(Bréaunling 2004)
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9.4 Larm aufgrund der Triebwerksanordnung

In Abschnitt 6.4 wurde die Aussage getroffen, dass Ldrm in Abhéngigkeit von der Quelle
nach vorn (im Fall des Bldser und Verdichter) oder nach hinten (hauptsidchlich Turbine und
Abgasstrahl) an die Umwelt abgegeben wird. Ebenso wird dieser aber auch mittels Korper-
schall durch die Flugzeugstruktur in die Kabine {ibertragen. Deshalb muss zwischen Larm im
Flugzeug und Larm auferhalb des Flugzeugs unterschieden werden (Sarin 2004):

a) Larm im Flugzeug

Flugzeuge mit Hecktriebwerken sind aufgrund deren Positionierung im hinteren Teil der Ka-
bine lauter. Griinde sind hierfiir der oben angesprochene Kdorperschall und die meist unmittel-
bare Anordnung des Antriebs neben dem Rumpf, Bild 9.7. Unterfliigelanordnungen weisen in
der Kabine einen konstanten Larmpegel auf, welcher in bestimmten Fillen, z.B. durch den
nach vorne gerichteten Blédserldrm sogar im vorderen Bereich (Beispiel Airbus A320, erste
Klasse) lauter ist. Eine Interaktion des Triebwerksstrahls mit der Struktur verstérkt in der Re-
gel den Larm.

Propellerflugzeuge produzieren niederfrequenten Larm aufgrund der niedrigeren Propeller-
drehzahl im Vergleich zu Strahltriebwerken. Dieser kann durch Generierung von Antischall
zum Teil ausgeloscht werden (bisher einziges Flugzeug mit derartigem System: Saab 2000).
Eine Anwendung von Antischall bei Strahlflugzeugen funktioniert bisher (noch) nicht, weil
der Larm zu hochfrequent ist und die Kabinengrolie eine Anwendung nicht gestattet (Samtle-
ben 2005).

Klimaanlagen produzieren ebenfalls Larm
im Flugzeug, der zum Teil erheblich sein
kann. Durch eine akustische Isolierung
(Abschnitt 9.6) ist es moglich, diese inter-
nen Schallquellen sowie von auflen ein-
dringenden Triebwerkslarm wirksam zu
reduzieren.

Bild 9.7  Blaserlarmabstrahlung an die an-
grenzende Struktur (Hussaini 2000)
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b) Larm aufRerhalb des Flugzeugs

Der als lastig wahrgenommene Triebwerkslarm ist besonders bei Start und Landung von Be-
deutung. Wihrend des Landeanflugs entwickeln andere Bauteile wie Fahrwerk und Brems-
klappen zum Teil stirkere Gerdusche als das Triebwerk. Beim Start wird der Ldrm am Boden
durch den Larmteppich verdeutlicht. Dieser kann in seiner Gréf3e durch folgende Punkte be-
einflusst werden (Sarin 2004):

. leisere Triebwerke
. schnelleres (steileres) Steigen, steileres Sinken (vgl. Abschnitt 9.3)
o Abschirmung der Triebwerke zum Boden durch Fliigel, Leitwerke

Triebwerke im Rumpf bzw. Fliigel sind im Allgemeinen nach aulen leiser als Triebwerke in
Gondeln unter dem Tragfliigel. Insbesondere lange Einldufe sowie lange Gondeln (long duc-
ted nacelles) mit Schallauskleidungen reduzieren den Triebwerksldrm erheblich.

Antriebe iiber dem Fliigel (Bild 9.8) sind aufgrund einer Abschirmung des hochfrequenten
Bléaserldrms durch die Tragflaiche zum Boden leiser als eine Anordnung unter dem Fliigel. Ei-
ne Heckanordnung hat Vorteile aufgrund der Abschirmung gegeniiber der Unterfliigel Positi-
on. Eine weitere Kombination aus Uberfliigelanordnung und Triebwerk im Rumpfhinterteil
stellt Bild 9.9 dar.

Seu-T

- 4“#_!

Bild 9.8 Abschirmung des Triebwerkslarms bei einer Uberfliigel-
anordnung, VFW 614 (VFW 1977)

Bild 9.9 Abschirmung des Triebwerklarms Tragflache, Boeing 7X7
(Boeing 1978)
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Neue geplante so genannte ,,Okoflugzeuge®, die unter anderem lirmarm sein sollen, erreichen
gegeniiber heutigen Flugzeugen eine weitere Lirmreduzierung nur noch dadurch, dass das
ganze Layout auf die Lirmminderung zugeschnitten ist (Bild 9.10). Okoflugzeuge haben zu-
satzlich dass entscheidende Problem, dass gewisse Forderungen in Konflikt mit einem hdhe-
ren Treibstoffverbrauch stehen. Deshalb ist auch hier ein Kompromiss fiir die bestmogliche
Entwurfslosung mit akzeptablem Treibstoffverbrauch zu finden (in Anlehnung an Sarin
2004).

Bild 9.10 Okoflugzeug mit ummantelnten Propfantriebwerken (Schmitt 2005)
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9.5 Schallreduzierende MalRnahmen

Wie in Kapitel 9.4 bereits angesprochen, ist bei den Triebwerken mit ihren relativ niedrigen

Strahlgeschwindigkeiten, dieser keine so dominante Schallquelle, wie bei vorherigen Genera-

tionen. Deshalb konzentriert sich die Entwicklung bzgl. Schallreduzierenden Maflnahmen auf

den Turbomaschinenldrm, speziell den des Bldsers und der nachgeschalteten Verdichterstufen

im Kerntriebwerk. Einen Tendenziellen Trend mit Ausblick auf zukiinftige Triebwerke zeigt

das Bild 9.11.

50
40 -—
30 :
20 _ _
Cum.
Noise
Margin 101 |
relative
to
Chapter3
(EPNdE) 1st Generation
-10 High Bypass —
Ratio Turbofans
3rd Generation |
-20% —E%
-30 [ Ratio Turbofans e .
J | |
-40 + ' $ d
1960 1970 1980 1990 2000 2010
] __ Year of Certification ]
Bild 9.11  Trend der Schallemission von Unterschall-Passagierflugzeugen

(commercial aircraft design characteristics 2003)

Bereits wihrend der Konstruktions- und Entwurfsphase konnen aber bereits gezielte Eingriffe

gemacht werden, um folgende Probleme besser zu 16sen:

o Vermeidung des ,,Kreissidgenldrms* (buzz saw noise). Dieser entsteht durch Un-

gleichformigkeiten im Profil- und Gittergeometrie des Blisers. Besonders stark

ausgepragt ist dieser Kreissdgenldrm beim Starten und Steigen durch die super-

sonische Blattspitzenzustromung des Laufers.

o Verwendung von Lirmabsorbierenden Auskleidungen (acoustic panels) im
Einlauf und im hinteren Teil der Triebwerksverkleidung, Bild 9.8
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o Storungen im Einlauf durch Einbauten, exzentrische Einlaufgeometrien und/oder
ovale Einlaufquerschnitte erzeugen am Fan Wechselwirkungen mit tonalen Fol-
gen beim Larm. Unter Umstdnden kdnnen Einbauten auch hinter dem Fanrotor
dhnliche Folgen haben (Bréaunling, 2004)

o Weitere Reduzierungen lassen sich wiahrend der Planung durch verhdltnismaBig
»einfache® Beriicksichtigungen treffen (FTW1 Vorlesung): Optimierung der Axi-
alabstéinde zwischen den Schaufeln, Bild 9.12. Untersuchung der Anzahl von

Schaufeln am Rotor / Stator. Durch ungleiche Beschaufelungen lassen sich be-
stimmte Tone ,,kappen.

S
AN T e

G

optimierter Abstand
zwischen Fanrotor
und Fanleitapparat

Fanzustrémung
ohne Stérungen

S e " g—— W e W s ek S TEn  meteke e gt e

optimiertes Verhaltnis
optimierter Abstand zwischen den Rotoren der Schaufelanzahl
und Statoren des Niederdruckverdichters auf Stator und Rotor

Bild 9.12 Gestaltung einer Fanstufe und der ersten Stufen des Verdichters im
Kerntriebwerk bei einem modernen Turbofan unter dem Gesichtspunkt der Larm-
minimierung (Braunling 2004)

Gut die Hilfte der in den letzten 30 Jahren erzielten Vorteile bei der Larmreduzierung wurde
aufgrund von Schallauskleidungen gemacht. Heutzutage verwendet man hauptsichlich 2 Aus-
kleidungsprinzipien. Die gesamte Fliche kann in modernen Motoren bis zu 30m? betragen
und spiegelt dass ernorme Potential zur Schallddmmung solcher Absorptionsmaterialien (a-
coustic liners), in Bild 9.13 wieder (Braunling, 2004).
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Die zu Anwendung kommenden Funktionsweisen lassen sich wie folgt beschreiben:

o Dissipative Ddmpfung (resistive damping). Wandeln der akustischen Energie der
einfallenden Schallwellen in Warme (Dissipation), indem Teilchenschwingungen
in den Poren des Absorbermaterials angeregt werden, die zu hoher inner Reibung
fiihren.

o Reaktive Ausloschung (reactive cancellation). Ausldschen einfallender Schall-
wellen durch den — vom festen Untergrund der Auskleidung — reflektierte Wel-
len, was eine bestimmte Tiefe der einzelnen Zellen voraussetzt und nur fiir Sch-
allwellen einer bestimmten Wellenlénge funktioniert.

typische akustische Auskleidung aus
Titan, Aluminium oder Kompositmaterialien

|

perforierte Oberflache

Wabenstruktur
(honeycomb)

eng
gewobene
Glasfaser-
matten _

oppeit-pa rforierte
Auskleidung aus
Aluminium

Ederstabl oder
Aluminium

Bild 9.13 Aufbau und Zusammensetzung typischer Schallauskleidungen (Braunling 2004)
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7 Zusammenfassung

Das Thema Triebwerksintegration wird beim Flugzeugentwurf hiufig unterschétzt. Durch das
EinflieBen von unterschiedlichsten Systemen ist aber gerade hier eine Dichte an Anforderun-
gen gegeben, wie sie sonst selten am Flugzeug vorhanden ist und stellt damit fiir die Ingeni-
eurin eine der groflten Herausforderungen im Flugzeugbau dar. Dieses gilt z.B. fiir den be-
grenzten Bauraum, wie auch fiir zulassungsbedingte Vorschriften.

Klar herauskristallisiert haben sich heutzutage Tiefdecker mit Triebwerken unter dem Trag-
fliigel. Griinde sind hierfiir die giinstigen aerodynamischen Eigenschaften dieser Integrations-
variante, sowie Vorteile im Verhalten des Flugzeugschwerpunktes im Vergleich zu anderen
Anordnungen. Bei speziellen Einsatzzwecken wie z.B. unbefestigten Flugplitzen, ist es in
der Regel von Vorteil, iiber alternative Moglichkeiten nachzudenken.

Durch operationelle, flugmechanische, aerolastische und strukturelle Anforderungen ist die
Triebwerksposition bei oben genannten Flugzeugen nahezu festgelegt. Doch selbst kleine
Verdanderungen wie die abschlieBenden Vergleiche von Ausgangsgeometrie zur optimierten
Integration nach Windkanalversuchen, weisen eine Reduzierung von etwa 2% des Gesamtrei-
seflugzeugwiderstands auf.

GroBe Fortschritte werden derzeit in der Triebwerksentwicklung gemacht, was fiir die The-
matik der Triebwerksintegration ebenso weit reichende Verdnderungen haben wird. Zentrales
Thema stellt die Larmreduzierung dar, die nicht ausschlieBlich von der Anbringungsart tan-
giert wird, sondern ebenso von der Wahl des Triebwerkstypen und Fiihrung des Abgases.

AbschlieBend ldsst sich keine in allen Gesichtspunkten passende Empfehlung fiir ein Flug-
zeugprojekt machen. Es kann aber sehr wohl ein Leitfaden nach den vorher spezifizierten An-
forderungen gegeben werden. Eine gelungene Triebwerksintegration stellt also immer ein
Kompromiss aus verschiedenen interdisziplindren Themen dar.
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Systemmassen ausgefuhrter Entwurfe

Tabelle A.1 Systemmassen einzelner Baugruppen (Torenbeek 1988)
ATRPLANE TYPE MTOW | A.P.U.- | INSTR. | HYDR. | ELEC- | ELEC- | PURNISH.| ATRCOND. | MISC. | TOTAL
GROUP | NAV,EQPT. | PNEUM. | TRICAL| TRONICS | EQPT. | ANTI-ICE
Atlas Airbus A-300 B2 302,000 | 983 377 3,700 | 4,923 | 1,726 | 13,161 | 3,642 732 | 29,245
BAC 1-11 Srs 300 87,000| 457 182 997 | 2,317 | 1,005 4,933 | 1,579 - | 11,465
Boeing 707/320 ¢ 330,000 | 151 515 1,086 | 4,179 | 2,338 | 9,527 | 3,608 | -389 | 21,015
707/321 301,000 | - 561 498 | 3,059 | 1,716 | 14,854 | 3,290 - | 24,878
720/022 203,000 - 555 505 | 4,070 | 1,200 | 13,055 | 2,890 - | 22,275
727/100 160,000 60 756 1,418 | 2,142 | 1,591 | 10,257 | 1,976 85 | 18,285
121/ 100C 160,000 52 802 843 | 3,617 | 1,559 6,729 | 2,401 75 | 16,078
2 737/200 100,400 | 836 625 873 | 1,066 | 956 6,643 | 1,416 124 | 13,539
g 747/100 710,000 | 1,130 1,909 4,471 | 3,348 | 4,429 | 37,245 | 3,969 | -421 | 54,380
E Fokker VFW F-28 Mk 1000 65,000 | 346 302 %4 | 1,023 869 4,030 | 1,074 - 8,008
= Hk 2000 65,000 | 353 309 366 | 1,045 869 | 4,614 | 1,111 - 8,667
E Lockheed Jetstar 30,680 - 153 262 973 318 1,521 510 560 4,297
McDonnell Douglas DC-8/55 328,000 - 1,271 2,196 | 2,398 | 1,551 | 14,335 | 3,144 57 | 24,952
DC-3/10 RC | 91,500 818 719 TG | 1,663 | 914 7,408 | 1,476 24 | 13,736
North Am, T-39A Ssbreliner 16,700 - 122 16 720 407 857 3133 - 2,555
Aerospatiale Caravelle VI R 114,640 - 236 1,376 | 2,846 | 1,187 6,481 1,752 - 13,878
VFW Fokker - 614 40,981| 305 215 403 | 1,054 436 2,655 719 49 | 5,836
Bristol Britannia 300A 155,000 - 505 650 | 1,800 | 1,040 6,866 | 3,000 - | 13,86
Canadair CL-44C 205,000 - 858 630 | 3,060 | 1,220 | 12,349 | 2,53 - | 20,662
E CL~44D 205,000 - 783 640 | 2,875 | 1,046 3,155 | 4,090 - |12,589
& | Pokker VFW F-27 Mk 100 19,000 - 81 242 835 386 2,291 | 1,225 - 5,060
l% Mk 500 45,000 - 126 256 840 329 3,035 | 1,257 - 5,843
« |Grumman Gulfstream I 33,600 355 97 235 966 99 415 755 6 | 2,929
3 Lockheed C-130 E 151,522 466 665 671 | 2,300 | 2,432 4,765 | 2,126 62 | 13,487
8 L-1049 E 133,000 - 503 654 | 1,505 | 1,371 7,405 | 3,298 - | 14,738
& |Nord 262 23,050 - 133 765 238 1,324 527 33 | 3,020
Vickers Viscount 702 50,044 | - 154 331 | 2,048 | 447 2,519 | 1,516 - 7,015
2| peechcrate us 760 7,650 - 10 - 286 | 158 169 48 30 759
EE Cessna T-37 6,436 - 132 56 194 86 256 69 3 796
| Northrop T-38A Talon 11,651 - 21 154 296 246 460 142 2% | 1,539
§ Beechcraft 95 Travel Air 2,900 - 49 5 9 26 194 48 25 438
[ G-50 7,150 - 80 - 186 9 333 81 27 834
5 E-18 § 9,700 - 100 - 295 63 524 144 58 1,184
5 |Cessna 310 ¢ 4,830 - 46 - 121 - 154 46 65 498
[ & 18
| Beechcraft Bonanza J-35 2,900| - 16 - 7| - 174 12 7 281
5“ Cessna 150A 1,500 - 7 2 o | - 42 4 - 96
gg 1728 2,200 - 7 3 41 - 99 4 - 154
@ i 180D 2,650 - 8 3 59 - 105 6 - 181
210A 2,900 - 16 4 60 - 116 12 20 228

ALL WEIGHTS IN LB
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Tabelle A.2 Systemmassen einzelner Triebwerksbaugruppen (Torenbeek 1988)
GROUP ENGINE FUEL EXHAUST + OTHER PROPULSION
INSTALL. SYSTEM THRUST REV. ITEMS GROUP
AIFPLANE TIPE 0’ te { e’ e z* 101 2* Liodus 2" 10 s 2”
:
Atlas Airbus A-1300 B2 16.825 1.257 7.47 [4.001 23.8 .B14  4.B4!22.8B97 136
Boeing 707/320 C 17.368 2.418 13.9 13.492 20.1  .798  4.59124.247 140
5 7217100 9_325 1143 12.2 [ 1744 18,7 .250  2.68[12.759 137
. ’ 737/200 6.217 .575  9,25[1.007 16.2 .378 6.08i 8.177 132
3 7477100 34.120 2.322 6.81 |6.452 18,9  .BO2 2.35143.696 128
2 | Fokker VFW F-28 Mk 1000 4.495 545 12.1 | .127  2.82, .215 a.va} 5.227 116
= 1 Lockheed Jetstar 1.750 L3600 20.6 " - L3165 20.9 | 2,475 141
E | McDonnell Douglas DC-8/55 | 16.856 3.107 1B.4 |4.964 29.4 1.580 9.37!26.507 157
| DC-9/I10RC| 6.160 510 8.28| .658 10.7  .409 G.hhl 7.737 126
i North Am, T-39A Sabreliner 2959 1 .190 19.8 »n - 152 15.8 | 1.301 136
| Aercspatiale Caravelle VI R| 7.055 : 518 ?.3&1 .975 13.8 .179 2.54' 8,727 124
' VFW Fokker 614 3603 1 .162  4.75] .119  3.49 690 20.2 | 3.763 110
B SN S S
2 Cessna  T-137 751 ; .224  29.8 ; *e - L2211 29.4 1 1.196 159
Morthrop T-38A Talon 1.038 | .285 27.4 » % - L3077 29.6  1.630 157
o T T leropeLLERS) ]
' Bristol Britannia 3004 11,192 | 1.329 11.9 [3.557 31.8 3.820 4.1 !19.893 178
© Canadair CL-44C 12.800 | 1.755 13.7 |5.006 39.1 3.134 24.5 ]22.695 177
g | Fokker VFW F-27 Mk 100 2,427 } .390  16.1 | .9i8 37.8 .612 25.2 \ 4.456 184
E 1 Grumman Gulfstream [ 2.688 i 133 4.95(1.002 37.3 | .698 26.0 E 4.521 168
< ' Lockheed C-130 E 7.076 1.695 24.0 14.573 64.6 1.B74 26.5 |15.268 21b
E [ L-1049 E 14.256 .893  6.2612.980 20.9 2.547 17.9 izo.aaz 145
T e e e e e s cnlneeneme B e e e P sve e e o s ol
S |
z : Beechcraft 95 Travel Air .S519 .083 16.0 162 31,2 i .109 21,0 .B73 168
| G-50 Twin Bonanza | 1.008 L137 13.6 | .25B 25.6 { .207 20.5 | 1.610 160
1 E~185 1,352 L2740 2003 ] L334 24,7 E J321 23.7 | 2.281 169
| Cessna 310-¢ .852 ¢ .076 8.92| .162 19.0 ; .160 18.8 | 1.250 147
: S S | SR—— ; S
Beechcrafc Bananza_J"IS 432 ; .030 6.94‘ 073 16.9 i 045 10.4 . 5B0 134
Cessna 150A 94 | .020 10.3 | .025 12.9 | .03& 17.5 | .273 14l
1758 L3120 030 9,61 .DIB 12,2 ] L047 15,1 427 137
L 428 i .580 135
I

.024 5.61| .072 16.8 1 056 13,1

= percent of engine installation weight

# # DO

t specified;

included in other items
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