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In der vorliegenden Diplomarbeit werden aus der Literatur bekannte Verfahren fur den frihen
Flugzeugentwurf zur Masseprognose von Flugzeugbaugruppen miteinander verglichen. Dabei
werden auch die tatsachlichen Massen der Baugruppen der Passagierflugzeuge (A 340-300 und
A320-200) in den Vergleich einbezogen. Untersucht wurden die Massen folgender Flugzeug-
baugruppen: Rumpf, Triebwerksgondel, Triebwerk, Bug- und Hauptfahrwerk. Weiterhin wur-
de die Masse der Flugzeugsysteme betrachtet. Ziel der Arbeit ist die Ermittlung der Massen der
oben genannten Flugzeugbaugruppen mit Hilfe unterschiedlicher Verfahren, wie siein der Lite-
ratur durch verschiedene Autoren (z. B. Torenbeek, Roskam, Raymer) oder durch Firmen
(z. B. Boeing) oder durch Forschungsprogramme (Ergebnisse z. B. im Luftfahrt Technischen
Handbuch) ermittelt wurden. Die jeweiligen Abweichungen der berechneten Massen gegentiber
den von Airbus bekannten Massen werden in Diagrammen dargestellt. Mit einer durchschnittli-
chen Abweichung von etwa 10 % gegentiber den Zahlen von Airbus, scheinen die von Marck-
wardt angegebenen Verfahren recht geeignet zu sein. Es wurde auch festgestellt, dass die Boe-
ing-Methode aus dem Jahre 1968 durchweg recht genaue Ergebnisse lieferte. Bel der Ermitt-
lung der Masse der Flugzeugsysteme, stellte sich heraus, dass die Verfahren von Marckwardt
1997 angegebenen Verfahren neben denen von Torenbeek im hier betrachteten Vergleich die
genauesten Ergebnisse lieferten.



fachhochschule hamburg

FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK

Studiengang Flugzeugbau

Vergleich verschiedener Verfahren zur Massepr og-
nose von Flugzeugbaugruppen

Im frihen Flugzeugentwur f
- Rumpf, Triebwerksgondel und Triebwerk, Flugzeugsysteme -

Diplomarbeit nach 8§ 21 der Prifungsordnung.

Hintergrund

In der Literatur werden verschiedene Ansédtze vorgestellt, um die Masse von Flugzeugbau-
gruppen wie z.B. Fligel, Rumpf, Hohenleitwerk, Seitenleitwerk, Fahrwerk und Triebwerk ab-
zuschétzen.

Aufgabe
Esist eine Literaturrecherche tber Verfahren zur Masseprognose der Baugruppen von Passa-
gierflugzeugen durchzufiihren. Dabei sind zu untersuchen:

Rumpf,

Triebwerksgondel,

Triebwerk,

Bug- und Hauptfahrwerk,
- Fugzeugsysteme (pauschal und evtl. in einer getrennten Betrachtung).
Die unterschiedlichen Verfahren zur Masseprognose sollen am Beispiel ausgewahiter Flug-
zeugtypen miteinander verglichen werden. Die so gewonnenen ersten Erkenntnisse sollen ver-
allgemeinert werden. Dabel sollen gegebenenfalls auch die tatschlichen Massen der Baugrup-
pen von Passagi erflugzeugen herangezogen werden.

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berichtes
sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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Liste der Formelzeichen

F
Muto
Muzr

°.

Ssss<—40onaT

x

Spannweite

Durchmesser

aquivaenter Rumpfdurchmesser
Erdbeschleunigung

1.) Flughthe; 2.) Hohe

Konstante

Lange oder Hebelarm

Machzahl oder Moment um die Querachse
Abflugmasse

Kraftstoffmasse (fuel mass)

maximal e Kraftstoffmasse

maximale Startmasse (maximum take-off mass)
maximale L eertankmasse (maximum zero fuel mass)
Rumpfmasse

Lastvielfaches oder Anzahl

sicheres Lastvielfaches (limit load factor)
Bruchlastfaktor (ultimate load factor)
Rumpfoberfléche

Leistung

Staudruck

Reichweite (range)

Fléache (surface area)

Schub (Thrust)

Fluggeschwindigkeit (velocity)
Sturzfluggeschwindigkeit (dive speed)

Breite (width)

Masse der Klimaanlage, Druckregler, Anti- und Enteisungssystem
Masse des Sauerstoffsystems

Griechische For melzeichen

—

F

r om

Pfeilung (in amerikanischer Literatur: L)
Zuspitzung

Schlankheitsgrad des Rumpfes

relative Luftdichte

Fllgel streckung
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Liste der Abkurzungen

BRP Nebenstromverhdltnis (bypass ratio)

CABIN Kabine

CARGO Frachtraum

CG Schwerpunkt (center of gravity)

ef Austritt aus dem Fan (fan exhaust opening)

EFCS electronic flight control system

eg Austritt aus der Gasturbine (gas generator exhaust opening)

F Kraftstoff (fuel) oder Rumpf (fuselage)

Fan Cowling Verkleidung des Fans

F/IC flight control (Flugsteuerung)

FUR furnishings (Einrichtung)

g Gasturbine (gas generator)

Gasgenerator Cowling Verkleidung der Gasturbine

GE General Electric

H Hohenleitwerk (horizontal tail)

L Landung (landing)

MAC mittlere aerodynamische Fligdltiefe, Tiefenlinie (mean aerodynamic
chord)

MD design diving Mach Number

ML maximal e Landemasse (maximum landing weight)

MTO maximale Startmasse (maximum take off weight)

N Triebwerksgondel (nacelle)

OE L eermasse (operating empty)

p Endstlick eines Triebwerks (plug)

PAX Passagier (passenger, pax)

Plug Endsttick eines Triebwerks (plug)

SAWE international society of Allied Weight Engineers

TL Turbinen- Luftstrahltriebwerk

VD design diving speed

ZTL Turbinen- Luftstrahltriebwerk

wet benetzt (wetted)
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1 Einleitung

In dieser Diplomarbeit werden, am Beispiel ausgewéhlter Passagierflugzeuge, die Massen der
Baugruppen (bzw. Massengruppen) mit Hilfe unterschiedlicher Verfahren zur Masseprognose
ermittelt und miteinander verglichen. Dabel werden auch die tatsdchlichen Massen der Bau-
gruppen von Passagierflugzeugen herangezogen. Hierin sind die einzelnen Massen der Bau-
gruppen auf Abweichungen zur realen Masse fur unterschiedliche Flugzeugmuster untersucht
worden. Wie genau oder ungenau die Berechnungen tatsichlich sind, ist in den folgenden Ab-
schnitten zusammenfassend dargestellt.

1.1 Aufbau und Zi€l der Arbeit

Der Haupitteil der Arbeit enthélt die abstrakten Ausfihrungen zum Thema

Abschnitt 2 enthalt einen Uberblick tber die unterschiedlichen Verfahren bei der Berech-
nung der Rumpfmasse. Die gerechneten Massen werden in Diagrammen ver-
anschaulicht.

Abschnitt 3 behandelt die unterschiedlichen Verfahren bei der Berechnung der Massen
der Triebwerksgondel.

Abschnitt 4 behandelt die Triebwerksmasse.

Abschnitt 5 behandelt die Masse der Bug- und Hauptfahrwerke.

Abschnitt 6 behandelt die Masse der Flugzeugsysteme.

Anhang A enthélt die Diagramme von Boeing 1968
Anhang B enthdlt die Flugzeugdaten. Hier befinden sich die samtliche Flugzeugparame-
ter

Zidl der Arbeit ist die Ermittlung der Massen der Flugzeugbaugruppen mit Hilfe unterschiedli-
cher Verfahren (wie z.B. nach Torenbeek, nach Boeing oder nach Raymer). Diese Verfahren
werden anschliefRend miteinander verglichen. Somit ist es moglich die unterschiedlichen Ver-
fahren besser zu beurteilen. Die errechneten Massen werden in Diagrammen veranschaulicht.
Dabel werden drei Flugzeugmuster berticksichtigt (A340-300, A330-200 und die A320-200).
Fur die A330-200 wurde aber kein Vergleich mit den tatsachlichen Massen durchgefihrt.
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1.2 LiteraturUbersicht
1.2.1 Literatur fur die Datensammlung

Als eine gute Datensammlung ist die Homepage von Pschirus 1999 zu nennen. Die Internet-
seiten der EADS 2000 sind dagegen nicht hilfreich, da hier nur wenige Daten zu finden sind.
Aus den Internetseiten von Arnold 2001 ( www.arnoldpublishers.com ), konnte ich viele
nutzliche Daten Ubernehmen. Weitere Quellen sind die Homepage von CFM international
1998 (http://www.cfm56.com/home.htm) und die von General Electric Co. 2000
(http://www.geae.com/Irgcom/cf6/cf6_comm_80el.htm).

Als sechste Quelle ist das Buch "Am Start moderne Verkehrsflugzeuge & Business Jets' von
Kreuzer 1999. Es gibt einen kurzen Uberblick der zur Zeit als modern bezeichneten Flugzeu-
ge. Hier sind nur grundsétzliche Daten verzeichnet. Neben dem Entwicklungsgrund und einer
kurzen Beschreibung wird von jedem Flugzeug ein Farbbild gezeigt.

Viele Daten dieser Diplomarbeit sind aus dem Werk "Jane’s al the world aircraft” entnommen
worden. Dieses Werk enthélt Daten von Flugzeugen aus der ganzen Welt. Die in dieser Arbeit
verwendeten Daten sind grofdtenteils Jane’s 1992 bzw. 1996 entnommen. Das Werk erscheint
ale zwei Jahre in einer Neuauflage mit allen neu entwickelten Flugzeugen. Die dabei zur Ver-
flgung stehenden Daten und Informationen zu den Flugzeugsystemen sind zahlreich und tber-
sichtlich. Bei dteren Flugzeugtypen wird auf die vorherigen Jahrgange des Buches verwiesen.
Das Werk mit dem Titel "Das grof3e Buch der Passagierflugzeuge” ist ohne Zweifel, bedeu-
tungsvoll. Fur das Kapitel 5 wurde unter anderen, das Werk von Currey 1988 "Aircraft Lan-
ding Gear Design: Principles and Practices' verwendet.

1.2.2 Literatur fur den Flugzeugentwurf

Neben dem "Skript zur Vorlesung Flugzeugentwurf" von Scholz 1998 und den "Unterlagen
zur Vorlesung Flugzeugentwurf" von Marckwardt 1997, werden hier folgende Bicher ver-
wendet: "Synthesis of Subsonic Airplane Design” von Torenbeek 1988 und "Airplane De-
sign” von Roskam 1989, in dem sich jedoch lediglich Gleichungen aus anderen Quelle finden.
Es wurden auch folgende Unterlagen verwendet: Unterlagen aus dem luftfahrttechnischen
Handbuch Band: Gewichte, sowie Unterlagen von Boeing 1968. Welitere Unterlagen die fir
diese Diplomarbeit benutzt wurden, sind: "Paper von Berry 2000" (Titel ist Szing the Lan-
ding Gear in the Conceptual Design Phase) und ein Artikel aus "Flight International™ 2000
(Bericht Uber Triebwerke) sowie das "Skript zur Vorlesung Flugzeugtriebwerke" von Braun-
ling 1997.
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2 Rumpfmasse
2.1 Verfahren nach Torenbeek

Torenbeek bezieht seine Daten aus einer grofien Zahl verschiedener Veroffentlichungen.
Insbesondere wurden derer der International Society of Allied Weight genutzt, Scholz 1998.
In dieser Diplomarbeit werden aus Torenbeek 1988 nur die wichtigsten Gleichungen mit dem
Schwerpunkt bei den Transportflugzeuge wiedergegeben.

Fur Sturzfluggeschwindigkeiten Vp > 250 kts (=128.6 m/s) EAS ist:

I |
m. =0.23% |V, xﬁ XSt et (2.2

Tabelle2.1: Rumpfmasse nach Gl. 2.1 aus Torenbeek 1988
Flugzeuge Vp[m/s] Ip[m] we[m] he[m] S we[m?3* Rumpfmasse Abweichung

[ka] [%]
A340-300 2166 265 564 564 977,2 23105 -9,9
A330-200 2166 233° 564 564 894,0 18297 -
A320-200 2079 1353 395 4,14 465 2 7358 -20,6

3 wurde aus Endres 2000 abgelesen
2 wurde aus dem Bild 2.1 abgelesen
* wurde nach Gleichung 2.4 ermittelt

Vp &% sich aus der Gleichung 2.3 ausrechnen
In, he und we sind aus den Internetseiten von Arnold 2001 entnommen.

Folgende Korrekturen sind zu beachten:

+ 8% fur eine Druckkabine (pressure cabin)

+ 4% fur Triebwerke am Rumpfheck

+ 7% fr ein Hauptfahrwerk, das am Rumpf befestigt ist

- 4% wenn der Rumpf keinen Fahrwerksschacht (landing gear bay) enthalt

+ 10% fur ein Frachtflugzeug mit einem verstérkten Kabinenboden (cabin floor)

Gleichung 2.1 kann zur Abschétzung der separaten Masse eines Leitwerkstragers (tail boom)
genutzt werden. Wenn ein Hauptfahrwerksbein im Leitwerkstréger untergebracht ist, wird die
Masse um 7% erhoht, aus Scholz 1998.
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\ Sturzfluggeschwindigkeit (dive speed) in m/s agquivalenter Fluggeschwindigkeit
(equivalent airspeed), Veas. Veasist eine Funktion der wahren Fluggeschwindigkeit

(true airspeed), Vras.

. ro.

Vins = Vias XS mits =—n
r 0

p

V, =M, xa mit a*=g X ausder Thermodynamik

a ist die Schallgeschwindigkeit und & ist der Isentropenexponent. Fir Luft gilt & =

14

Mp Sturzflugmachzahl (dive Mach number). Nach JAR-23.335(b) bzw. JAR-
25.335(b) und Praxiserfahrung ist Mp um 0.05 ... 0.09 hoher als Mc bzw. My,

In Hebelarm des Hohenleitwerks, ist der Abstand der Neutralpunkte von Fligel und
Hohenleitwerk,

We maxima e Rumpfbreite (fuselage width),

he maxima e Rumpfhohe (fuselage height),

S e Flache des Rumpfes (fuselage wetted area) in m2

Ve und Vp lassen sich auch nach der GI. 2.2 und Gl. 2.3, aus M ar ckwar dt 1997, ausrechnen.

Ve =217[m/s] XM ,, (2.2)
A340-300 186,62 m/s
A330-200 186,62 m/s
A320-200 177,94 m/s
und Vp =V + 30[m/ s] (2.3

A340-300] 216,6 m/s
A330-200f 216,6 m/s
A320-200f 207,99 m/s

Die benetzte Flache von Rimpfen mit zylindrischem Mittelteil ist fur | £ 3 4.5 aus Toren-

beek 1988.

28 10

Swet,F =p >dF >4F pira +_2: (2-4)

I a I o
Tabelle 2.2: Benetzte Flache von Rumpf aus Torenbeek 1988
Flugzeuge d-[m] 2 [e[m] 3 | ¢ Sk, wet [M?]
A340-300 5,64 62,47 11,1 977,2
A330-200 5,64 57,77 10,2 894,0
A320-200 3,96 37,57 9,5 465 *

3 ausArnold 2001
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2 aus Pschirus 1999
d=  Rumpfdurchmesser. Fir nicht kreisformige RUmpfe wird d= berechnet aus dem

Rumpfumfang P mitds =P /p
| ¢ Schlankheitsgrad des Rumpfes, | £ = I/ dk.

Die benetzte Flache von stromlinienfor migen Rimpfen ohne zylindrisches Mittelteil ist
Torenbeek 1988:

,2/3
Swer =P X A, 05+O 135><I— 015+OT§_ (2.5)
IF (%] F @
In der Abstand von der Flugzeugnase in x-Richtung bis zum Beginn des zylindrischen

Teil des Rumpfes.

2.2 Verfahren nach Marckwardt

Listeder Formelzeichen

B Rumpfbreite [m]

b Spannweite [m]

dca/da  Abrei3verhaten

H Rumpfhohe [m]

Lr Rumpflénge [m]

Ma Abflugmasse [kg]

Ma/S Flachenbel astung [kg/n?]
Mg Rumpfmasse [kg]

Ne;r Bruchlastfaktor

Or Rumpfoberflache [m?]

V. Reisegeschwindigkeit [m/s]
Vb Sturzfluggeschwindigkeit (dive speed) [m/s)]

Aus dem Bild 2.1 und Bild 2.2, werden die Massen des Rumpfes aus den Diagrammen abgele-
sen.

Tabelle 2.3: Rumpfmasse nach Bild 2.1 aus M ar ckwar dt 1997

Flugzeuge Sewet [M?] Rumpfmasse [kg] (abgelesen)  Abweichung [%]
A340-300 977,2 24425 -4,7
A330-200 894,0 21903 -

A320-200 465 8463 -8,6



19

30
‘.:._' MDT1 ——
.g' ’cmc.% — / BT47
D 25 0
et NDas A310() LA a00800
g DCII0  gpya7 cvsso- :) ~“B707
"t-U, 20 - ‘ - el O :Ziars'r-zou
T .% OO T
[<}] VFW614 V810 (- MD87 j
o] 15 ,,,, ) TN F100 — N
L - — %
o A
£ P
=
¢ 10
@
2]
@
5
E
o,
€
O m :
100 ) , 1000
Rumpfoberflache [ m*]
Bild 2.1  mr/ Og nach Rumpfoberflache aus M ar ckwar dt 1997
Owor 9/
ncwo}/d/
= vency |
2 10000 | O orshano
8727() (- DC"i i
g B737-300 : CVSOQD (. o
g - MD87
é Dca-w&o
o - el
E F28-4000
: F2s
o
1000
1000 10000

Rumpfdurchmesser * Rumpflinge 2 [ m3]

Bild 2.2 mrnachdg* Ir nach Marckwardt 1997




20

Tabelle2.4: Rumpfmasse nach Bild 2.2 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge  Rumpfdurchmesser * Rumpflange Rumpfmasse [kg] Abweichung [%]

[m3] (abgelesen)
A320-200 5575 8100 -12,6
A340-300 22010 25000 -25

Nach diesen Verfahren, kdnnen die Rumpfmassen mit niedriger Abweichung errechnet werden.

Statistikgleichung nach Mar ckwar dt 1997

,.0.837
0

H X 2 = (2.6)
(%]

m, = 5.65>§B;

Tabelle 2.5: Rumpfmasse nach GI. 2.6 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge B[m]2 H[m] 2 Lg[m]?2 Rumpfmasse [kg] Abweichung [%]

A340-300 5,64 5,64 62,57 24368 -4,9
A330-200 5,64 5,64 S, 77 21378 =
A320-200 3,95 4,14 37,57 7876 -15,0

2 aus Arnold 2001

Mit der folgenden Gleichung kann die Masse des Rumpfes errechnet werden.

m, =13.9x0, ¥0g(0.0676 O.) (2.7)
Tabelle 2.6: Rumpfmasse nach GI. 2.7 aus Marckwar dt 1997
Flugzeuge Rumpfoberflache[m] Rumpfmasse [kg] Abweichung [%]
A340-300 977,2 24719 -3,6
A330-200 894,0 22136 -
A320-200 465 9678 +45

Hier folgt die zweite Statistikgleichung nach M ar ckwar dt 1997.

..0.729
m, = 067500 LETH O ose 002 (2.8)

e 2 g

Tabelle 2.7: Rumpfmasse nach GI. 2.8 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge B[m] Vp[m/s] Ogr [m] H[m] Lg[m] Rumpfmasse[kg] Abweichung

[%]
A340-300 564  216,6 9772 564 62,57 22666 -11,6
A330-200 564  216,6 8940 564 57,77 20688 -
A320-200 395 216,6 465 4,14 37,57 8886 -41

Bei A320-200 ist die Abweichung sehr gering. Mit diesem Verfahren 183t sich die Rumpfmasse
mit geringer Abweichung ermitteln.
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2.3 Gleichungen nach Burt-Phillips aus Marckwardt 1997

Der Bruchlastfaktor ist nach folgender Gleichung definiert:

Ner =1.5><§1+ 0.75x_Ye_ Al (2.9)
ma/S da H
Tabelle 2.8 Bruchlastfaktoren aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge ma/ S[kg/m? 2 Ngr
A340-300 746 3,254
A330-200 598 3,683
A320-200 600 3,626
2 aus Pschirus 1999
Das Abreif3verhalten wird nach M ar ckwar dt 1997, wie folgt definiert:
dCa _ 2XP X ( 210 )
da ) *e 1 ) 0
2+ 4+ = - M’z
(COSj 425) @
Tabelle 2.9 AbreRverhalten aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge Machzahl L * j * dca/da
A340-300 0,86 9,26 29,7 6,237
A330-200 0,86 9,26 29,7 6,214
A320-200 0,80 9,39 25 6,378

* aus Arnold 2001

Die Masse des Rumpfes nach Burt-Phillips, kann mit der folgenden Gleichung ermittelt wer-
den.

mR = 223 >{mHaut + eringer + mSpant)+ DrnR ( 211)

Tabelle 2.10: Rumpfmasse nach Burt-Phillips aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge mMyaut[KG] Msringer [KG] Mspant[Kg] Rumpfmasse [kg] Abweichung [%]
A340-300 5463 3636 1729 24.147 -5,8
A330-200 4968 3323 1575 22.002 -
A320-200 2394 1261 695 9.701 +4,7
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Mit der unten stehenden Gleichung wird die Hautmasse ermittelt.

My = 0.0635505% A/ 57 (212)
dann die Masse des Stringers
Maringer = 0-0142>X05% R/ 7% g (2.13)
Die Spantmasse wird nach folgender Gleichung berechnet:
mSpant = 019 ><(mHaut + mainger) ( 214)
Bel Frachtflugzeugen wird die Rumpfmasseénderung folgendermal3en berechnet:
Dm,, =16.2xS5% (2.15)
2.4 Glechungen aus Roskam
Liste der Formelzeichen
hy maximale Rumpfhohe in [ft]
Kini =1.25 fur Flugzeug mit Einlal (inlets) im bzw. am Rumpf fir die Installation des
versenkten eingebauten Triebwerks
Kini =1.0 fur den Einlal3 (inlets) woanders lokalisiert
ke =1.08 fur Rumpf unter Druckbelastung
=1.07 fur Hauptfahrwerk am Rumpf befestigt
=1.10 fur Frachtflugzeuge mit Frachtflur
l¢ Rumpfléngein [ft]
Ltn Rumpflénge, nicht enthalten ist die installierte Gondellénge an der Nase in [ft]
Ih Entfernung zwischen C/4 bis zu C/4 des Hohenleitwerks (Hebelarm des Hohen-
leitwerks) in [ft]
Nuit Bruchlastfaktor
(o) dynamischer Druck [psf]
Sis Bruttoflache der Rumpfschale in [ftZ]
Ve Fluggeschwindigkeit in KEAS
w Masse [lbs]
W maximae Rumpfbreite in [ft]

Wro Abflugmassein [lbs]
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24.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)

24.1.1 Verfahren von Cessna aus Roskam

Nur fur kleine Flugzeuge (Flugzeuge mit niedriger Leistung) mit einer maximalen Geschwin-
digkeit von Vi < 200 Kts (370 Km/h).

Fir Tiefdecker gilt:

| 0.59
W, =0.04682, %% s, **® x(f—) (2.16)
100
Fir Hochdecker gilt:
% 60.778
W, =14.863,,** >§Pf SR (P el NI (2.17)
max @

Wro Abflugmasse (take-off weight) in Ibs
Ltn Rumpflange, nicht enthalten ist die installierte Gondell&nge an der Nase, in ft

Npax Zah! der Passagiere und Crew

Anmerkung: Die Gleichungen 2.16 und 2.17 sind nicht ftr Druckrumpf geeignet.

24.1.2 Verfahren von USAF aus Roskam

Die folgende Gleichung gilt fur leichte Flugzeuge mit einer Geschwindigkeit von V > 300 Kts
(555.6Knvh).

5 0.286 ,0.857 e
N6 &0 W +h g/ ¢ U
W, =200>%9Vm xﬁg+ >g1_f0: flO f %o U (2.18)
g—:‘ g [1/] e g H

Tabelle 2.11: Rumpfmasse nach USAF aus Roskam 1989
Flugzeuge Wiolkg] 2 Is[m]2 wi[m] 2 hs[m] Rumpfmasse[kg] Abweichung[%]
2

A340-300 271000 62,57 5,64 5,64 27108 +5,8
A330-200 230000 57,77 5,64 5,64 24863 =
A320-200 73500 37,57 3,95 4,14 7851 -15,2

2 aus EADS 2000

Nuit Bruchlastfaktor
l¢ Rumpfléngein [ft]
W maximae Rumpfbreite in [ft]
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hy maximae Rumpfhohein  [ft]

Ve Fluggeschwindigkeit in KEAS [knot]

2.4.2 Zivil-Transport-Flugzeuge (Commercial Transport Airplanes)
2421 Gleichung nach General Dynamics aus Roskam

Mit der folgenden Gleichung wird die Masse des Rumpfes ermittelt.

71

— . .0,
)1.42 & 90283 28Mro 9095 Fﬂ_fg (2.19)
(%]

W, =2x0.435K : : .
f { 100 "€1000 5 x‘éhff

inl

Tabelle 2.12: Rumpfmasse nach General Dynamics aus Roskam 1989
Flugzeuge Wio[kg] 2 oo[psf]* lf[m]2 Kn hi[m]2 Rumpfmasse Abweichung

[ka] [%]

A340-300 271000 2280 6257 10 564 25912 +1,1
A330-200 230000 2280 57,77 10 564 20975 -
A320-200 73500 2101 3757 10 414 6363 -313
2 aus EADS 2000
* wurde aus ¢, = % X/ % errechnet.
In die Gleichung werden die englischen Mal3e eingesetzt.
Kini =1.25 fur Flugzeug mit Einlal (inlets) im bzw. am Rumpf fir die Installation des

versenkten eingebauten Triebwerks
Kini =1.0 fr den Einlal3 (inlets) an anderer Stelle lokalisiert
do = dynamischer Druck in [psf]
2422 Modifiziertes Verfahren nach Torenbeek aus Roskam

Die folgende Gleichung gilt fur Transportflugzeuge und business Jets mit einer Geschwindig-
keit von V > 250 Kts (463K m/h)

2V, A
W, =0.021%, c—2-—-" =
w, +h, ¢

T xS (2.20)
1]

fgs
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Tabelle 2.13: Rumpfmasse aus Gl. 2.20 nach Torenbeek 1988 aus Roskam 1989
Flugzeuge Vp[m/s] Li[m] Ki h¢[m] Rumpfmasse[kg] Abweichung[%]

A340-300 216,6 265 108 564 23117 -9,8
A330-200 216,6 233 108 564 18297 -
A320-200 207,9 1353 1,08 4,14 7362 - 20,5

Zwischen dieser Gleichung (nach Torenbeek aus dem Werk von Roskam) und der von Toren-
beek selbst gibt es keinen Unterschied. Die Abweichungen sind in diesem Fall dhnlich wie die
ausder Tabelle 2.1.

ki kann folgende Werte haben:

ke =1.08 fur Rumpf unter Druckbelastung

=1.07 fur Hauptfahrwerk am Rumpf befestigt

=1.10 fur Frachtflugzeuge mit Frachtflur
In dem Werk von Torenbeek findet man, auf3erdem zwei weiteren Korrekturfaktoren fir k.
Der erste betrégt + 4%, wenn die Triebwerke am Rumpf montiert sind, und - 4%, wenn der
Rumpf keinen Fahrwerksschacht (landing gear bay) enthalt (fir die ausgewahlte Beispielsflug-
zeuge andert sich das Ergebnis nicht).

ln  Entfernung zwischen C/4 bis zu C/4 von Hohenleitwerk in [ft]
Sgs  Bruttofléche der Rumpfschalein [ft7]
Vb  Sturzfluggeschwindigkeit in [kts]

2.5 Glachungen ausdem luftfahrttechnischen Handbuch

Listeder Formelzeichen

b Spannweite [m]

d aquivalenter Durchmesser [m]

I Lange [m]

m Masse [Kq]

Ma Machzahl

Me Entwurfsmasse [Kq]

n Lastvielfache

Nrw Anzahl der Triebwerke

Ner Bruchlastfaktor

OR Rumpfoberfléche [m?]

q Staudruck [Kg/m?]

Iy Leitwerksabstand von 25% Imzu 25% Imder Netto-L eitwerksflache (Hohen-
leitwerk)

Vb Sturzfluggeschwindigkeit (dive speed) [m/s]
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Starrfligler: FSCHW = 1.0
Fur die ausgewahlte Beispielflugzeuge, ist FSCHW =1

Schwenkflgler:

0119
FSCHW = gb_smw "G (221)

absolut ~ dR (%]

Bemerkung:
Bel Schwenkfllgelflugzeugen ist die Geometrie des riickgepfeilten Zustandes eingegeben!

251.1 Verfahren nach R. Ertinger (IABG/WTT) ausLTH 1981

Mit der folgenden Gleichung wird die Rumpfmasse berechnet.

€ 6 ad, 6
Mg, = FSCHW xKR>EKPRX0™* M, *Z »§+ 9ng Fn 2 v (222)
g Ik o 2 H

Tabelle 2.14: Rumpfmasse nach R. Ertringer (IABG/WTT) ausLTH 1981
Flugzeuge KR KPR Z dr[Mm] Ir[m] Rumpfmasse[kg] Abweichung

[%]
A340-300 6,36 1,03 3.441.025 5,64 6247 28.456 +11,0
A330-200 6,36 1,20 2.800.660 5,64 57,77 27.446 -
A320-200 6,36 1,37 558924 395 37,57 9.143 -1.3
d aquivalenter Durchmesser [m]
I Lange [m]
m Masse [Kq]
Ner Bruchlastfaktor

Fur Transportflugzeuge (mit Triebwerk am Rumpf oder am Flugel)

KR =6,362 EX =0.684, Y3=1./d, , Z=mE*r,
Y3<95 KPR" =11
Y3-Y2
Y3>95 KPR™ =7.77>0.833"
m. < 32000 kg Y1=9.0667 x0.6552™ '

32000kg £ m. <68000 kg

v1= 11;1544
mg X0 +1x442
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m > 68000 kg Y 1=1.73>09694™"

m. £22500kg Y2=6x7 x(l 5.6306'”‘5’104)
22500 kg < m.. £ 32000 kg Y2= 6.75><(1- 3.0163 msflo“)
32000 kg < m,. £136000 kg Y2=8834 ><(1 1.3479'™ ’10“)
me >136000 kg Y2=9.1541- 12363 ™)

25.1.2 Verfahren nach North-American-Aviation ausLTH 1981

Die Rumpfmasse, kann auch nach folgender Gleichung berechnet werden: Diese Gleichung gilt
jedoch nicht fur Zivil- Flugzeuge:

,.- 0.065
Mg, = FSCHW xKRXOL qn,, xm. )**7 »q %2 ad—Rg X - 004 (2.23)
Ba.p
Ir Rumpflange [m]
m Masse [Kq]
Me Entwurfsmasse [Kq]
Ner Bruchlastfaktor
Oru Rumpfoberfléche [m?]
q Staudruck [Kg/m?]
My Leitwerksabstand von 25% Imzu 25% Imder Netto-L eitwerksflache (Hohen-
leitwerk)

Fur Bomber (Triebwerk am Rumpf oder am Fliigel) und Transporter gelten folgende Glei-
chungen.

KR* = 750.8x0.843™

q

FK =1, O, *
ROTR T d, s g, K0

25.1.3 Modifiziertes Verfahren nach Dr. W. Schneider VFW ausLTH 1981

Mit der folgenden Gleichung wird die Rumpfmasse berechnet.

LEX1
oz & 1 O

104, o

X

)0.28084

My, = FSCHW xKRX{m_ »n,, 310°%) {V, 30"

LEX2
@ Il 0

d. P /2

)o. 1403

OR AP A ) O AN AL S, (2.2
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Tabelle 2.15: Rumpfmasse aus Dr. W. Schneider (VFW) ausLTH 1981

Flugzeuge

A340-300
A330-200
A320-200

Somax
Vb

KR me[kgl Somax ru[m] dr[m] Iz[m] Rumpfmasse Abweichung
[daN] [ka] [%]

2685 129850 15100 26,5 564 6247 26186 +2,2
62,45 120200 30000 233 564 57,77 19495 -
62,45 41310 11120 135 395 37,557 8111 -124

aquivalenter Durchmesser [m]

Rumpflange [m]

Masse [Kd]

Entwurfsmasse [Kq]

Anzahl der Triebwerke

Bruchlastfaktor

Rumpfoberflache [m?]

Leitwerksabstand von 25% Imzu 25% Imder Netto-L eitwerksflache (Hohen-
leitwerk)

Nennstandschub in daN

Sturzfluggeschwindigkeit (dive speed) [m/s)]

Fur Unterschall-Bomber und Transporter gelten folgende Gleichungen:

EX1 = 0.5816; EX3=1.145

1 bis 2- motorig: KR =62.45 EX2 =0.2551

mehrmotorig: KR =268.5 EX2 =-0.4259

2514 Modifiziertes Verfahren nach BoeingausLTH 1981

Im Anschluf3 die Gleichung fir die Berechnung der Rumpfmasse nach Boeing.

o -
My, = FSCHW KR >0.786 {m, 1, ) 502% {Ma,, )’ €8 K, 2+ Ky, (2.25)
=11 @

Tabelle 2.16: Rumpfmasse nach Boeing aus L TH 1981

Flugzeuge Og,[Mm?] me[kg] N dru lru Mmax H=0 Rumpfmas- Ab-
[m] [m] se [kq] weichung

[%]

A340-300 977 129850 3,254 5,64 6247 0,231 24.881 -29

A330-200 894 120200 3,683 564 57,77 0,231 26.777 -

A320-200 465 41310 3,836 395 37,57 0,231 10.133 +94

Ki: = Zuwachs fur runde, druckdichte RUmpfe:
Dp = maximaler Kabinendifferenzdruck (70000 pa), in die Gleichung soll Dp in bar einge-
setzt werden.

m ,.05
K, =1.0+0.0958—"+_2 +0.025

29.5>0p g, 6
& 3594 4

20.606 g
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K, = Zuschlag fur Fahrwerk im Rumpf:
Transporter (Zivil und Militér)

K, =1.06 am Figel angelenkt

K, =1.12im Rumpf angelenkt

K, = 1.16 im Rumpf angelenkt (high flotation)

Ks =1.06 Zuschlag fur Triebwerk am Rumpf

K; = Zuschlag fur Schlankheitsgrad des Rumpfes:
2

K, =0.965+0.0005 % Ry 2
Ru @

Ks = Zuschlag fur Passagierfenster:
= 1.06 fr druckdichten Rumpf
= 1.03 fur nicht druckdichten Rumpf

Ko = Zuschlag fur Ladetiren und Rampen:
= 1.08 fir Schwenknase und Rampe
= 1.08 ganz zu 6ffnende Heckklappe und Rampe
= 1.05 grof3e Seitenladetir

Kio = Zuschlag fur Boden:
= 1.2 fur Transportflugzeug (ZIV und MIL)

K11 = Zuschlag fur Entwurfsgeschwindigkeit
=0.88 Ma< 20
=09 20<Ma<25
=1.05 Ma> 25

K1, = Zuschlag fur Bremsklappen:
=2756X07° xm_ - 7.778 fur mz > 10000 kg

=20kg fur mz <10000 kg

Fur Bomber (Triebwerk am Rumpf oder am Fliigel) und Transportflugzeuge, gilt:

KR = IRL EXPO = 2.205{%51
o
m, £ 45500 kg YA = 4.75550.9925%
me > 45500 kg YA =4.598-0.0487>m_ X0"*
me £ 90000 kg YB =3.971- 1.07° %)

me > 90000 kg YB =5.07741- 1.045 %)
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2.6  Gleichungen nach Raymer

Listeder Formelzeichen

Bw = Spannweite [ft]
D = strukturelle Rumpfbreite [ft]
Kdoor = 1.0, wenn keine Frachttir

= 1.06, wenn die Frachttir auf einer Seite ist

= 1.12 fir Frachttiren auf beiden Seiten

= 1.12 fir ,, aft clamshell , -TUr

= 1.25f0r ,, aft clamshell ,, -TUr und Frachttlr auf beiden Seiten

Kig = 1.12 fur Flugzeug mit Hauptfahrwerk am Rumpf montiert, sonst K 4=1.0
Kws =0.75[(1+21 )/(1+] )](Bw*tanL /L)
L = Rumpflange [ft]
L = tail length, ¥-~-MAC des Flugels bis ¥4 -MAC des Rumpfes
Nz = Bruchlastfaktor; (1.5* limit load factor )
q = dynamischer Druck [lb/ft9]
S = Rumpfflache (wetted area) [ft?]
W = Entwurfsmasse (Brutto) [lb]
Whress = Druckaustibung =11.9 + ( Vi * Pgaia)  0.271,
wobel Pgyta = Kabinendruck (Differential) [psi] (typischist 8 ps)
L Flugelpfeilung (25% MAC)

2.6.1 Cargo/Transport Weights

Die Rumpfmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden:

Wigage = 0.3280XK go0 XK MWy XN, )% X% 5GP X1+ K ps)® Ko (2.26)

fuselage door

Die mit der Gleichung 2.26 errechneten Massen, sind sehr ungenau, sie sind deutlich unter den
mittleren Durchschnittswerte der Rumpfmasse.

2.6.2 General-Aviation Weights

Es folgt die ndchste Version, aus Raymer 1992, mit der die Rumpfmasse ermittelt werden
kann.

-0.072

.0
= 0.052 XS X(W, XN, )7 ;0% <=2

xq°2 + W (227)
eDg

press

W,

fuselage
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Tabelle2.17: Rumpfmasse nach Gl. 2.27 aus Raymer 1992

Flugzeuge Wpress[psi] Wy [kg] q[lb/ft3] D[m] Ii[m] Rumpfmasse

A340-300
A330-200
A320-200

8 129850 2280 564 265
8 120200 2280 564 233
8 41310 2101 395 135

Wpress = 8 PSl, Erfahrungswert laut Raymer 1992.

2.7

Rumpfmasse nach Boeing

[ka]
24.586
22.783

9.373

Abweichung
[%]
-4,1

+11

Die Rumpfmasse kann aus dem Bild 2.3, in Abhangigkeit der Abflugmasse, Bruchlastfaktor
und der Rumpfoberfl&che abgelesen werden.

WBody =f (MMTO XNXAW)

(2.28)

Aw
M MTO

N

Rumpfflache (wettet area) in ft?
maximale Startmasse in Lbs
Bruchlastfaktor (Ultimate Load Factor)

Es sind folgende Korrekturen zu beachten:

K1

K2

Ks

K4

Ks

K7

= Zunahme fir gepfeilten Fllgel

=080+0.35SnLgys

= Zunahme fur Triebwerk am Rumpf

= 1.06 Triebwerk am Rumpf

= 1.04 Triebwerk im Rumpf

= Zunahme fur Fahrwerk im Rumpf

= 1.12 Hauptfahrwerk im Rumpf montiert (1.06 fur 747)
= 1.16 Hauptfahrwerk im Rumpf montiert (high flotation)
= Zunahme fir Frachtboden oder Treibstoffboden

= 1.06 Frachtboden (Zivil Flugzeug z.B. 707-320C)

= 1.04 fur Treibstoffdeck (KC-135A & B-52H)

= 1.10 fUr militarische Frachtboden (463L)

= 1.10 fur militérische Frachtboden und hoch konzentrierte Ladung (C-5A)

Zunahme fur Flugzeuge ohne Passagierfenster

0.94 Frachtflugzeuge ohne Fenster

= Zunahme flr Frachttiren und Rampe

= 1.06 fur breite Frachtseitentlr

= 1.08 fur swing nose und Rampe

= 1.08 fur voll offenbare hintere Frachttir und Rampe
= Zunahme fir Bombenladeplatz

= 1.05 Bombenladeplatz
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Bild 2.3 mg as Funktion der ma,

sind folgende Angaben nétig:

Zum Ablesen der Rumpfmasse aus dem Bild 2.3

44

=20

9

25610515310
836>600040°° = 3

45363
45363

271000/0
73500/0

9

XN xA,, X0
XN xA, 40
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A340
A320

1

9

my

200
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Tabelle 2.18: Rumpfmasse nach Bild 2.3 aus Boeing 1969

Flugzeuge  Oberflache[ft?] Abgelesen [Ib] Rumpfmasse[kg] Abweichung[%]
A340-300 10515 55000 24948 -2,7
A320-200 5000 17550 8775 -53

. s .
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Bild 2.4 Abschétzung der mg al's Funktion der Or nach Boeing 1969

Tabelle 2.19: Rumpfmasse nach Boeing 1969 aus Bild 2.4

Flugzeuge  Oberflache [ft?] Abgelesen [Ib]  Rumpfmasse[kg] Abweichung [%]
A340-300 10515 56500 25628 -2,34
A320-200 5000 22600 10251 + 10,67



Abyeichung [%)]

=
o

Rumpfmasse (A340-300)

5 )

Methode

@ Torenbeek

B Marckwardt Bild 2.1

O Marckwardt Bild 2.2

O Marckwardt Statistikgleichung 1
B Marckwardt Statistikgleichung 2
@ Marckwardt Statistikgleichung 3
W Burt- Phillips

O USAF aus Roskam

B Generd Dynamics aus Roskam
[ Torenbeek aus Roskam

O Ertringer ausLTH

O Schneider ausLTH

B BoengausLTH

B Generd Aviation Raymer

B Boeng

Bild 2.5 Abweichungen der Rumpfmassen in Uberblick (A340-300)

- Abweichung [%0]
5 <% o o o &

Rumpfmasse (A320-200)

msy

Methode

@ Torenbeek

B Marckwardt Bild 2.1

O Marckwardt Bild 2.2

O Marckwardt Statistikgleichung 1
B Marckwardt Statistikgleichung 2
@ Marckwardt Statistikgleichung 3
B Burt- Phillips

O USAF aus Roskam

B Generd Dynamics aus Roskam
M Torenbeek aus Roskam

O Ertringer ausLTH

O Schneider ausLTH

B BoengausLTH

B Generd Aviation Raymer

W Boeng

Bild 2.6 Abweichungen der Rumpfmassen in Uberblick (A320-200)
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Tabelle2.20 Rumpfmassen nach Ver schiedenen Verfahren in Uberblick

Methode Massein kg, A340-300 Massein kg, A320-200
Torenbeek 23105 7358
Marckwardt nach Bild 2.1 24425 8463
Marckwardt nach Bild 2.2 25000 8100
Marckwardt Statistikgleichung 1 24368 7876
Marckwardt Statistikgleichung 2 24719 9678
Marckwardt Statistikgleichung 3 22666 8886
Burt- Phillips 24147 9701
USAF aus Roskam 27108 7851
General Dynamics aus Roskam 25912 6363
Torenbeek aus Roskam 23117 7362
Ertringer ausLTH 28456 9143
Schneider aus LTH 26186 8111
Boeing ausLTH 24881 10133
General Aviation Raymer 24586 9373

Boeing 24948 8775
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3 Masseder Triebwerksgondel

3.1 Gleichungen nach Torenbeek

Fur TL-Triebwerke (turbo jet) gilt:

055 5T
my = 0.0554Fr, 053 alc (3.0

Und fur ZTL-Triebwerke (turbo jet) gilt die folgende Gleichung: In dieser Gleichung ist auch
die Masse der Pylon mitberticksichtigt.

.065 T
my = 0.0654Fr, OGZX T (3.2)

Tabelle 3.1: Triebwerksgondelmasse nach Gl. 3.2 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge  Somax[N] / Triebwerk 2 Gondelmasse [kq] Abweichung [%]
A340-300 151000 4002 -22,6
A330-200 300000 3976 -
A320-200 111200 1474 - 30,3

2 ausEADS 2000

My Masse aller Triebwerksgondeln (nacelle) zusammen
To Startschub aller Triebwerke zusammen
g Erdbeschleunigung.

3.2 Gleichungen nach Marckwar dt

Listeder Formelzeichen

D Triebwerksdurchmesser (auf3en) in [m]

Om =D*L/l+d*(@-L/I)

Foges Standschub aller Triebwerkein [N]

g Erdbeschleunigung in [m/<?]

Ma Abflugmasse [kg]

Mee Masse der Gondel und Einbaustruktur in [kg]
Mrw Masse aller Triebwerke zusammen in [kg]

Nrw Triebwerkszahl
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...... By ) L L
P * ..... e _ dm_Dx_I.+dx(1 I)
N - Y =i 1k/2 -
e ]
¢ K=1 Triebwerke am Fliigel
I :
K =112  Triebwerke am Rumpf
TN Y 7. J
L e
T TRR— -

Bild 3.1 Triebwerksbemal3ung aus M ar ckwar dt 1997

Und hier folgt die Gleichung zur Ermittlung der Gondelmassen und Einbaustruktur: Anders as
wie bel Torenbeek, wird mit der unten gegebenen Gleichung, die Masse der Gondel ohne Py-
lon ermittelt.

-0.253 ..0.15 ..0.206

—CE -0.0138%¢ A 2 2Fogs % {P A xd_)** (3.3
m, %1000 Ny g @ M, g My X0 o

Tabelle 3.2: Triebwerksgondelmasse nach Gl. 3.3 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge ma[kg] dn[m] 1[m]* Foes[N]2 Gondelmasse[kg] Abweichung[%)]

A340-300 271000 2,37 495 604000 2769 +21,7
A330-200 230000 2,90 7,0 600000 2693 -
A320-200 73500 2,22 444 222400 934 - 20,6

* aus Arnold 2001
2 aus EADS 2000

My ist die Masse aller Triebwerke, und ist aus der Tabelle 4.1 zu entnehmen.
Neben der Gleichung 3.3, findet man in diesem Werk (M ar ckwar dt 1997) zwel weitere Glei-

chungen (Statistikgleichung), mit den die Gondelmasse ermittelt werden kann. Diese sind éhn-
lichwiedie Gl. 3.1 und GI. 3.2 aus Torenbeek 1988.
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3.3 Gleichungen aus Roskam
331 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)
3311 Verfahren von Cessna aus Roskam

Die Gleichung 3.4 gilt nur fur kleine Flugzeuge (Flugzeuge mit niedrige Leistung) mit einer
maximalen Geschwindigkeit von Vi = 200 Kts (370 Km/h).

Wn = Kn >V\/TO (34 )
Kn 0.37 [lbg/hp] fur Radiatriebwerke
Kn 0,24 [Ibg’hp] fir waagerecht entgegengesetzte Motoren
W, Gondelmassein [lbs]
Whro Abfluggewicht in [Ibs]

Diese Daten sind nicht fir Turbopropellersgondel zu verwenden.
Hierzu gibt eskein Beispiel, da die Gleichung 3.4 nur fur kleine Flugzeuge gilt.

3.31.2 Verfahren von Torenbeek aus Roskam

Fur einmotorige Propellerflugzeuge mit Gondel in der Rumpfnase gilt folgendes:

W, = 25XP 2 (35)

Fur Flugzeuge mit mehreren Kolbenmotoren gilt:

W, = 0.32x2,, (36)

Fur Radiatriebwerke gilt die folgende Gleichung:

W, = 0.045%P,, )*'* (37)

Und fir Propellerflugzeuge folgt:

W, =0.144P )V* (3.8)
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Anmerkungen, aus Roskam 1989:

1. DaPro die gesamte bendtigte (Start-) Leistung ist, ist in dieser eingeschétzten Masse W,
die gesamte Gondel masse berticksi chtigt.

2. Ist das Hauptfahrwerk in der Gondel einziehbar, werden 0,04 |bs/hp zu der Gondelmasse
addiert.

3. Wenn die Triebwerksaustromung tber die Fltigeln verl&uft, wie bei Lockheed Electra, ist
0,11 Ibs/hp zu der Gondelmasse zu addieren.

332 Kommerzielle Transportflugzeuge (Commercial Transport
Airplanes)
3321 Gleichung nach General Dynamics aus Roskam

Fur Turbojet Triebwerk (TL- Triebwerk) gilt:

]o.731

W, = 3'O><Ninl )>{(Anl )05 40 P, ( 39 )

Und fur ZTL-Triebwerk (Turbofan), wird die Gondelmassen nach der Gleichung 3.10 ermit-
telt. Mit der folgenden Gleichung kann die Gondelmasse einschliefdich Pylon, ermittelt werden.
Fur die Ermittlung der tatsachlichen Massen der Gondel muféten die Massen der Pylon abgezo-
gen werden.

]0.731

W, = 7.4355N,, )4(An )°° A4, xp, (3.10)

Tabelle 3.3: Triebwerksgondelmasse nach General Dynamics aus Roskam 1989
Flugzeuge In[m]2 Nin Ain[m?3 P2[N] 3 Gondelmasse[kg] * Abweichung[%]

A340-300 4,95 4 2,659 30 4.238 -18,1
A330-200 7,0 2 4,676 30 3.355 =
A320-200 4,44 2 2,378 30 1.871 -115

* Massen der Gondel und Pylon
2 ausArnold 2001
3 P, maximaler statischer Druck im Kompressor in [psi].

Typische Werte von P; liegt zwischen 15 und 50 psi, nach Roskam 1989, gewahlt wurde hier
30 PSI.

Mit: Ainl ~ = 3,141592/4* Triebwerksdurchmesser?

Nin  Anzahl der Saugflache

Ain  die von Saugfléche benetzte Flache in ft?

ln  Gondellange von den Ventile bis zum Kompressor in ft
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M odifiziertes Verfahren nach Torenbeek aus Roskam

Fur TL-Triebwerke oder ZTL-Triebwerke mit niedrigem Nebenstromverhdtnis gilt:

W, =0.055xT,,,

(3.11)

Und fir die Ermittlung der Gondelmasse eines ZTL-Triebwerks mit htherem Nebenstromver-
haltnisist die Gleichung (3.12) anzuwenden.

W, = 0.065%T,,

(312)

Zwischen dieser Gleichung (nach Torenbeek aus dem Buch von Roskam) und der vom Toren-
beek selbst gibt es ein einziger Unterschied. Hier wurde die Erdbeschleunigung nicht bertick-
sichtigt, somit taucht Tro in kg und nicht in N. Da T+o der bendtigte Gesamtschub ist, wird mit
dieser Gleichung die gesamte Gondelmasse ermittelt.

34
34.1

|
Nmw
Ro
S
TW

Twe

Gleichungen aus dem luftfahrttechnischen Handbuch

Verfahren nach R. Ertinger (IABG/WTT)

Lange [m]

Anzahl der Triebwerken
Schubrohrverléngerung
Nennstandschub [daN]
Triebwerk
Triebwerksgondel

Fir Strahltriebwerke:

Mg = Ny X0.125X83°% xZ,, + M, (313
Tabelle 3.4: Triebwerksgondelmasse nach R. Ertinger ausLTH 1981
Flugzeuge Somax [N] / Triebwerk Gondelmasse [kq] Abweichung [%]
A340-300 151000 2246 -1.3
A330-200 300000 1053 -
A320-200 111200 488 - 58,5
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Und fur PTL- und Kolbentriebwerke:

= n,, >0.0086 M- (3.14)
Mue = Ny XMy

Normale Gondellange:
( ITWG<164 Lw\/) P Z;=1.0; mgpo=0
Uberlange Gonddl:

Tabelle 3.5: Daten der Triebwerksgondel

Flugzeuge Zal Mgo [KQ] ltwe [M] 2 Ltw[m] 2
A340-300 1,152 89,51 4,95 2,62
A330-200 1,021 125,79 7 4,18
A320-200 1,119 80,17 4,44 2,42

2 aus Arnold 2001

3.5 Gleichungen nach Raymer

Listeder Formelzeichen

Kng = 1.017, wenn die Pylon an der Gondel montiert ist, sonst = 1.0
Ke = 1.4 fur Propellerflugzeuge, sonst = 1.0

Kir = 1.18 fur Jet mit Umkehrschub, sonst = 1.0

Nen = Zahl der Triebwerke

Nt = Gondellange [ft]

Ny = Gondelbreite [ft]

Nz = Bruchlastfaktor (1.5* limit load factor)

S, = FHéache der Gondel [ft?]

Wec = Triebwerksmasse (mit Inhalt) [1b]

W, = 2.33DW2RL XK | XK,

engine

3.5.1 Cargo/ Transport Weights

Die Masse der Triebwerksgondel kann nach folgender Gleichung ermittelt werden. Mit der
Gleichung 3.15, wird auch die Masse der Pylon mitgerechnet.

w

nacelle
group

= 0.6724 XK ) XN XN XN 21 AN XN 9o X502 (3.15)
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Tabelle 3.6: Triebwerksgondelmasse nach Gl. 3.15 aus Raymer 1992
Flugzeuge N.[m] Welkg] Si[m? N [m] Gondelmasse[kg] Abweichung [%]

A340-300 2,37 14436 37 4,95 4442 -14,1
A330-200 3,10 12931 68 7,00 2758 -
A320-200 2,37 6388 30 4,44 1402 - 33,6

Die Masse des Triebwerks, W wird aus der Tabelle 4.7 entnommen

Nach Torenbeek gilt:

SN = SFanCowIing + SGasgeneratorCowling + SPlug

Darinist:
Srancoiing benetzte Flache der Verkleidung des Fans
ScasgeneratorCowling benetzte Flache der Verkleidung der Gasturbine
Siug benetzte Flache des Endstilicks

Diese benetzten Flachen sind dabei verschiedenen Gleichungen zugeordnet:

i D Dy U
Stanconiing = 1n XD, >qTZ +0,35xR+0,8 xBxD—h +115X1- R) XD_dg (3.16)
€ . >Gu
¢ 12 D 9 1 o, 0%y (]
SGasgeneratorCovWing :p ><Ig ng xé]-' §>§1' D__XI 018 —_ yU (317)
é g1 9 a bu
e |
Soig = 0,79 xk, XD, (3.18)
i
R |
e &'In '-'—'-'I In
..r.-."-;___ i
L I'
Ir.d-:lr.u'l:dmnf i ]
o DO, TV Mmool oy 8 05
E e COWLING 1 1 J
1 COWLING
1
. 1
1 i

Bild 3.2 Triebwerksbemal3ung nach Torenbeek 1988
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Beigpiel fur die A320-200, mit abgelesene Werte aus Endr es 2000.

Stanconting = 363>Q37x, 24035505+ 0,850,555 ];75;3*115"(1 0,5) L896\2_252
s 1 L106 51 ausm““
Scasgesarconing =P X,1064,343 2L - = ai LI0GOL, g 18,8 ;,u 4,46 P
e f bg
Sy @30 m?

Nach dem selben Verfahren, ist die Sy einer A340-300 zu berechnen. Die betrégt @37 m?.

3.6 Masse der Triebwerksgondel nach Boeing

Aus dem Bild 3.3 kann die Masse der Gondel abgelesen werden. Die Gondelmasse ist in Funk-
tion der Rumpfoberflache.
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Bild 3.3 Masse der Triebwerksgondel nach Gondelflache aus Boeing 1969

Die aus dem Bild 3.3 abgelesenen Massen (Gondel masse), enthalten keine Pylonemasse.

Tabelle 3.7: Masse der Triebwerksgondel nach Bild. 3.3 aus Boeing 1969
Flugzeuge S, [ft3 Triebwer ksgondelmasse (insgesamt) [kg] Abweichung [%]
A340-300 398 2976 + 30,8
A320-200 323 1088 -7,6



45

Masse der Gondel (A340-300)

o
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Bild 3.5 Abweichungen der Gondelmassen in Uberblick (A320-200)
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Tabelle 3.8: Massen der Triebwerksgondel in Uberblick

Methode A340-300 (Masse in kg) A320-200 (Masse in kg)
Torenbeek 4002 1474
Marckwardt Bild 2.1 2769 934
General Dynamics aus Roskam 4238 1871
R. Ertringer aus LTH 1981 2246 488
Cargo/Transporter Raymer 4442 1402
Boeing 2976 1088

Bel der Betrachtung der Massen aus der Tabelle 3.8, stellt es sich heraus, dal? die Ergebnisse
sich sehr voneinander unterscheiden. Das ist so, dal? die Massen der Pylon nicht bei jeden Ver-
fahren mitberticksichtigt wurden.
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4  Triebwerksmasse

4.1 Glechung nach Torenbeek

Die Masse der installierten Triebwerke, me ing Wird nach folgender Gleichung berechnet:

Mg ing = Kg XKy XNz XM (4.1

Tabdle4.1: Triebwerksmasse nach Gl. 4.1 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge me [kg] Triebwerksmasse [kg] Abweichung [%]
A340-300 2587 2 14042 -11,7
A330-200 4870 3 13214 -
A320-200 2266 * 6150 -83

2 aus Norris 2000
3 aus General Electric 2000
* aus CFM international 1998

Ke =116 fir einmotorige Propellerflugzeuge,

Ke =1.35 far mehrmotorige Propellerflugzeuge,

Ke =1.15 fur strahlgetriebene Passagierflugzeuge mit Triebwerken in Gondeln,
Ke =1.40 fur Flugzeuge mit eingebauten Triebwerken (buried engines)

Kinr = 1.00 ohne Schubumkehr (reverse thrust)

Kin =1.18 mit Schubumkehr,

Ng Anzahl der Triebwerke,

Me Masse eines Triebwerks ohne Anbauteile zur Triebwerksintegration.

4.2 Verfahren nach Marckwardt

Mit dem Bild 4.1 kann die Trockenmasse von Strahltriebwerken abgeschétzt werden. Bild 4.2
liefert die Trockenmasse von Turboproptriebwerken.

Tabelle4.2: Triebwerkstrockenmasse nach dem Bild 4.1 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeu- TW-Typen  Standschub/  Stand-  Trocken- Abwei- Tat. Mas

ge Trockenmasse schub[N] masse[kg] chung[%] sen [kg]
2 *
A340-300 CFM-56-5C4 5,4 151000 2850 +10,0 2587
A330-200 CF6-80E1A4 6,6 300000 4633 -49 4869
A320-200 CFM56-5A3 54 111200 2100 -73 2268

* Vergleich mit den Verdffentlichten Zahlen von Norris 2000
2 aus EADS 2000
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4.3 Verfahren aus Roskam

Listeder Formelzeichen

We Masse der gesamten Triebwerken in Ibs

Pro Gendtigte Startleistung in hp

Weng Masse pro Triebwerk in [Ib]

Ne Anzahl der Triebwerke

Wspeh Massedes Vorverdichters

4.3.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)
4311 Verfahren von Cessna aus Roskam

Die unten stehende Gleichung gilt nur fur kleine Flugzeuge (Flugzeuge mit niedrige Leistung)
mit einer maximalen Geschwindigkeit Vimax < 200 Kts (370 Km/h). Hier sind die Masse des
Triebwerkszubehdrs enthalten, aber nicht die Masse des Triebwerksals.

Es wird hierzu kein Beispiel vorgefuihrt, da dieses Verfahren nur fir kleine Flugzeuge gedacht
ist.

We =K, P, (4.2)

Der Faktor Kp kann folgende Werte haben.

Fur Kolbentriebwerke: Ke = 1.1 bis 1.8, je nachdem wie das Flugzeug geladen ist.
Fir Turboproptriebwerke Kp = 0.35 bis 0.55

We Masse der gesamten Triebwerken in Ibs
Pro genttigte Startleistung in hp
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4.3.2 Zivil-Transport-Flugzeuge (Commercial Transport Airplanes)

Die Triebwerksmasse kann hier, mit Hilfe des Bildes 4.3 ermittelt werden. Das Bild gilt aber
nur fur ein Triebwerk.
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Figure 6,3 Turbojets and Turbofans: Take-off Thrust apd

Dry Weight Trends
Bild 43  Trockenmasse von Turbojettriebwerken aus Roskam 1989

Tabelle 4.3 Triebwerksmasse nach dem Bild 4.3 aus Roskam 1989
Flugzeuge TW-Typen  Startschub Triebwerkss  Abweichung Tat. Massen

* [1b] * masse [kg] [%] 2 [ka] 2
A340-300 CFM-56-5C4 34000 3100 +1938 2587
A320-200  CFM56-5A3 27000 2500 +103 2268

* aus EADS 2000
2 in Vergleich mit den Zahlen aus Norris 2000

Mit Hilfe des Bildes 4.3, lassen sich die Triebwerkstrockenmasse leicht ermitteln. Es wurde
festgestellt, dal3 die abgelesene Massen zuverlassig sind.



51

4.4  Gleichungen aus dem luftfahrttechnischen Handbuch

44.1 Triebwerksmasse (ohne Schubumkehr), Verfahren nach R. Ertinger
(IABG/WTT) ausLTH 1981

Mit der folgenden Gleichung wird die Triebwerksmasse berechnet. Diese Gleichung gilt aler-
dings, nur fur Militarflugzeuge.

= 257.7 X2+ x 1- 139 K xK (4.3
Mo ' [L- 1.065% )x1- 1.855%) " ™ '
— A2 SOMIL
Z=dq, Ay X" (4.9)
ONV
Einkreiser (m=0): Km=1.0
Mit Nachverbrennung: Ky = 1.0
Ohne Nachverbrennung: Ky = 1.195
Zwelkreiser :
K, =0.297 {dy, ) **
mit Nachverbrennung : K, = Sow ,  Kyu=10
SONV
a _0;0.402
ohne Nachverbrennung : K, = gﬂ: , K, w=1.195
d T
™w @
4411  Schubumkehrer
Zivilflugzeuge: Ky = 1.25 Militarflugzeuge: Ky = 1.0
m, =0.0018xN,,, xS5* K, (4.5)

Tabelle 4.4: Gesamte Masse des Schubumkehrers nach R. Ertinger ausLTH 1981
Flugzeuge TW- Typen * Startschub [N] * M asse des Schubumkehrers[kg]

A340-300 CFM-56-5C4 151000 2684
A330-200 CF6-80E1A4 300000 3298
A320-200 CFM56-5A3 111200 1797

* ausEADS 2000, Sp° maximaler Trockenschub

Die in der Tabelle 4.4 ermittelten Massen, sind Massen von den gesamten Schubumkehrern.
Diese ermittelten Massen sind in Vergleich mit den Massen aus Boeing 1968 (Tabelle 4.12)
zu hoch (Abweichung liegt bei ungefahr 40%).
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4.5 Gleichungen nach Raymer

Diese Gleichung ist gltig, bei einem Nebenstromverhdtnis BPR zwischen O und 6. Raymer
1989 ermittelt mit Daten aus JANE'S diese Gleichung zur Berechnung der Masse der Strahl-

triebwerken.

00724

E

1.1 -0.045>BPR
><TTO x@

(4.6)

Tabelle 4.5: Triebwerkstrockenmasse nach der Gl. 4.6 aus Raymer 1989

Flugzeuge TW-Typen BPR?2 Startschub Trocken- Abwechung Tatséachliche

[N] masse[kg]  [%]*

A340-300 CFM-56-5C4 6,6 151000 2.753 +54
A330-200 CF6-80E1A4 5,32 300000 6.151 + 26,3
A320-200 CFM56-5A3 6,0 111200 2.002 -11,7

2 ausArnold 2001
* Vergleich mit den Verdffentlichten Zahlen aus Norris 2000
3 ausNorris 2000

Me Masse eines Triebwerks in kg

g Erdbeschleunigung in m/g?

Tro Startschub in N

BPR Nebenstromverhdltnis (bypass ratio)

451 Cargo/Transport Weights

Die Triebwerksteuerungsmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden:

Massen [kg] 3

2587
4869
2268

W,gne =5.0xN,, +0.80xL,, (47)
controls
Tabelle 4.6: Triebwerksteuerungsmasse aus Raymer 1992
Flugzeuge TW-Typen Lee 2 [M] Triebwer ksteuerungsmasse [kg]
A340-300 CFM-56-5C4 270 107,0
A330-200 CF6-80E1A4 230

A320-200 CFM56-5A3 130

2 Lecwurde aus der Zei chnung abgelesen, aus Endres 2000

Beim Vergleichen der Triebwerksteuerungsmassen (T abelle 4.6) mit den Massen von Boeing
(Tabelle 4.9), wurde Abweichung von bis zu 30 % festgestellt. Der Grund dafir ist, dal3 die
Lange L nicht genau abgelesen werden konnte. Die hier errechneten Massen sind etwa 30 %

groler.
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Le  Abstand von Triebwerksfront biszum Cockpit [ft]— total, wenn mehrere Triebwerke.
Nen  Anzahl der Triebwerke

45.2 General-Aviation Weights

Mit der unten stehenden Gleichung, aus Raymer 1992, wird die Masse des Triebwerks ermit-
teln.

Nen Zahl der Triebwerke
Wen Masse eines Triebwerks
Vvinstdled engine = 2575 W£92 ><Nen ( 48 )
total
Tabelle 4.7: Triebwerksmasse nach Gl. 4.8 aus Raymer 1992
Flugzeuge TW-Typen* Trockenmassedes Triebwerksmasse Abweichung[%]
Triebwerks 2 [kq] [kq]
A340-300 CFM-56-5C4 2587 14436 -9,2
A330-200 CF6-80E1A4 4870 12931 -
A320-200 CFM56-5A3 2266 6388 -47

2 aus Norris 2000

4.6 MassedesTriebwerksnach Boeing

In der Triebwerksmassen sind die zugehérige Masse fir das Triebwerk, fur die Zelle und fir
die andere I nstallationsmassen enthalten.
Die Masse des Triebwerks JT9-D fur Boeing 747 ist folgendermal3en gegeben:

Basis Masse -P&W 7900 Ibs
Wasser Injektion (Versorgung) —-P&W 40
Integration —P&W 530
Integration —Boeing 20
Wéarmeschutz —-Boeing 40
Triebwerksinstallation 8530 Ibs

In den Unterlagen von Boeing 1968, findet man keine allgemeine Gleichung zur Berechnung
der Masse des Triebwerks. Hier werden die einzelnen Komponenten (siehe Kapitel 4.6.1 bis
4.6.5) getrennt betrachtet.




4.6.1 Triebwer kszubehor

Die Masse des Triebwerkszubehdrs wird mit Hilfe des Bildes A41 ermittelt. Was hier nicht
berticksichtigt ist, ist das System fir die Wasserinjektion. Das Wasserinjektionssystem einer
747 ist auf 334 (Ibs) eingeschétzt, und sorgt fir 600 (gallons) Wasser und kann innerhalb 3
Minuten gepumpt werden. Das Wasserinjektionssystem einer 707 ist auf 139 (lbs) einge-
schétzt.

Aus dem Bild A4.1 wurde die Masse des Triebwerkszubehtrs abgel esen.

Tabelle 4.8: Triebwerkszubehdrmasse nach Bild A4.1 aus Boeing 1969
Flugzeuge  TW-Typen*  Startschub [N]* alle Triebwerke[lbs] Abgelesen [lbs]

A340-300 CFM-56-5C4 151000 135732 590
A330-200 CF6-80E1A4 300000 134838 588
A320-200 CFM56-5A3 111200 49980 340

* aus EADS 2000

4.6.2 Triebwerkssteuerung

Die Masse der Triebwerkssteuerung kann aus dem Bild A4.2 abgelesen werden.
Fur das Ablesen der Massen braucht man die gesamte Lange der Steuerung, wie sie in Bild
A4.2 zu sehen i4t.

Tabelle 4.9: Masse der Triebwerkssteuerung nach dem Bild A4.2 aus Boeing 1968

Flugzeuge Streckein ft * Abgelesen [Ibg]
A340-300 385 160
A330-200 286 110
A320-200 170 78

* diese Zahlen wurden aus den Zeichnungen abgel esen (aus Endr es 2000)

4.6.3 Triebwerksstartsystem

Diese Masse des Triebwerkstartsystems ist in Abhangigkeit von der Anzahl des Triebwerks,
wie aus dem Bild A4.3 zu erkennen ist.
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Tabelle 4.10: Masse des Triebwerkstartsystems nach Bild A4.3 aus Boeing 1969

Flugzeuge Anzahl der Triebwerke Abgelesen [Ibg]
A340-300 4 220
A330-200 2 75
A320-200 2 75
46.4 Trelbstoffsystems eines Triebwerks

Die Masse des Treibstoffsystems wird nach dem Bild A4.4 ermittelt. Sie variiert mit der Ka-
pazitéat des Tanks.

Tabelle 4.11: Masse des Treibstoffsystems nach Bild A4.4 aus Boeing 1969

Flugzeuge Tankkapazitat [gallon] * Abgelesen Masse des Treibstoffsystems
[Ibs/gallon] [kq]

A340-300 39282 0,062 1240

A330-200 36743 0,068 1250

A320-200 6300 0,172 541

* aus EADS 2000

4.6.5 Schubumkehrer
Die Masse von Schubumkehrer wird als Funktion des Luftmassenstromes berechnet.

Tabelle 4.12: Masse von Schubumkehrer nach dem Bild A4.5 aus Boeing 1969
Flugzeuge L uftmassenstrom des Triebwerks[lIbs/s] * Abgelesen [Ib/Triebwerk]

A340-300 1065 800
A320-200 842 645

* aus CFM international 1998

In den Unterlagen von Boeing 1968, befindet sich keine allgemeine Gleichung zur Ermittlung
der Triebwerksmasse, man findet statt dessen Gleichungen mit den die Triebwerkskomponen-
ten berechnet werden. Die Summe von diesen Komponenten und den Triebwerkstrockenmas-
sen, ergibt die gesamte Masse des Triebwerks (sehe Tabelle 4.13).
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Tabelle 4.13: Triebwerksmasse aus Boeing 1969
Flugzeuge Summealler Kom-  Triebwerkstro-

Gesamte Masse  Ausweichung

ponenten [kg] ckenmasse [kg] * [kq] [%]
A340-300 1385 2587 14047 -11,7
A320-200 3699 2266 5917 - 11,7
* aus CFM international 1998
c) .
S Triebwer ksmasse (A 340-300) I Torenbeek
S
2 30 B Marckwardt Bild 4.1
®)
< 20
[1 Nach Roskam Bild 4.3
10 -
0 :h [ Nach Raymer
-10 L | -
B (Genera Aviation)
-20 Raymer

Methode

[ Boeing nach Bilder A41-
A45

Bild 44 Abweichungen der Triebwerksmassen in Uberblick (A340-300)

Triebwerksmasse (A320-200)

[N
ol

Abweichung

B
o

ol

o

1
o1

I1

N
o

N
(@)

Methode

[ Torenbeek

B Marckwardt Bild 4.1

[J Nach Roskam Bild 4.3

[JBoeingausLTH

B (Generd Avidion)
Raymer

O Boeing nach Bilder A41-
A45

Bild 4.5 Abweichungen der Triebwerksmassen in Uberblick (A320-200)
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Tabelle 4.14: Triebwerksmassen in Uberblick

Methode A340-300 (Massein kg) A320-200 (Massein kg)
Torenbeek 14042 6150

Marckwardt Bild 4.1 2850 * 2100 *

Nach Roskam Bild 4.3 3100 * 2500 *

Cargo/ Transport nach Raymer 2753 * 2001 *

(General Aviation) Raymer 14436 6388

Boeing nach Bild A41-A45 14047 5917

* Trockenmasse

Es sind hier, Triebwerkstrockenmassen und ausgeriisteten Triebwerksmassen zu unterscheiden.
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5 Masseder Bug- und Hauptfahrwerke

Fahrwerk hat ein Gewicht von 3 bis 5 % des Gesamten Flugzeuggewicht, aus Braunling 1997.
Fahrwerk besteht aus: Gestange, Réder, Bremsen, Federbeine, Reifen und Ein- Ausfahrvorrich-
tungen.

5.1 Gleichung nach Torenbeek

Fahrwerksmasse m.

— 3/4 3/2
rnLG,N bZW rnLG,M - KLG ><ALG + BLG >qT]MTO + CLG >qT]MTO + DLG >q‘nMTO) (51)

Tabdle5.1: Fahrwerksmasse nach Gl. 5.1 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge Abflugmas- Bugfahrwerks- Hauptfahr- Gesamte  Abweichung
selkg] * masse [kg] werksmasse [kg] Masse [k(] [%]
A340-300 271000 1402 9869 11271 +12,3
A330-200 230000 1198 8224 9422 -
A320-200 73500 434 2444 2878 +22,6

* aus EADS 2000

M Fahrwerksmasse in kg, M = Mgy + M

MGN Masse des Bugfahrwerks (nose landing gear) in kg
MM Masse des Hauptfahrwerks (main landing gear) in kg
Mvito Startmassein kg

k=1 fur Tiefdecker

kic=1.08 fur Hochdecker
Ag ... D aus Tabelle 5.2

Tabelle5.2:  Koeffizienten fur die Berechnung der Fahrwerksmasse aus Tor enbeek 1988

airplanetype gear type gear compo- A Bus Cis Die
nent
jet trainers and busi- | Retractable gear Main gear 15.0 0.033 0.0210 -
1l NoseGear 54 0049 - :
Other civil types Fixed gear Main gear 9.1 0.082 0.0190 -
Nose gear 11.3 - 0.0024 -
Tail gear 4.1 - 0.0024 -
Retractable Main gear 181 0.131 0.0190 2.23*10°
Gear Nose gear 9.1 0.082 2.97%10°

Tail gear 23 - 00031 -
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Anmerkungen zu Gleichung 5.1:

Die Gleichung wird getrennt fir das Hauptfahrwerk (main landing gear) und das Bug-
fahrwerk (nose landing gear) angewandt. Die Summe beider Massen ergibt die Fahr-

werksmasse mic.

Die Fahrwerksmasse m s macht bei kleinen Flugzeugen etwa 7 % der Startmasse Myro

aus.

Bel Flugzeugen mit mehr als ca. 30000 kg betragt die Fahrwerksmasse etwa 4.5 % der

Startmasse myto, aus Scholz 1998

5.2 Verfahren nach Marckwar dt

Listeder Formelzeichen

Ma Abflugmasse  [kq]
Mew Fahrwerksmasse [kq]

Mgy, =M, *0.019+ 25.3X10°® xmC® +0.213>mM,°% + 27.2xm;*

(5.2)

Tabdle5.3: Fahrwerksmasse nach Gl. 5.2 aus M ar ckwar dt 1997

Flugzeuge Abflugmasse [kq] Fahrwer ksmasse [k(] Abweichung [%]
A340-300 271000 11275 +124
A330-200 230000 9425 -
A320-200 73500 2879 + 22,7
o 0,07
2 —
:Em 0,06 ~
u—-:' 0,05 - e * ) P en

= - >
< 0,04 R L a1
I3 °® | %a® @ :t ° ol &
7] ¢ -,
» 0,03 *
£ 0,02
=
2 0,01
g
s 0,00
w 10000 100000

Abflugmasse [kg]

Bild 5.1 Fahrwerksmasse /Abflugmasse nach ma aus M ar ckwar dt 1997
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Tabelle 5.4: Fahrwerksmasse nach dem Bild 5.1 aus M ar ckwar dt 1997
Flugzeuge Abflugmasse Fahrwerksmas- Abgelesene Masse Abweichung [%]

[kg] * se/Abflugmasse
A340-300 271000 0,043 11653 +16,1
A330-200 230000 0,041 9430 -
A320-200 73500 0,039 2867 +22,2

* aus EADS 2000

?
o
£
J.
o °
® L] { J
% 0)9 N N -t kt o .'.__‘_____,___-d—-—
L LR _O__' L
V] //"" R
é 0,8 L
|81 ®
£ T
[4)]
£ o7
=1 10000 100000
=
T Abflugmasse [kg]

Bild 5.2  Hauptfahrwerksmasse/Fahrwerksmasse nach m, aus M ar ckwar dt 1997

5.3 Gleichungen aus Roskam

5.3.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)
5311 Verfahren von Cessna aus Roskam

Nur fur kleine Flugzeuge (Flugzeuge mit niedriger Leistung) mit einer maximalen Geschwin-
digkeit von Vyax = 200 Kts (370 Km/h).

Fur nicht-einfahrbare Fahrwerke gilt:

W, = 0.013R0;, +0.146 A4 s H g ™ + (main landing gear)

ult.l

+6.2+0.00133W,, +0.000143AN°™ >, | 27 (nose landing gear) (5.3)

ult.l
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Fur einfahrbare Fahrwerke gilt:

W, = 0.013 A, +0.146 AV 47 xnf2° A% + (main landing gear)

ult.l

+ 6.2+ 0.00133W,, +0.000143 ™ xn,,,, ¥ 3™ +0.014,, (noselanding gear)

ult.l

(54)

lsm Federbeinlénge flr das Hauptfahrwerk in ft

lsn Federbeinlange fur das Bugfahrwerk in ft

Nuit. Bruchlastfaktor fur die Landung, und soll hier 5.7 eingesetzt werden
W Fahrwerksmasse in Ibs

WL Landungsmasse (Entwurf) in [bs

Wro Startmasse in lbs

5312 Verfahren von USAF aus Roskam

Die folgende Gleichung gilt fur leichte Flugzeuge mit einer Geschwindigkeit vom V > 300 Kts

(555.6Km/h).

W, = 0.0544 25 W »n,,, "™ (55)
In dieser Gleichung ist auch die Masse des Bugfahrwerks mitberticksichtigt worden.
Nuit. Landungsbruchlastfaktor, betragt hier 5.7 (laut Roskam 1989).
532 Zivil-Transport-Flugzeuge (Commercial Transport Airplanes)
5321 Gleichung nach General Dynamics aus Roskam
Hier die Gleichung zur Bestimmung der Fahrwerksmasse.

..0.84
W, = 62.61>€éh9 (5.6)

£1000




Tabelle 5.5: Fahrwerksmasse nach Gener al Dynamics aus Roskam 1989
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Flugzeuge Abflugmasse [kq] Fahrwer ksmasse [k(] Abweichung [%]
A340-300 271000 6101 -39,2
A330-200 230000 5316 -
A320-200 73500 2039 -131
5321 Gleichung nach USN
..0.66
W, :129.1>€éh9 (5.7)
1000 g

Diese Gleichung gilt nicht fur Zivilflugzeuge, sondern nur fir USN-Flugzeuge.

5.4

54.1

Die folgende Gleichungen, gelten nur fiir Bomber und Milit&rflugzeuge.

Gleichungen aus dem luftfahrttechnischen Handbuch

Gleichungen fur Bomber und Transportflugzeuge von R. Ertin-
ger (IABG/WTT) ausLTH 1981

Meys = 0.0194>U 25% >NRLAE® (5.8)
Moy = 0.153U oy By )07 (59)
My = Meye + Mepy (5.10)

Upnyg = 7.40X2% (5.11)

Uqpy = 0.264 X% (5.12)

(M, X)) >m > ® m =m_, X, (5.13)
(m o )>m_ . ® m, =m <, (5.14)

FWB
FWH

Nr

Bugfahrwerk
Hauptfahrwerk
Landungsmasse [1b]
Landlastvielfaches
Taxilastvielfache
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5.5 Gleichungen nach Raymer

Listeder Formelzeichen

rCxX
38%

SFFRE

= 1.126 fir (kneeling) Fahrwerk, sonst 1,0

= 1.15 fur (kneeling) Fahrwerk, sonst 1,0

= Lange des Hauptfahrwerks, in [in]

= Lange des Bugfahrwerks, in [in]

= Bruchlastfaktor (Landung) = Neanrwerk X 1.5

Zahl der shock struts eines Hauptfahrwerks
Zahl der Rader (wheels) eines Hauptfahrwerks

= Zahl der R&der (wheels) eines Bugfahrwerks
= Stall-Geschwindigkeit [knot]
= Landungsmassein [Ib]

55.1 Cargo/Transport Weights

Die Hauptfahrwerksmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden. Die Einheiten die
oben angegeben sind, sollen beachtet werden (es kann sonst zu falschen Ergebnissen fihren)

Wmdnlmdig = 00106 ><Kmp >§/VIOl888 XNIOl25 xl-?ﬁ4 XNr?jZl XNr-rgéS >&‘/Soah ( 5.15 )
gear
Tabelle 5.6: Hauptfahrwerksmasse nach Gl. 5.15 aus Raymer 1992
Flugzeuge Landungsmasse[kg] Lm[Mm] Nmw?® Vsai[M/s] 2 Npss MassedesHFW
[kal
A340-300 190000 4 ** 10 190 3 11169
A330-200 177150 4 ** 8 190 2 11965
A320-200 61000 * 2,98 * 4 150 2 3064
1 aus EADS 2000
2 aus Pschirus 1999
3 ausArnold 2001
* aus Currey 1988
** aus Vergleich mit A310 (3,7 m) aus Pschirus 1999 (genaue Angabe war nicht vorhanden)
Die Bugfahrwerksmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden:
Wioeprandig = 0-032K ) A% 5N 22 50% xN 04 (5.16)

gear
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Tabelle5.7: Die Masse des gesamten Fahrwerks aus Raymer 1992
Flugzeuge L,[m] * Npw MassedesBFW [kg] Fahrwerksmasse Abweichung[%]

[ka]
A340-300 32 2 1350 12519 +24,8
A330-200 32 2 1290 13256 -
A320-200 20 2 52,5 3577 +52

* Aus der Zeichnung abgelesen

5.5.2 General-Aviation Weights

Hier ist die nachste Version, aus Raymer 1992, mit der die Fahrwerksmasse ermittelt werden
kénnen.

Die Hauptfahrwerksmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden:

0
Wmdnlmding = 0095><NI >VVI )0.768 >@_m+ ( 5.17 )
gexr el2 g
Tabelle5.8: Masse des Hauptfahrwerks nach GI. 5.17 aus Raymer 1992
Flugzeuge Lm [mM] Masse desHFW [kg]
A340-300 4 2 9771
A330-200 4 2 9260
A320-200 2,98 * 3620
2 ausder Zeichnung abgelesen (Endr es 2000)
* ausCurrey 1988
Die Bugfahrwerksmasse kann nach folgender Gleichung ermittelt werden:
,.0.845
Wnoselanding = 0125><NI >VVI )0.566 %dlg ( 518 )
gear el2g

Tabelle5.9: Fahrwerksmasse nach Gl. 5.18 aus Raymer 1992
Flugzeuge Ln * [m] Masse desBFW  Massedesgesamten  Abweichung [%]

[kq] Fahrwerks[kg]
A340-300 3,2 1684 11455 + 14,2
A330-200 3,2 1619 10878 -
A320-200 2,0 595 4215 + 79,6

* aus der Zeichnung abgelesen (Endr es 2000)

Bel A320-200 ist die Abweichung ziemlich hoch, der Grund liegt eventuell an der Lange L,
und L, Diese beide Grof3e wurden sozusagen abgeschétzt, genaue Angaben waren nicht vor-
handen.
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5.6 Fahrwer ksmasse nach Boeing
5.6.1 Hauptfahrwerksmasse

Die Masse des Hauptfahrwerks ist die Differenz zwischen dem gesamten Fahrwerk und dem
Bugfahrwerk.

Mit:

DM Reifendurchmesser des Hauptfahrwerks (main gear) in [in]

Wt Masse des gesamten Fahrwerksin [1b]

WL Masse der Brutto- Landungsgewicht in (1bs)

L Lange zwischen Mittellinie der Drehzapfen (trunnion) zum Mittellinie der Radach-
se, plus ¥4 des Abstandes zwischen den Radachsen und plus 1/4 des Abstandes
zwischen den Rédernin [in]

Tw Anzahl der Hauptfahrwerksrader

Mit dieser Gleichung kann die Masse des Hauptfahrwerks ermittelt werden

,.0.552
W, =16.8658 L 0

= ><D0.715 XT 0.157 ><|_0.631 519
£100000 g M M M ( )

Tabelle 5.10: Fahrwerksmasse nach Gl. 5.19 aus Boeing 1968
Flugzeuge Landungsmasse[kg] Tm* Lw2 Du* MassedesHauptfahrwerks[kg]

A340-300 190000 10 4,82 1,27 10870
A330-200 177150 8 482 1,27 10098
A320-200 61000 3 4 3,13 1,143 3551

2 L, wurde mit Werten aus der Zeichnung errechnet
3 aus EADS 2000
* aus Arnold 2001

Fur die Ermittlung der Hauptfahrwerksmasse (vorne) ist folgende Gleichung zu verwenden:

& W 60.552
W, =16.865¢ =
e (%]

XD OIS Y 0157 ) 0631 (5.20)

Fur die Ermittlung der Hauptfahrwerksmasse (hinten) ist folgende Gleichung zu verwenden:

,.0.552
W, =1686:8 0

= ><D0.715 XT 0.157 ><|_0.631 521
&200000 g A A A ( )
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Mit:

F vorne (Fore)

A hinten (Aft)

Dea Reifendurchmesser, vorne und hinten (fore and aft) in [in]

Lea Abstand zwischen der Drehzapfen zu der Radachse plus 1/4 des Abstandes
zwischen den Radachsen (Seitenansicht) plus 1/4 des Abstandes zwischen den Rei-
fen (Ruckansicht) in [in]

Tea Anzahl der vorderen und hinteren Reifen

WL Landungsgewicht in [lbs]

56.1 Bugfahrwerksmasse

Die Masse des Bugfahrwerksist die Summe aus den Massen von:

Réadern

Reifen, Leitungen, Luft
Bremsen

Struktur

Steuerung

5.6.2 Struktur plus Steuerung

Die Masse der Struktur und der Steuerung ist abhéngig von der Fahrwerkslange und von der
maximalen Senkrechtlast des Fahrwerks. Wenn die Lastabschétzung nicht moglich ist, kann fir
das Bugfahrwerk der kommerziellen Flugzeuge die folgende Gleichung verwenden werden.

Vv, = % = (L5, +1.2>¢) (5.22)

n

Mit;

by Abstand in [in] von der Mittellinie des Hauptrades bis zum Flugzeugschwerpunkt
(benutze 15% der MAC, wenn der Abstand nicht bekannt ist)

Abstand in [in] von der Mittellinie des Bugrades zur Mittellinie des Hauptrades.
Abstand in [in] von der statische Grundlinie bis zum Schwerpunkt des Flugzeuges
Lange zwischen Mittellinie der Drehzapfen zum Mittellinie der Radachse in [in]
Startbruttogewicht oder 1.2* Landungsbruttogewicht (grofite nehmen)

E_(‘DQ_
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Laut Bild 5.3, wird die Masse der Struktur plus Steuerung mit Hilfe folgender Gleichung er-
mittelt.

0
W, =28856" = 5.23
h 5§ * : (5.23)

il
gl

iiti

M
T

1.
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T
FiEl

,F_*r e ael]

5.

CALC. ggﬁ 2 12490 reviseD [ DaTE] NOSE LAMDING GEARL z
CHECK “TRUCTURE PLUS STEERING
APPO. WENGHT—=TRICYCLLE GEAR
2 A THE BOEING COMPANY
Bild 5.3

Masse des Bugfahrwerks (Struktur und Steuerung) aus Boeing 1969.
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Fahrwerksmasse (A340-300)

eichung

w

220

A

10

m B

-10

-20

-30

-50

O Torenbeek

B Marckwardt nach Gl.
52

O Marckwardt Bild 5.1

O Generd Dynamics aus
Roskam

l Generd Avidion
Raymer

Methode
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Fahrwerksmasse (A320-200)

Methode

O Torenbeek

B Marckwardt nach Gl. 5.2
OMarckwardt Bild 5.1

O Genera Dynamics aus

Roskam
B Genera Aviation Raymer

Bild 5.5 Abweichungen der Fahrwerksmassen in Uberblick (A320-200)
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Tabedle5.11: Fahrwerksmassen in Uberblick

Methode A340-300 (Massein kg) A320-200 (Massein kQ)
Torenbeek 11271 2878
Marckwardt nach Gl. 5.2 11275 2879
Marckwardt Bild 5.1 11653 2867
General Dynamics aus Roskam 6101 2039
Cargo /Transport aus Raymer 12519 3577
General Aviation aus Raymer 11455 4215

Die Methode nach Torenbeek und nach Marckwardt liefern zuverldssige Ergebnisse. Bei
dem Verfahren nach General Dynamics sind die Abweichungen deutlich gréfer as die durch-
schnittlichen Abweichung.
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Masse der Flugzeugsysteme

Gleichung aus Scholz 1998

Die Masse der installierten Systeme, mgs wird nach folgender Gleichung berechnet

Mys = Keguip XMyro +0.768XK ¢ Mo (6.9

Tabelle 6.1: Masse der Flugzeugsysteme nach Gl. 6.1 aus Scholz 1998

Flugzeuge
A340-300
A330-200
A320-200

Msys

kEQUIP =0.08
kEQUIP =011
kEQUIP =0.13
kEQUIP =0.14
kEQUIP =011
kEQUIP =0.08
Mvto

ke c =0.23
Keic =0.44
kejc =0.64

k;:/c =0.74

k;:/c =0.77

ke,c =0.88

Muro [KQ] Masse der Flugzeugsysteme [kg] Abweichung [%]
271000 24510 23
230000 20937 _

73500 9271 +158

Masse der Systemein kg

einmotoriges Propellerflugzeug

zweimotoriges Propellerflugzeug

strahlgetriebenes Schulflugzeug (jet trainer)
Kurzstrecken-Transportflugzeug

Mittel strecken-Transportflugzeug

Langstrecken-Transportflugzeug

maximale Startmasse in kg

fur Flugzeuge mit einfacher Flugsteuerung

flr Transportflugzeuge mit manueller Flugsteuerung

fur Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundér-
energie(z.B. Hydraulik) und Landeklappenantrieb

fur Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung - einschliefdich
Spoilern — mittels Sekundérenergie (z.B. Hydraulik) und Landeklap-
penantrieb

fur Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundér-
energie (z.B. Hydraulik) und Landeklappen- und Vorfllgelantrieb

fur Transportflugzeuge mit primarer Flugsteuerung - einschliefdich
Spoilern — mittels Sekundérenergie (z.B. Hydraulik) und Landeklap-
pen- und Vorfllgelantrieb

Anmerkung zu Gleichung (6.1):

- Torenbeek 1988 unterscheidet zwischen Ausriistung (equipment) und Flugsteuerung (surfa-
ce controls). Hier sind beide Gruppen in einer Berechnungsgle chung zusammengefaldt worden
und ergeben das Gewicht der Flugzeugsysteme (aircraft systems).
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- Es soll hier angenommen werden, dal3 die Gleichung 6.1 auch die Masse der Ausriistung
und Besatzung (P standard and operational items) enthalt. Eine Addition der hier dargestell-
ten Gruppenmassen liefert dann die Betriebs eermasse mog, aus Scholz 1998.

6.2 Verfahren nach Marckwardt

Listeder Formelzeichen

Dr Rumpfdurchmesser in [m]
EE Elektrik und Elektronik
KE Klimaanlage und Enteisungssystem
Lg Rumpflange in [m]
Ma Abflugmasse in [kg]
My Masse der Hydraulik
S Sonstiges
concbrd. K cﬂ?ﬂ-‘mn
g 1 0000 A300B4 OH}D
i ‘:‘"’%Supﬂcm
Q /
E / Qsroran
3 - 51;/‘ [0) (Docs
g Trident i O 960'“.“ cvon
()] Ma@ o/ A3z0
g.’ B737- eoo //
@ V1o
N
E /OF} BactiY
5 /c
© Pl
@
g VFWe14
P OA'rmz
: / |
1000
10000 100000

Abflugmasse [ kg ]

Bild 6.1 Abschéazung der Masse der Flugzeugsysteme (Flugsteuerung, entspricht Gl. 6.2)
nach Mar ckwar dt 1997



Tabelle 6.2: Flugzeugsysteme (Flugsteuerung) nach Bild. 6.1, aus M ar ckwar dt 1997

Flugzeuge
A340-300
A330-200
A320-200

mro [kg] *
271000
230000

* aus EADS 2000

Flugzeugsysteme Teil 1

73500

72

Masse der Flugzeugsysteme [kg] (Flugsteuer ung)

12500
10500
4900

Hier folgt die allgemeine Gleichung, mit der die Masse der Flugzeugsysteme berechnet werden

kann:
Mgy = 2.71xmp*" (6.2
Tabelle 6.3: Masse der Flugzeugsysteme nach Gl. 6.2, aus Mar ckwar dt 1997
Flugzeuge Mro [kg] Masse der Flugzeugsysteme Teil 1 [kg]
A340-300 271000 11981
A330-200 230000 10732
A320-200 73500 4992
Flugzeugsysteme Telil 2
Myg = Mge + My + My + Mg, (6.3)

Tabelle 6.4: Masse der Flugzeugsysteme nach Gl. 6.3, aus Mar ckwar dt 1997
mge [kg]  mee [kg]

Flugzeuge

A340-300
A330-200
A320-200

Mso [kg]

5009
4456
1976

myy [kg]

2465
2105
704

1784 2979
1662 2777
821 1371

Masse der Flugzeugsysteme

Teil 2 [kg]
12237
11001
4872

Die Summe aus Flugzeugsysteme Teil 1 und Teil 2, ergibt die gesamte Masse der Flugzeug-

systeme.
Tabelle 6.5: Masse der Flugzeugsysteme Tell 1 und Tell 2, aus Mar ckwar dt 1997
Flugzeuge Gesamte Masse der Flugzeugsysteme [kg] Abweichung [%]
A340-300 24218 -35
A330-200 21733 -
A320-200 9864 +23,3
Mg =15.2X Dy xL, )*° (6.4)
me. =9.1{D, L, )* (6.5)
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m,, =0.015xm,**® (6.6)

mg, = 0.67xm,*™ (6.7)

6.3 Gleichungen aus Roskam

In diesem Werk (Roskam 1989) befindet sich keine allgemeine Gleichung zur Ermittlung der
Masse der Flugzeugsysteme. Hier werden die einzelnen Komponenten getrennt betrachtet. In
diesem Werk werden zahlreiche Methode aus anderen Quelle wiedergegeben. Roskam bezieht
seine Daten aus einer grof3en Zahl verschiedener Verdffentlichungen, wie zum Beispid Glei-
chungen aus Torenbeek, aus General Dynamics oder aus Cessna. Zu den Massen der Flug-
zeugsysteme, werden in diesem Werk, folgende Komponenten betrachtet.

Flugzeugsteuerungssystem W

Instrumenten, Avionik und Elektronik Wiz

Klimaanlage, Druckregler, Anti- und Enteisungssystem Wy,
Sauerstoffsystem Wi

Elektrisches System Wis

Hydraulik- und Pneumatiksystem Wi,ps

Ausrustung Wops

6.3.1 Flugzeugsteuer ungssystem aus Roskam
6.3.1.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)
6.3.1.1.1 Gleichungen nach USAF

Fur Flugzeuge mit manueller Flugsteuerung (un-powered Flight Controls)

W, =1.066xm5%? (6.8)

Fur Flugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundérenergie (z.B. Hydraulik), gilt die
Gleichung 6.9. Mit dieser Gleichung kann die Masse der Flugsteuerung ermittelt werden. Die
hier ermittelte Werte sind aber zu hoch in Vergleich mit den tatsachlichen Werte.

W,, =1.08xmr; (6.9)
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Tabelle 6.6: Masse der Flugsteuerung nach USAF aus Roskam1989

Flugzeuge mro [kg] * Gesamte Masse der Flugsteuerung [kg]
A340-300 271000 5414
A330-200 230000 4827
A320-200 73500 2172

* aus EADS 2000

Mo Startgewicht in lbs

6.3.1.1.2 Gleichung nach Torenbeek aus Roskam

W, =0.23>m%°

(6.10)

Diese Gleichung gilt fir Flugzeuge mit manueller Flugsteuerung (un-powered Flight Controls)
und nicht doppelte Flugsteuerung (Flight Controls). Diese Gleichung findet man auch in dem
Werk, was Torenbeek (Torenbeek 1988) selbst geschrieben hat.

6.3.1.2 Kommerzielle Transportflugzeuge

6.3.1.2.1 Gleichung nach General Dynamics aus Roskam

Die unten geschriebene Gleichung gilt sowohl fur business Jets as auch fur kommerzielle

Transportflugzeuge.

..0.576
_ aamn, X, 0
ch - 5601@%—
e (4]

(6.11)

Tabelle 6.7: Masse der Flugsteuerung nach General Dynamics aus Roskam1989

Flugzeuge ma [kg] 2 Op [psf] *
A340-300 271000 2280
A330-200 230000 2280
A320-200 73500 2101

2 aus EADS 2000
. 1
* wurde ausgerechnet: mit g, =5% N/ 2

0o dynamischer Druck in [Psf]

Masse der Flugsteuerung [kg]
6113
5562
2750
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6.3.1.2.2 Gleichung nach Torenbeek aus Roskam

W, = Kfcxm?/? (6.12)
Tabelle 6.8: Masse der Flugsteuerung nach Torenbeek aus Roskam 1989
Flugzeuge Mro [kg] Masse der Flugsteuerung [kg] Abweichung [%]
A340-300 271000 2059 +18,1
A330-200 230000 1846 -
A320-200 73500 863 +9,8

Ki = 0.44 fir Flugzeuge mit manueller Flugsteuerung (un-powered Flight Controls) und
nicht doppelte Flugsteuerung (Flight Controls).

Ki = 0.64 fir Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundérenergie (z.B.
Hydraulik).

Diese Gleichung unterscheidet sich nicht, von der was Torenbeek selbst geschrieben hat.

6.3.2 Hydraulisches Systems

Es ist mdglich, dal3 die Masse des hydraulischen Systems schon bel der Masse der Flugsteue-
rung berticksichtigt ist. Zur Berechnung der Masse des hydraulischen Systems wird folgende
Gleichungen verwendet:

Fur business Jets gilt,

W, =0.0070 bis  0.0150 *\;q (6.13)

und fur regionale Propellerflugzeuge gilt:

W, =0.0060 bis  0.0120 A\, (6.14)
Fur kommerzielle Transportflugzeuge:
W, = 0.0060 bis  0.0120 3/, (6.15)
Tabelle 6.9: Masse des Hydraulischen Systems nach Gl. 6.15 aus Roskam 1989
Flugzeuge Mo [kg] M asse des hydraulischen Systems [kg]
A340-300 271000 1626 bis 3252
A330-200 230000 1380 his 2760

A320-200 73500 441 bis 882
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Fur Militarflugzeuge gilt die folgende Gleichung.

W, =0.0060 bis  0.0120 A\, (6.16)
6.3.3 Elektrisches System
6.3.3.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)

6.3.3.1.1 Cessna M ethode

Nur fir kleine Flugzeuge (Flugzeuge mit niedriger Leistung) mit einer maximalen Geschwin-
digkeit von Ve = 200 Kts (370 Km/h).

W, = 0.0268 A\, (6.17)

6.3.3.1.2 USAF Methode

In diesem Fall ist die Masse des elektrischen System in Abhéngigkeit von der Masse des Treib-
stoffsystems, der Instrumenten, der Avionik und der allgemeinen Elektronik.

0.51

Mfs +Vviae 9
)

W, =426>¢—"° % = 6.18
ds ”é 1000 (6.18)

Tabelle 6.10: Masse des elektrischen Systems nach USAF aus Roskam 1989
Flugzeuge W;s[kg] * Wie[kg]? Massedeselektri-  Abweichung [%] (electrical

schen Systems [kg] Generation)
A340-300 1165 2606 569,1 + 25,6
A330-200 1119 2419 550,9 -
A320-200 389 1118 356,4 -0,72

* nach der Gleichung 6.63 aus Raymer 1992
2 nach der Gleichung 6.27 von Torenbeek aus Roskam 1989

W  Masse des Treibstoffsystems (fuel system) inlbs
W, Masseder Instrumenten, Avionik und der allgemeinen Elektronik in Ibs
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6.3.3.1.3 M ethode nach Torenbeek

W, . +W,. =0.0078XW, )!

hps

2

(6.19)

Tabelle 6.11: Elektrisches, hydraulisches und pneumatisches Systems nach Torenbeek aus-

Roskam 1989
Flugzeuge W, [kg] *
A340-300 129850
A330-200 120200
A320-200 41310

* aus Arnold 2001

Whps  Masse von Hydraulik- und Pneumatiksystem in |bs
W.  Fugzeugleergewicht in Ibs

6.3.3.2 Kommerzielle Transportflugzeuge

6.3.3.2.1 Methode nach General Dynamics

Hier wird eine dhnliche Formel wie die von USAF angewandt.

Whps + Wels [kg]
12499

11393
3162

W, + W, O
W, =1163¢—>——= +
”é 1000 4

506

(6.20)

Tabelle 6.12: Masse des elektrischen Systems nach General Dynamics aus Roskam 1989
Abweichung [%] (electrical

Flugzeuge Wis[kg]* Wie[kg]2 Massedeselektri-
schen Systems [kg]

A340-300 1165 2606 1541
A330-200 1119 2419 1492
A320-200 389 1118 968

Distribution)
- 23,8

-70

Die Gleichung 6.20 liefert wesentlich hohere Werte a's die Gleichung 6.18. Es handelt sich hier
bestimmt um die Masse der elekirischen Verteilung (Electrical Distribution), und Gleichung

6.18 liefert die elektrische Erzeugung (Electrical Generation).

W Masse des Treibstoffsystems (fuel system) in Ibs

Wi, Masseder Instrumenten, Avionik und der Elektronik in [bs
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6.3.3.2.2 M ethode nach Torenbeek

Fur Propellerflugzeuge:

W,

hps

+W,, =0.325w, )*° (6.21)

W,, =10.8%27 §1- 0.018 /% (6.22)

ax

Whps Masse des Hydraulik- und Pneumatiksystems in [1bs]
Wt Flugzeugleergewicht in [Ibs]
Veax  VoOlumen der Kabinein [ftd]

6.3.4 Instrumenten, Avionik und allgemeine Elektronik

In diesem Kapitel werden Gleichungen, die fur moderne EFIS-Cockpit gedacht sind, ausge-
fahrt.

6.34.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)
6.34.1.1 M ethode nach Torenbeek
Die unten angegebenen Gleichungen sind nur fir Propellerflugzeuge anzuwenden:

Fur einmotoriges Propellerflugzeug gilt die folgende Gleichung,

W, = 33xN,,, (6.23)

Und fir sonstiges Propellerflugzeug gilt:

W, = 40 +0.008 W, (6.24)

Npax Anzahl der Passagiere inklusive Crew.
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6.3.4.2 Kommerzielle Transportflugzeuge

6.3.4.2.1 Methode nach General Dynamics

Hier ist eine algemeine Gleichung zur Ermittlung der Masse.

" W & W
W = N,, &5+0.032%0 04 N 5&B +0.006 %02 &1 0.15% 00 +0,0120,
e 1000 & e 1000 & 1000
flight instrument engineinstrument other instruments (6.25)

Tabelle 6.13: Massen der Instrumenten nach Gener al Dynamics aus Roskam 1989

Flugzeuge Wro 2 [kq] Npij * Masse der Instrumenten [kg]
A340-300 271000 2 3339
A330-200 230000 2 2830
A320-200 73500 2 917

* aus Endres 2000
2 aus EADS 2000

Npi  Anzahl der Piloten

6.3.4.2.2 M ethode nach Torenbeek

Fur regionale Maschine gilt:

W,

iae

=120+ 20xN, +0.006 M. (6.26)

Und fur Jets gilt folgende Gleichung:

W, = 0.575 W, )***® xR%% (6.27)

Tabelle6.14: Masse der Instrumenten, Avionik und Elektronik nach Torenbeek aus

Roskam 1989
Flugzeuge We * [kq] R 2[km] Masse der Instrumenten [kg]
A340-300 129850 13500 2606
A330-200 120200 11900 2419
A320-200 41310 5830 1118

* aus Arnold 2001
2 aus EADS 2000
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Ne Anzahl der Triebwerken
We  Fugzeugleergewicht in Ibs

R Maximale Reichweite in miles (Nautical)
6.3.5 Klimaanlage, Druckregler, Anti- und Enteisungssystem
6.3.5.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)

6.35.1.1 M ethode nach USAF

W,; = 0.265Wi ™ XN IS A2 xM 3% (6.28)

iae

Bel der Ermittlung der Massen mit Hilfe dieser Gleichung, wurde festgestellt, dal? diese Glei-
chung falsche Ergebnisse liefert.

Npax Anzahl der Passagiere inklusive Crew.
Mp  Sturzflugmachzahl

6.3.5.2 Kommerzielle Transportflugzeuge
6.3.5.2.1 Methode nach General Dynamics

Nur bei Druckkabine (pressure cabin) anwendbar.

N +N 60.419
W, = 46958V, x—o&_—eax 2 (6.29)
) 10000 g
Tabelle 6.15: Masse der Wy, nach General Dynamics aus Roskam1989
Flugzeuge Vpax [M3] * Npax 2 Ner @ Wi [kq]
A340-300 556 295 12 3133
A330-200 506 293 12 2981
A320-200 152 150 9 1373

2 aus EADS 2000
3 ausKreuzer 1999

* ausgerechnet, mit pZXd; XLy pinen X45%
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Veax Volumen der Kabinein [ftd]
Ncr Anzahl der Crew

6.3.5.2.2 M ethode nach Torenbeek

Nur bei Druckkabine (pressure cabin) anwendbar.

W,, =6.75%1%

(6.30)

Tabelle 6.16: Masse der W, nach Torenbeek aus Roskam1989

Flugzeuge | pax [M]*
A340-300 50,35
A330-200 45,5
A320-200 27,51

* aus Pschirus 1999

lpax  Kabinenlangein ft

6.3.6 M asse des Sauer stoffssystems
6.3.6.1 Kommerzielle Transportflugzeuge

6.3.6.1.1 Methode nach General Dynamics

Wi [kg]
2113
1830
975

Mit der unten stehenden Gleichung kann die Masse des Sauerstoffssystems ermittelt werden.

Wox = 7><NCR + Npax )0'702

(6.31)

Tabelle 6.17: Masse der W, nach General Dynamics aus Roskam1989

Flugzeuge Ncr * Npax 2
A340-300 12 295
A330-200 12 293
A320-200 9 150

* aus Kreuzer 1999
2 aus EADS 2000

Npax Anzahl der Passagiere
Ncr  Anzahl der Crew

Wox [ka]
390,0
388,2
245,7
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6.3.6.1.2 Methode nach Torenbeek aus Roskam 1989

Fur Flige unter 25000 ft gilt:

W, =20+05xN ., (6.32)

Fur Fllge Gber 25000 ft gilt:

W, =30+1.2xN,,, (6.33)

Tabelle 6.18: Masse der W, nach Tor enbeek aus Roskam1989

Flugzeuge Npax Wox [ka]
A330-200 293 381,6
A320-200 150 210

Die hier ermittelte Massen des Sauerstoffsystems sind fir die algemeine Versorgung in der
Kabine.
Und fur Transatlantikflige gilt die unten stehende Gleichung:

Wy =40+2.4xN (6.34)

Tabelle 6.19: Masse der W« nach Tor enbeek aus Roskam1989
Flugzeuge Npax Wo[kg]

A340-300 295 748

Tabelle 6.19 zeigt die Masse des Sauerstoffssystems einer A340-300.

6.3.7 Masse der Einrichtungen (Furnishings)
Zu der Einrichtung (Furnishings) gehdren unter andern folgendes:

Seats, insulation, Trim Panels, Sound proofing, instrument panels, control stands, lighting
and wiring.

Galley (pantry) structure and provisions.

Lavatory (Toilet) and associated systems.

Overhead luggage containers, hatracks, wardrobes.

Escape provisions, fire fighting equipment
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6.3.7.1 Allgemeine Flugzeuge (General Aviation Airplanes)

6.3.7.1.1 M ethode nach Cessna

W,, =0.412xNEM s 24 (6.35)

Mit der oben genannten Gleichung wird die Masse der Einrichtung von kleinen Flugzeuge er-
mittelt.

Npax Anzahl der Passagiere inklusive Crew.

6.3.7.1.2 M ethode nach Torenbeek

Diese Gleichung gilt nur fir Einmotorige Flugzeuge:

W,

fur

=5+13xN_, (6.36)

Niow Anzahl der Sitzreihe

Fur Flugzeuge mit mindestens zwei Triebwerken gilt:

Wi, 155Ny +1.0% 00 e 00 (6.37)
Tabelle 6.20: Masse der Wk, nach Torenbeek aus Roskam1989
Flugzeuge N pax Vpax+carco [M7] Wiur [kd] Abweichung [%]
A340-300 307 729 5334 -251
A330-200 305 642 5217 -
A320-200 159 191 2576 +76
Npax Anzahl der Passagiere inklusive Crew.

Vpax+Cargo Kabinenvolumen und Frachtvolumen, wurden hier in ft® eingesetzt.
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6.3.7.2 Kommerzielle Transportflugzeuge

6.3.7.2.1 Methode nach General Dynamics

Nur bei Druckkabine (pressure cabin) anwendbar.

Wy, =85XN o +32xNps +15xN e + Ky, XNE + Ky XNps +
0505
1+ p. &
+10058N,, 2 Pe & 4 077150 (6.39)
) 100 g 1000

Tabelle 6.21: Masse der Wi, nach General Dynamics aus Roskam1989

Flugzeuge Npax PC [psi] * Wi [k] Abweichung [%]
A340-300 295 10,15 7385 + 3,7
A330-200 293 10,15 7278 -
A320-200 150 10,15 2762 + 15,3

* PC = 70000 Paumgerechnet in [psi] = 10,5
Die Masse der Einrichtungen variiert mit dem Flugzeugtyp und Art des Einsatzes.

Kiav = 3.90 fur business Flugzeuge
= 0.31 fur Flugzeuge mit niedriger Reichweite
= 1.11 fir Langstreckenflugzeuge

Kout = 1.02 fur Flugzeuge mit niedriger Reichweite
= 5.68 fir Langstreckenflugzeuge
Pc maximaler Kabinendruck in [PSI]
Nrgc Anzahl der Crewflugdeck (bei A340-300 sind es 2)
Ncc Anzahl der Crewmitgliedern
Ncr Anzahl der Crew

6.3.7.2.2 M ethode nach Torenbeek

W, =0.2114W,, - W, )°* (6.39)

fur

Tabelle 6.22: Masse der Wk, nach Torenbeek aus Roskam1989

Flugzeuge Wro [kg] * Wk [kg] 2 Wiur [kd] Abweichung [%]
A340-300 271000 113125 10564 +48
A330-200 23000 70786 10646 -
A320-200 73500 17940 4084 70

* aus EADS 2000
2 aus Arnold 2001
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We Treibstoffmassein Ibs

Wie aus der Tabelle 6.22 zu erkennen ist, kann hier keine zuverlassige Masse der Einrichtung
errechnet werden. Die Abweichungen sind in diesem Fall recht hoch.

6.4 Gleichungen aus dem luftfahrttechnischen Handbuch

In diesem Werk gibt es auch keine allgemeine Gleichung zur Berechnung der Masse der Flug-
zeugsysteme. Hier werden unter andern folgende Punkte behandelt.

Steuerwerksanlage mit Hydraulik- bzw. Pneumatikanlage
Instrumenten und Navigationsanlage

Elektrische Anlage

Elektronische Anlage

Ausstattung und Einrichtung

Klima und Enteisungsanlage

6.4.1 Steuer wer ksanlage mit Hydraulik- bzw. Pneumatikanlage
6.4.1.1 Verfahren von R. Ertinger (IABG/WTT)

Zivil-Transporter:

Mg, = 0.0377>m. " (6.40

Tabelle 6.23: Masse der Steuerwerkanlage nach R. Ertinger ausLTH 1981

Flugzeuge me [kq] * Wsrw [ka]
A340-300 129850 3647
A330-200 120200 3383
A320-200 41310 1194

* Leergewicht aUS EADS 2000

Fur Militér- Transporter gilt:

sy = 0.262xm,_ %" (6.42)
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6.4.2 Elektronische Anlage
6.4.2.1 Verfahren von R. Ertinger (IABG/WTT)
My £ [ 107" - 1.117°* +1.195 *|4600m, ., 40%)*" (6.42)

Mit der Gleichung 6.42 kann die Masse der elektronischen Anlage berechnet werden.

Tabelle6.24: Masse von elektronischer Anlagenach H. L. Roland aus L TH 1981

Flugzeuge A Mmax [KQ] MeLextronik [KQ]
A340-300 271 271000 1780
A330-200 230 230000 1774
A320-200 73,5 73500 1724
A=m_ x0° (6.43)

6.4.2.2 Verfahren von MAUCH/GEBEL (Fa. Dornier) ausLTH 1981

mEIektro = KE ><(rnmax ><|_0-3)EX (644)

Tabelle 6.25: Masse von elektronischer Anlage nach M auch/Gebel ausL TH 1981

Flugzeuge Mmax [KQ] MeLextronik [KO]
A340-300 271000 1271
A330-200 230000 1161
A320-200 73500 618

Transportflugzeuge:

Kurzstreckenflugzeuge: Mittel streckenflugzeuge:

Ke=17.63 EX =0.726 Ke= 20.24 EX =0.898

Langstreckenflugzeuge:
Ke=13.15 EX =0.899

Passagier flugzeuge:
Ke=57.37 EX =0.553
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6.5.

1 Cargo/Transpor

Liste der Formelzeichen
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Gleichungen nach Raymer

t Weights

= 1,33 fur bewegliche (lenkbare) Triebwerke, sonst 1,0

Bw = Spannweite in [ft]

K

K = 0,793 fur Propellerflugzeuge, sonst 1,0
L+ = Rumpflange in [ft]

Nc = Anzahl der Crewmitglieder

Nen = Anzahl der Triebwerke

N = Anzahl der Tanken

S = Rumpfaoberflache in [ft?]

Vi = Volumen des Mitteltanks in [gallon]

\A = Volumen des gesamten Treibstoffsin [gallon]
We = Maximale Frachtmasse in [Ib]

W = Leergewicht in [Ib]

Woav

mer 1992)

= Masse der uningtallierte Avionik. Werte liegt zwischen 800 und 1400 Ib, (Ray-

Hier wird die Masse der Flugzeugsysteme auch nicht mit einer allgemeinen Gleichung ermittelt.
Hier werden unter andern folgende Punkte behandelt.

Flugzeugsteuerungssystem W

I nstrumenten, Bordelektronik und Elektronik Wiy uments

Klimaanlage, Druckregler, Anti

- und Entei sungssystem Wiy,

Sauerstoffsystem Wi
Elektrisches System Wis
Hydraulik- und Pneumatiksystem Whps
Einrichtung Wiy
Wi =1459§1+ N, /N, J2*xs22 {1 x0°® *" (6.47)
controls
Wpgrumens = 45065, %K o xNO <N (L, +B, ) (6.48)

Tabelle 6.26: Masse der Instrumenten nach Gl. 6.48 aus Raymer 1992

Flugzeuge Nc
A340-300 12
A330-200 12
A320-200 9

L [m] Bw[m] Masse der Instrumenten [kg]
62,47 60,3 766
57,77 60,3 376
37,57 34,1 250

Die Gleichung 6.50 liefert unzuverlassige Ergebnisse. Bei der Ermittlung der Masse nach Glei-
chung 6.49, wurde festgestellt, dal’ die Ergebnisse auch sehr unzuverlassig sind.

W

hydraulics

=0.2673xN, AL, +B, "™ (6.49)
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Woprica = 7-201XRO™2 x| 93 xN 020 (6.50)
Wavionics = 173 M/u(l\?% (651)

Tabelle 6.27: Masse der Avionik nach Gl. 6.51 aus Raymer 1992

Flugzeuge Woav [Ib] * Whavionik [Kg]
A340-300 1400 971
A330-200 1300 903
A320-200 1000 698

* gewdhit (Laut Raymer 1992 liegen die Massen der Wyay zwischen 800 und 1400 Ib)

W

= 0.0577 XN 2 W22 x50 (6.52)

furnischengs

Tabelle 6.28: Masse der Einrichtung nach GI. 6.52 aus Raymer 1992
Flugzeuge S [m3 *  We[kg] Nc**  Meinricung [Kg]  Abweichung [%]

A340-300 977,2 41360 3 12 5772 - 18,9

A330-200 894 310003 12 4821 -

A320-200 465 19200 2 9 2377 -0,75
* aus Tabelle 2.2

3 aus EADS 2000
2 aus Pschirus 1999
** aus Endres 2000

Die Masse der Klimaanlage kann nach folgender Gleichung ermittelt werden.

Wai r
conditioning

=62.36 XN 0% XV, /1000)*%* A2 (6.53)

uav

Mit der folgenden Gleichung kann die Masse des Anti- und Enteisungssystems errechnet wer-
den. Mit der Gleichung 6.54 kann keine zuverlassige Masse errechnet werden. Die hier er-
rechnete Werte sind zu hoch.

W

anti- ice

=0.002 W, (6.54)

6.5.2 General-Aviation Weights

Mit den Gleichungen 6.55 und 6.56 konnen die Massen des Treibstoffsystems ermittelt wer-
den. Hier erfolgt nur das Beispiel fur die Gl. 6.56, da nicht alle Daten von den Trelbstofftanken
vorhanden waren.

Wie = 2405%°% {14V, IV, ) ™ {1+V, 1V, N0 (6.55)
system
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,.0.363

Wi gem = 2497 €1—+ villvt (;; N2 XN gt (6.56)
Tabelle 6.29: Masse der Wig sysem Nach Gl. 6.56 aus Raymer 1992
Flugzeuge Vi[m3] * N; Ne& Vi[md] Masseder Kraftstoffsyssem  Abweichung
[ka] [%]
A340-300 148,7 8 4 50 2 1050 + 28,4
A330-200 139,1 8 2 45 2 997 -
A320-200 23,86 8 2 8023 249 -13.2

* aus EADS 2000
2 ausgewahlt anhand Beispiel von A340-600
3 ausJan€'s 1992

Bel der Ermittlung der Massen mit den folgenden Gleichungen, wurde festgestellt, dal3 die

errechneten Massen recht ungenau sind.

0.80

Wi = 0.053x1%% B (N, AW, %10°*) (6.57)
controls
Wiygrauiics = 0-0015W, (6.58)
_ 051
W, iy =12.57 x(vv . +Waw.omcs) (6.59)
Masse der Avionik wird nach folgender Gleichung ermittelt.
Wionics = 2,117 AV 2% (6.60)

Tabelle 6.30: Masse der Avionik nach Gl. 6.60 aus Raymer 1992

Flugzeuge Woav [Ib] * Wvionik [KQ]
A340-300 1400 827,4
A330-200 1300 772,2
A320-200 1000 604,5

* aus Raymer 1992 (Wyay Masse der uninstallierten Avionik., liegt zwischen 800 und 1400 Ib laut Raymer

1992)

Mit der folgenden Gleichung kann die Masse der Einrichtung recht genau errechnet werden.

Die Abweichungen sind niedrig.

W =0.0582 4, - 65

furnischengs

(6.61)
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Tabelle 6.31: Masse der Einrichtung nach GlI. 6.61 aus Raymer 1992

Flugzeuge Wyg[kg] * Einrichtung [kg] Abweichung [%]
A340-300 129850 7492 +5,2
A330-200 120200 6931 -
A320-200 41310 2339 -23

* aus EADS 2000

Wy  Flugzeugleergewicht in [Ib]

6.6 Masse der Flugzeugsysteme nach Torenbeek

Torenbeek 1988 unterscheidet zwischen Ausristung (equipment) und Flugsteuerung (surface
controls). In diesem Werk, wird keine allgemeine Gleichung eingegangen, mit der die Masse
der Flugzeugsysteme berechnet wird. Die gesamte Masse ist dann, die Summe von der Masse

der Ausristung und der von Flugsteuerung.

6.6.1 Masse der AusrUstung (equipment)

Fur Flugzeuge mit mindestens zwei Triebwerke gilt die unten angegebene Gleichung:

W, =K

N,

equip TO

(6.62)

Tabelle 6.32: Masse der Ausriistung nach Gl. 6.64 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge Wro [kg] Masse der Ausriistung [kg]
A340-300 271000 21680
A330-200 230000 18400
A320-200 73500 8085

Wequip Masse der Ausriistung (equipment) in kg,

Keouip = 0.08 einmotoriges Propellerflugzeug

Keouip = 0.11 zweimotoriges Propellerflugzeug

Kequip = 0.13 strahl getriebenes Schulflugzeug (jet trainer)

Keouip = 0.14 K urzstrecken-Transportflugzeug

Keouip = 0.11 Mittel strecken-Transportflugzeug

Keouip = 0.08 L angstrecken-Transportflugzeug

Wuto maximale Startmasse in kg
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6.6.2 Flugsteuerung

W =0.768%K o ANZ° (6.63)

Tabelle 6.33: Masse der Flugsteuerung nach Gl. 6.65 aus Torenbeek 1988
Flugzeuge Wro[kg] Masseder Flugsteue- Masseder Flugzeug- Abweichung [%]

rung [kg] systeme [kg]
A340-300 271000 2830 24510 -23
A330-200 230000 2537 20937 -
A320-200 73500 1186 9271 + 15,8
Wec Masse der Flugsteuerung in kg
K =0.23 fur Flugzeuge mit einfacher Flugsteuerung
ke =0.44 fur Transportflugzeuge mit manueller Flugsteuerung
ke =0.64 fur Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundérenergie
(z.B. Hydraulik) und Landeklappenantrieb
kee =0.74 far Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung - einschliefdlich Spoilern
— mittels Sekundérenergie (z.B. Hydraulik) und Landeklappenantrieb,
ke =0.77 fur Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung mittels Sekundérenergie
(z.B. Hydraulik) und Landeklappen- und V orfliigel antrieb,
ke =0.88 far Transportflugzeuge mit primérer Flugsteuerung - einschliefdich Spoilern
— mittels Sekundéarenergie (z.B. Hydraulik) und Landeklappen- und Vorfli-
gelantrieb.
6.6.3 Weitere Gleichungen zur Ermittlung der Massen der Flugzeug-

systeme, aus Torenbeek

Mit den folgenden Gleichungen, lassen sich die Massen der Flugzeugsystembestandteile er-
rechnen. Einige Bestandteile der Flugzeugsysteme wurden bereits in Kapitel 6.3 behandelt
(Verfahren nach Torenbeek aus dem Werk von Roskam).

Zunéchst folgt die Gleichung, mit der das Cockpitsystem errechnet werden kann.

W, =0.046 V3 ¢ (6.64)

Tabelle 6.34: Masse des Cockpitsystems nach Gl. 6.64 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge Wro [kg] M asse des Cockpitsystems [Kg]
A340-300 271000 546,4
A330-200 230000 483,1

A320-200 73500 205,3
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Dann folgt die Gleichung fir die Ermittlung der automatischen Fluginstrumenten (Automatik
Pilot).

w

Autopilot

= 9ANYE (6.65)

Tabelle 6.35: Masse des Automatischen Systems nach GI. 6.65 aus Torenbeek 1988

Flugzeuge Wro [kg] M asse des Cockpitsystems [kq] Abweichungen [%]
A340-300 271000 109,86 + 64,0
A330-200 230000 106,31 -
A320-200 73500 84,63 -15,4

Die Masse des Treibstoffssystems wird, wie folgt ermittelt.

W, =0,9184 %/ %% (6.66)

Tabelle 6.36: Masse des Treibstoffsystems nach GlI. 6.66 aus Torenbeek 1988
Flugzeuge Vi [Liter] * Masse des Treibstoffsystems [kg] Abweichungen [%]

A340-300 148700 1165 +424
A330-200 139100 1119 -
A320-200 23860 389 +35,5

* aus EADS 2000

Vi ist das gesamte Treibstoffstankvolumen in Liter

Die Masse der Hydraulik und Pneumatik wird, wie folgt errechnet.
Diese Gleichung gilt nicht fir Flugzeuge mit manueller Steuerung.

W,

Pneumatik +Hydraulik

= 0,011, +181 (6.67)

Tabelle 6.37: Masse der Hydraulik und Pneumatik aus Torenbeek 1988

Flugzeuge Woe [kg] Masse des Treibstoffsystems [kg]
A340-300 129000 1609
A330-200 120000 1503
A320-200 41300 635

Woe ist die Flugzeugleergewicht in kg
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6.7 Masse der Flugzeugsysteme nach Boeing

In diesem Werk gibt es auch keine allgemeine Gleichung zur Berechnung der Masse der Flug-
zeugsysteme. Hier werden unter andern folgende Punkte behandelt.

Instrumenten, Avionik und Elektronik

Klimaanlage, Druckregler, Anti- und Entelsungssystem
Sauerstoffsystem

Elektrisches System

Hydraulik- und Pneumatiksystem

Zur Ermittlung der Masse der Flugzeugsysteme werden hier die Bilder A6.1 bis A6.8 bendtigt.
Die Ergebnisse werden hier in Tabellen veranschaulicht.

Tabelle 6.38: Masse der Instrumenten nach Bild A6.1 aus Boeing 1969
Flugzeuge Wio[kg] 2 Wio[lb] Masseder Instrumenten [kg] Abweichung [%] *

A340-300 271000 597440 431 - 18,7
A330-200 230000 507000 408 -
A320-200 73500 162000 303 - 30,0

2 aus EADS 2000
* in Vergleich mit den Zahlen von Ergebnisse aus GI. von Torenbeek 1988

Tabelle 6.39: Masse der Steuerung nach Bild A6.2 aus Boeing 1969

Flugzeuge b[m] 2 Masse der Steuerung [kg]
A340-300 60,3 2177
A330-200 60,3 2177
A320-200 34,1 1089

2 aus EADS 2000

In Tabelle 6.40 werden die Massen der Hydraulik veranschaulicht: Diese Massen sind aber
abhangig von der Anzahl der Funktionen. Wenn die Anzahl der Funktionen nicht bekannt sind,
wird keine Ergebnisse erzielt.

Tabelle 6.40: Masse der Hydraulik nach Bild A6.3 aus Boeing 1969

Flugzeuge Wro [Ib] Masse der Hydraulik [kg]
A340-300 597440 100 Ib/ Funktion
A330-200 507000 92 Ib/ Funktion

A320-200 162000 68 Ib/ Funktion
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Tabelle 6.41: Masse des pneumatischen Systems nach Bild A6.4 aus Boeing 1969

Flugzeuge Wro [Ib] Masse der Pneumatik [kg]
A340-300 597440 762
A330-200 507000 658
A320-200 162000 327

Tabelle 6.42: Masse der Elektronik nach Bild A6.5 aus Boeing 1969

Flugzeuge Wro [1b] Masse der Elektronik [kg]
A340-300 597440 1234
A330-200 507000 1089
A320-200 162000 522

Tabelle 6.43: Masse der Einrichtung (furnishings) nach Bild A6.6 aus Boeing 1969
Flugzeuge Zahl der Passagiere * Masseder Einrichtung [kg]  Abweichung [%]

A340-300 295 7484 +5,1
A330-200 293 7462 -
A320-200 150 3220 +344

* aus EADS 2000

Tabelle 6.44: Masse des Klimaanlagesystems (air conditioning) nach Bild A6.7 aus Boeing

1969
Flugzeuge Volumen des Rumpfes [ft]] * Masseder Klimaanlage Abweichung [%]
[kd]
A340-300 45000 1542 +53
A330-200 3180 1442 -
A320-200 2050 929,9 + 35,0

* aus Boeing 1968 (siehe Bild A6.9)

Tabelle 6.45: Masse des Anti- und Enteisungssystems nach Bild A6.8 aus Boeing 1969

Flugzeuge b[m] b [ft] M asse des Enteisungssystems [kg]
A340-300 60,3 197,8 108,9
A330-200 60,3 197,8 108,9
A320-200 34,1 112 56,7

Die hier errechnete Massen sind deutlich hoher a's die von Airbus angegebenen Zahlen.

Mit dem Verfahren nach Boeing lassen sich die einzelnen Komponenten nach dem Bild A6.1
bis Bild A6.8 errechnen. Wenn man die einzelnen Massen (Massen der Komponenten) ermit-
teln mochte, ist das Verfahren nach Boeing recht geeignet.
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7 Zusammenfassung

In dieser Diplomarbeit wurden die aus der Literatur bekannten Verfahren zur Masseprognose
von Flugzeugbaugruppen im frihen Flugzeugentwurf behandelt. Dabei wurden auch die tat-
séchlichen Massen der Baugruppen von Passagierflugzeugen (A340-300 und A320-200) he-
rangezogen. Einige Parameter wurden direkt aus der Zeichnung abgelesen, so dal3 mit einer
gewissen Ungenauigkeit zu rechnen war. Um einen besseren Uberblick zu ermaglichen sind die
Ergebnisse in Diagrammen veranschaulicht. Anhand der Diagramme, kann man dann feststel-
len, wie unterschiedlich oder wie @nlich die Ergebnisse sind, von Methode zu Methode.

Es stellte sich heraus, dal3 die Masse der Flugzeugbaugruppen fur Strahlflugzeuge am besten
Uber die Methode von Marckwardt zu berechnen ist. Die durchschnittliche Abweichung liegt in
diesem Fall niedriger as die von den anderen Methoden. Die Ermittlung der Masse der Flug-
zeugsysteme war aufwendiger, da hier die einzelnen Komponenten getrennt betrachtet werden
mufdten. Nur mit wenigen Verfahren und mit Hilfe einer allgemeinen Gleichung gelange es, die
Massen zu ermitteln.

Bei der Ermittlung der Triebwerksgondelmasse gibt es zwei Varianten. In einigen Quellen han-
delt es sich hier nur um die Triebwerksgondelmasse. Und bel den anderen geht es um die Mas-
se der Triebwerksgondelmasse einschliefdich Masse der Pylon.

Es stellte sich heraus, dal? die Ergebnisse sich nicht nur von Verfahren zu Verfahren unter-
scheiden, sondern auch von Flugzeugtyp.
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Anhang B

Parameter A340-300 | A330-200 | A320-200

Rumpf

Rumpflange [m]| 6247 57,77 37,57 4
Rumpfbreite [m] 5,64 5,64 3,95 4
Rumpfhohe [m] 5,64 5,64 4,14 4
Spannweite [m] | 60,30 60,30 34,10 1
Frachtvolumen [m3]| 162,9 136 38,76 4
Passagiervolumen [m3]| 566,1 506 152 4
Passagiere + Frachtvolumen 729 642 191

Hohe [m]| 16,84 17,88 11,76 1
Kabinenlange [m]| 50,35 45,00 27,51 3
K abinendruck [pa]| 70.000 70.000 70.000
Rumpfdurchmesser [m] 5,64 5,64 3,96 113
Flugel streckung 9,39 9,26 9,26 3
Fllgel pfeilung [°] 29,70 29,70 25,00 3
Flachenbel astung [Kg/m?)| 746 597,6 600,49 3
Max. Tankkapazitét [1] | 148.700 | 139.090 23850 4
Max. Startgewicht [kg] | 271.000 | 230.000 73.500 1
Reisegeschwindigkeit [Ma] 0,86 0,86 0,82 3
Max. Leergewicht [kg]| 129.850 | 120.200 41.310 4
Max. Landungsgewicht  [kg]| 190.000 | 177.150 61.000 441
Startgeschwindigkeit  [km/h] 300 300 283 ** 3
Landungsgeschwindigkeit Min. 244 244 194 ** 3
Machzahl bei 0 km 0,24 0,24 0,23 *
Reichweite [km]| 13.500 11.900 5.830 1
LH [m]| 26,50 23,30 13,53 474
LV [m]| 25,50 22,30 12,53 474
Erdbeschleunigung [m/sf]| 981 9,81 9,81

Vdall [km/h]| 187,69 187,69 149,23 443
Volumen des Rumpfs [fte] | 45000,00 | 39000,00 | 17000,00 |Bild A6.9
Triebwerksgondel

Length [m]| 4,95 7,00 4,440 4
Max. Breite (width ) [m] 2,37 3,10 2,37 4
Gondelflache [m?3| 36,856 68,173 33,058 #

# Errechnet, siehe Gl. 3.16 bisGl. 3.18
* gewahlt (aus Vergleich mit Daten von A340-600)

1 EADS

3 Pschirus
4 Arnold

5 Norris 2000
6 Berry 2000
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Parameter A340-300 | A330-200 A320-200

Triebwerk

Zahl der Triebwerke 4 2 2

Standschub [N]| 151000 300000 111200 1

Abstand von Fliigel bis 2,2 1,93 1,3 7

TW-Mittel punkt

Nebenstromverhdtnis 6,4 5,32 6 898

Type CFM-56- CF6- CFM56-5A3 1
5C4 80E1A4

Trockengewicht [kq] 2587 4869 2266 598

Lange [m] 2,62 4,28 2,42 898

Austrittsdurchmesser 0,5 0,66 0,47

Fan-Durchmesser 1,84 2,44 1,73 898

Gesamtdruckverhédtnis 38,3 32,6 31,3 898

Max. statischer Druck im 30 30 30 #

Kompressor [PS]]

Zahl der Einlésse 4 2 2

TW-Saugflache [m?] 2,659 4,676 2,351 *

Max. Kraftstoffmasse 113125 70786 17940 4

[ka]

Airflow [1b/sec] 1065 - 842

* gerechnet # aus Roskam 1989 ( Siehe Kap. 3.3.2)

EADS

Jane's

Pschirus

Arnold

Norris 2000

Berry

CFM

O O W NP

GE
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Parameter A340-300 A330-200 A320-200

Fahrwerk

Federbeinlénge (Haupt- 1,7 1,7 1,7 *
fahrwerk) [m]

Federbeinlange (Bug- 1,7 1,7 1,7 *
fahrwerk) [m]

Federbeinlénge [m] 1,7 1,7 1,7 *
Hauptfahrwerkslange [m] 4 4 2,98 *x 2
Bugfahrwerkdénge [m] 3,2 3,2 2,0 *
Wheelbase in  [m] 254 16,9 12,63 4
Anzahl der Rader eines 10 8 4 4
Hauptfahrwerks

Anzahl der Rader eines 2 2 2 4
Bugfahrwerks

Reifendurchmesser des 1,27 1,27 1,143 4
Hauptfahrwerks [m]

Zahl der Shock Struts 3 2 2 4
des Hauptfahrwerks

Landungsbruchlastfaktor 57 57 57 Roskam
Masse d. uninstalled 1400 1300 1000 Raymer
avioniks

[1b]

Max. Cargomasse  [kq] 41360 31000 19200 113
Anzahl der Piloten 2 2 2

Anzahl der Passagiere 295 293 150 1
Anzahl der Crewmitglie- 12 12 9 Endres
der

Passagiere + Crewmit- 307 305 159

glieder

Treibstoffsvolumen [m3)] 148,7 139,1 23,86 1

I ntegral tankvolumen [m?3)] 50 45 8,016 XX?2
Anzahl der Treibstoffs- 8 8 8 X

tank

X Ausgewdhlt (in Vergleich mit A340-600)

EADS

Currey

1
2
3|Pschirus
4/Arnold
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