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Kurzreferat

In diesem Projekt wird der strukturierte Ablauf eines Flugzeugentwurfs dargestellt.
Dieses geschieht in Anlehnung an die Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Dr.-Ing.
Dieter Scholz an der Hochschule fir angewandte Wissenschaften Hamburg. Die
grundlegenden Anforderungen fir den Entwurf liefert ein bestehendes
Beispielflugzeug, welches nach JAR-25/FAR Part 25 zugelassen ist. Bei dem
Beispielflugzeug handelt es sich um die Boeing 757-200, welche anhand ihrer
technischen Daten in einer Condor- und British Airways-Version betrachtet wird.
Anhand der vorgegebenen Parameter wird zuné&chst eine Vordimensionierung
durchgefuhrt und im Anschluss die Auslegung des Rumpfes, des Flugels mit
Hochauftriebshilfen, der Leitwerke und des Fahrwerkes. Anschliel3end erfolgt die
Bestimmung von Flugzeugmasse, Schwerpunkt, Widerstandspolare und der
Betriebskosten. Wahrend des ganzen Entwurfes werden anhand des
Vorbildflugzeuges die unterschiedlichen Auslegungskriterien erlautert. Die
errechneten Daten werden schlief3lich mit dem Originalflugzeug verglichen und somit
die Qualitat des Nachentwurfes bewertet.


( Info )
Jede Nutzung und Verwertung dieses Dokuments ist verboten, soweit nicht  ausdrücklich gestattet. Zuwiderhandlung verpflichtet zu Schadenersatz. Alle Rechte vorbehalten.

Anfragen richten Sie bitte an:

Scholz@fzt.fh-hamburg.de


Aufgabenstellung

Theoretische Arbeit

Flugzeugentwurf am Beispiel eines ausgefihrten Flugzeugs

Organisation des Entwurfs

Der Entwurf wird semesterbegleitend durchgefihrt. Der Fortschritt der Arbeiten ist
gekoppelt an die Prasentation des Stoffes in der Vorlesung "Flugzeugentwurf" (FE).
Die wesentlichen Ergebnisse des Entwurfs sollen am Ende des Semesters vorliegen.
Das Abgabedatum fur den Entwurf ergibt sich aus der Angabe im Begleitbogen zum
Wahlpflichtentwurf. Die fur die Bearbeitung verbleibende Zeit in der vorlesungsfreien
Zeit ist fur abschlieBRende Rechnungen und eine abgabereife Dokumentation
vorgesehen. In 6 Zwischenbesprechungen sollen die Teilergebnisse vorgelegt und
besprochen werden. Die Zwischenbesprechungen werden im Begleitbogen
eingetragen. Dazu ist der Begleitbogen zu den Zwischenbesprechungen
mitzubringen.

Termine fiur die Zwischenbesprechungen

: Dimensionierung 28.11.2003
: Rumpf -
. Fligel und Hochauftriebshilfen -
. Leitwerk |1 / Masse und Schwerpunkt -
. Leitwerk Il -
: Fahrwerk / Polare -

Die Berechnungen der DOC sollen eigenstandig durchgefihrt werden.

Der Entwurfsumfang entspricht im Wesentlichen der Darstellung im Skript zur
Vorlesung FE. Parameter sind zu iterieren. Zusatzarbeiten entstehen durch die
Fahrwerksintegration basierend auf der in der Bibliothek verfiigbaren Literatur.
Weitere Rechnungen (nach Absprache) werden gegebenenfalls erforderlich durch
die Anforderungen aus der Spezifikation des zu entwerfenden Flugzeugs.

Arbeitsschritte

Die Arbeitsschritte orientieren sich am Abschnitt 2 des Skriptes zur Vorlesung.



Vorarbeiten

Vom Vorbildflugzeug werden die Anforderungen tUbernommen. Die Anforderungen
dienen als Eingabewerte zur Dimensionierung. Eine Anderung dieser Anforderungen
ist nicht zulassig. Die anderen Parameter ergeben sich aus der eigenen Rechnung.
Dort, wo der Entwurf der entwerfenden Person noch Freiheiten lasst, sind die
Parameter so zu wahlen, dass sich Parameter in Anlehnung an das Vorbildflugzeug
ergeben. Anforderungen sind:

* Reichweite bei gegebener Nutzlast

* Reisemachzahl

* Sicherheitsstartstrecke

* Sicherheitslandestrecke

» Zulassungsbasis (JAR-25/FAR Part 25) mit den sich daraus ergebenden weiteren
Anforderungen.

Die Anforderungen und sowie die weiteren Parameter des Vorbildflugzeuges sind in
einer Tabelle aufzulisten (Tabelle 1). Auch die Dreiseitenansicht des
Vorbildflugzeuges sollte in den Text aufgenommen werden. Recherche: Bibliothek,
Internet, Hersteller. Identifizieren Sie "entwurfsbestimmenden™ Anforderungen.

Parameter Quelle 1 Quelle 2 Quelle 3 gewahlter Referenzwert
far den Entwurf
mMTO
W
I’nOE
Tabelle 1 Parameter des Vorbildflugzeuges

Dimensionierung

Berechnungen zu einer Dimensionierung ("preliminary sizing", Schritt 5), die den
Entwurf hinsichtlich der DOC optimieren soll.

Die Dimensionierung soll folgende Parameter liefern:

* Anfluggeschwindigkeit

* maximale Startmasse

» Betriebsleermasse

Kraftstoffmasse

Flugelflache

Startschub




Gegebenenfalls: Nachweis der "initial cruise altitude, ICA". Nachweis Uber die
Unterbringung des erforderlichen Kraftstoffes (Dichte = 0,803 kg/l; Gleichung 7.35).
Falls der Kraftstoff im Fligel nicht unterzubringen ist, so sind andere Ubliche
Bereiche zur Unterbringung heranzuziehen und deren Volumen abzuschatzen.
Aufzulisten sind ebenfalls die berechneten, realistisch gewéhlten, abgeschatzten
bzw. angenommenen Werte:

» Verhaltnis aus maximaler Landemasse und maximaler Startmasse,

» maximaler Auftriebsbeiwert in Landekonfiguration,

* maximaler Auftriebsbeiwert in Startkonfiguration,

» Gleitzahl in Startkonfiguration (2. Segment),

» Gleitzahl in Startkonfiguration (Durchstarten mit ausgefahrenem Fahrwerk),

* Gleitzahl im Reiseflug und Abschatzung zur Erreichbarkeit der gewahlten Gleitzahl,
» Auftriebsbeiwert im Reiseflug.

Rumpfauslegung

Bei der Rumpfauslegung ist zu beachten, dass auch eine enge
Einklassenbestuhlung méglich sein muss — mit mehr Passagieren als oben als
Nutzlast diesem Entwurf zugrunde gelegt wurde. Im Rahmen der Rumpfauslegung
sind folgende Dokumente zu erstellen:

» maldstabliche Zeichnung eines Rumpfquerschnittes,

» mal3stabliche Zeichnung eines Kabinenlayouts (erstellt unter Beachtung von
JAR/FAR 25.813 und der Anordnung der Tluren und Notausgange — siehe unten)
» mal3stabliche Zeichnung einer Seitenansicht des Rumpfes,

* eine Tabelle mit einer Zusammenfassung von wichtigen Rumpfmalien:

Anzahl der Sitze pro Reihe (YC),

Anzahl der Gange,

Anzahl der Personen der Kabinenbesatzung,

Rumpfdurchmesser,

Rumpflange,

Lange der Kabine,

Lange der Bugsektion,

Lange der Hecksektion,

Heckwinkel.

Es sind folgende Rechnungen durchzufiihren und Nachweise zu erbringen:

« Uberprufung des zur Verfiigung stehenden Transportvolumens.

« Uberprufung der zur Verfigung stehenden Kabinenflache

» Nachweis der vorschriftsmaRigen Anzahl und Verteilung der Turen und
Notausgéange (JAR/FAR 25.807 in Verbindung mit AC 25.807-1 der FAA) unter
Beachtung der daraus folgenden Anordnung der Notrutschen (JAR/FAR 25.810).
« Uberprufung der Lage der "Konstruktionswasserlinie" (JAR/FAR 25.801).



Flugel und Hochauftriebshilfen

Die Flugelauslegung nach Skript: Abschnitt 7 liefert die Daten gemalf3 Skript:
Abschnitt2,

Schritt 7:

» Wabhlen Sie ein geeignetes Profil unter Beriicksichtigung des bereits festgelegten
Auftriebsbeiwertes im Reiseflug.

» Wabhlen Sie die relative Profildicke und die Pfeilung am Profilschnitt der mittleren
aerodynamischen Profiltiefe passend zur Reiseflugmachzahl und zum
Auftriebsbeiwert im Reiseflug.

» Beachten Sie, dass sich bei einem Doppeltrapezfligel Parameter am Innen- und
Aul3enfligel unterscheiden.

» Bestimmen Sie: Zuspitzung, V-Winkel, Schrankung, Einstellwinkel.

+ Uberprifen Sie das Tankvolumen mit den nun genauer vorliegenden Daten.

* Legen Sie die Geometrie der Querruder und Spoiler (im Vergleich mit existierenden
Flugzeugen) fest

Die Auslegung des Hochauftriebsystems an Fligelvorder- und -hinterkante liefert
fur die geforderten maximalen Auftriebsbeiwerte bei Start und Landung nach Skript:
Abschnitt 8:

» Art des Hochauftriebsystems,

* relative Profiltiefe des Systems c./c,

» spannweitige Erstreckung des Systems von 7, /1,

» gegebenenfalls FlachenvergrélRerung c'/c,
* Klappenwinkel 9,

» Geometrie der Vorflugel.
Leitwerksauslegung |
Die Leitwerksauslegung nach Skript: Abschnitt 9 liefert die Daten gemaf3 Skript:

Abschnitt 2, Schritt 9. Spezifizieren Sie auch die Parameter von Héhen- und
Seitenruder.



Masse und Schwerpunkt

Fuhren Sie Entwurfsschritt 10 aus nach Skript (siehe Abschnitt 2). Verwenden Sie
dabei die Class | Massenprognose nach Raymer (Abschnitt 10), um eine ersten
Uberblick tiber die Massen zu erhalten. Danach arbeiten Sie mit der Class |l
Massenprognose nach Torenbeek (Abschnitt 10) (oder einer anderen Quelle nach
Absprache). Empfehlenswert ist, die Berechnung mit Hilfe eines
Tabellenkalkulationsprogramms durchzufiihren. Denken Sie daran, dass eine
Iteration erforderlich wird (Skript Abschnitt 10, S. 199). Fuhren Sie die innere und
aulere Iteration mit den Schritten 1 bis 7 durch (siehe Abschnitt 10). Vergleichen
Sie Ihre urspringliche Startmasse m,,;, aus der Dimensionierung mit der Startmasse

aus der Class | Massenprognose, der Startmasse nach dem ersten Durchlauf der
Class Il Massenprognose und der Startmasse nach der Iteration.

Berechnen Sie den Schwerpunkt des leeren Flugzeugs und verschieben Sie die mit
dem Flugel verbundenen Massen (Fllgelgruppe) so, dass der Schwerpunkt des
leeren Flugzeugs auf der 25%-Linie der mittleren aerodynamischen Profilsehne
(mean aerodynamic chord, MAC) liegt. Legen Sie den Schwerpunktbereich fest.

Leitwerk Il

Die Leitwerksauslegung nach Skript: Abschnitt 11. Als Ergebnis liegt vor:

1.) Eine erforderliche Hohenleitwerksflache errechnet aus der Steuerbarkeit des
Flugzeugs im "kritischen" Flugzustand und aus Forderungen zur Langsstabilitat
ermittelt mit dem "V-Diagramm". Wenn die hier unter "Leitwerk II" berechnete
Hohenleitwerksflache um mehr als 10% abweicht von der bereits unter "Leitwerk 1"
berechneten Flache, so muss iteriert werden (Hohenleitwerksmasse, Fliigellage,
Leitwerkshebelarm). Auf die Berechnung des Beladediagramms wird verzichtet. Es
ist aber sicher zu stellen, dass der Schwerpunkt des unbeladenen Flugzeugs
entsprechend der Flugzeugkonfiguration (Skript: Bild 10.11) "sinnvoll" im oben
gewahlten Schwerpunktbereich liegt

2.) Eine erforderliche Seitenleitwerksflache errechnet aus der Steuerbarkeit des
Flugzeugs bei einem Triebwerksausfall beim Start. Zusatzlich ist eine erforderliche
Seitenleitwerksflache aus Stabilitdtsforderungen zu berechnen (falls diese Flache
erheblich groRRer ausfallen sollte als die bisher berechneten Seiteleitwerksflachen, so
bitte ich um Ricksprache).

3.) Passen Sie nach der Iteration die tbrigen Leitwerks- und Ruderparameter den
neu berechneten Flachen an.



Fahrwerk

Wahlen Sie die Lange der Fahrwerksbeine unter Berticksichtigung von:

» Bodenfreiheit: Heckwinkel (longitudinal ground clearance)

» Bodenfreiheit: Triebwerke unter dem Flugel bzw. Flugelspitze
(lateralgroundclearance): Minimum 7,5°

* Maximaler Hohe der Turschwellen.

» Kippwinkel in Langsrichtung (longitudinal tip-over angle): Minimum: 15° (bei
ungunstigster Schwerpunktlage)

* Kippwinkel in Querrichtung (lateral tip-over angle): Maximum: 55° (bei ungunstigster
Schwerpunktlage)

Wahlen Sie die Anzahl der Hauptfahrwerksbeine und die Anzahl und Anordnung
der Rader an jedem Fahrwerksbein (nach Vorbild). Berechnung eines LCN-Wertes
nach Literatur (Roskam Bd. 1V, Abschnitt 2.3; Torenbeek, Abschnitt 10.2). Wahlen
Sie den Reifendurchmesser nach Katalogangaben oder im Vergleich mit anderen
Flugzeugen. Beschreiben Sie (grob) die Befestigung des Fahrwerks an der
Flugzeugstruktur, Richtung(en) in die die Fahrwerke eingefahren werden und die
Raume in denen die eingefahrenen Fahrwerke untergebracht werden.

Polare

Berechnung des Nullwiderstands aus den Einzelwiderstanden der Komponenten.
Abschatzung der tbrigen Widerstandselemente. Berechnung des Oswaldfaktors.

DOC

Die DOC sollen berechnet werden als aquivalente Tonnen-km-Kosten (Skript: Gl.
14.19, Faktoren nach Al 1989) basierend auf der DOC-Methode nach AEA 1989a
bzw. AEA 1989b (Kurz- bzw. Langstreckenflugzeuge). Abschatzung des
Auslieferungspreises lber die maximale Abflugmasse. Kraftstoffpreis: 0,22 US$/kg.
Die Flugstrecke die der DOC Rechnung zugrunde gelegt wird soll 50% der
Reichweite (siehe: Anforderungen) betragen.



Erforderliche Form des fertigen Dokuments

Die Berechnungen und Berechnungsergebnisse sollen in tbersichtlicher Form
zusammengeschrieben werden: Gleichungen, eingesetzte Zahlenwerte,
Berechnungsergebnisse. Die Darlegung aller Iterationsschritte ist nicht erforderlich.
Der generelle Ablauf der Iteration, Gedanken und Erfahrungen sind aber durch eine
erforderliche Menge an Text zu dokumentieren.
Eine Ansammlung von Excel-Seiten ist nicht akzeptabel. Beachten Sie die Hinweise
zum Erstellen von theoretischen Arbeiten im Internet:
http://www.haw-hamburg.de/pers/Scholz/ArbeitenHinweise.html
siehe auch:
http://buch.ProfScholz.de (Word-Vorlage einer wissenschaftlichen Arbeit).

Also:

1. Bitte stellen Sie vor der Abgabe lhrer Arbeit sicher, dass diese Aufgabenstellung
vollstandig bearbeitet wurde und dass alle geforderten Parameter tbersichtlich
angegeben wurden (nutzen Sie zur Ubersichtlichen Darstellung Tabellen).

2. Wenn andere Quellen als das Vorlesungsskript verwendet werden, so sind die
Quellen anzugeben. Es ist dann auch ein Literaturverzeichnis (nach DIN) vorzusehen
mit der Angabe der Quellen.

3. Bitte erstellen Sie Ihre Arbeit in der geforderten Form mit Hilfe der (Word-)
Vorlage. Binden Sie lhre Arbeit mit einer festen Heftbindung, Gewebestreifen als
Rucken (keine Ordner, keine Spiralbindungen), weiRem Karton auf der Riickseite
und der Folie als Deckblatt.
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Liste der Formelzeichen

Schallgeschwindigkeit

Parameter zur Beschreibung einer Geradengleichung
Streckung

Spannweite

Spezifischer Kraftstoffverbrauch oder Profiltiefe (chord)
Reichweitenfaktor (Breguet factor)
Widerstandsbeiwert (drag coefficient)
Auftriebsbeiwert (lift coeficcient)

Durchmesser

Oswald-Faktor

Erdbeschleunigung

Flughdhe

Einstellwinkel

Konstante

Lange oder Hebelarm

Auftrieb (lift)

Gleitzahl

Masse

Machzahl oder Moment um die Querachse

mission fuel fraction

Flachenbelastung

Lastvielfaches oder Anzahl

Anzahl

Staudruck

Reichweite

Strecke

Flache

Profildicke (thickness)

relative Profildicke

Schub (thrust)

Schub- Gewichtsverhaltnis

Geschwindigkeit (velocity)

Entfernung von einem Nullpunkt parallel zum Kabinenboden in Richtung
Heck des Flugzeugs

Entfernung von der Symmetrieebene in Richtung der Spannweite
leading-edge sharpness parameter

Entfernung von einem Nullpunkt senkrecht zur x-y-Ebene nach oben
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Griechische Formelzeichen

< S & ™M O Q

€ 9 D < ©™ >3

Anstellwinkel

Ausschlagwinkel einer Steuerflache
Schréankung

Pfeilung

Heckwinkel

Hinterkantenwinkel
V-Winkel
Bahnneigungswinkel (positiver Wert: Steigflug) oder

Isentropenexponent
relative Spannweite

Zuspitzung
Nebenstromverhaltnis

kinematische Viskositat
Temperatur
Luftdichte

relative Luftdichte, o = p/p,
Kippwinkel
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Indizes

Indizes fur Flugphasen

)o Start (take-off)

)w  Steigflug (climb)
)CR Reiseflug (cruise)
)DES Sinkflug (descend)
) APP Anflug (approach)
). Landung (landing)

Indizes fur Flugzeugkomponenten

Triebwerk (engine)

m

Landeklappe (flap)

—

Rumpf (fuselage)

T

Hohenleitwerk (horizontal tailplane)

I

Fahrwerk (landing gear)

=
@

Hauptfahrwerk (main landing gear)

Bugfahrwerk (nose landing gear)

,_
o
z

Triebwerksgondel (nacelle)

p=4

System (system)

(%]
=<
w

Seitenleitwerk (vertical tailplane)

<

S N N N N N S N S N N
—
@
<

Flagel (wing)

=

A~ A~ A~ A~ A~ A~ A~~~ A~~~ —~~ ——~~

N—r
-

Landung (landing)
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Indizes zum Flugel

innen (inner)

v Kink

aul3en (outer)

MAC an der mittleren aerodynamischen Flugeltiefe
Wurzel (root)

X Spitze (tip)

Sonstige Indizes

( )0 bei Auftrieb L =0 oder

in Meereshdhe
e Schwerpunkt (center of gravity)

Erfahrungswert (experience)
off Effektivwert
eoup  Ausrustung (equipment)

Kraftstoff (fuel)

N

Flugsteuerung (flight control)

T
—
(@]

installiert

evac  leading edge aerodynamic chord
LFL landing field length

LOF Abheben (lift-off)

Warteflug (loiter)

maximaler Wert

minimaler Wert

2
=l

maximum landing
maximum take-off
oF operating empty
optimaler Wert

o
=}
-

Passagier (passenger, pax)

0
>
>

Profil (profile)

)

payload

T
-

P~ A~ N A~ A~ N o o o o~ A~ o~ A~ o~ o~ A~ o~ —~~ o~ —~ —~
S SN S S S S S S o S S S S S S S S S S S S
—

o]

Reserve (reserve)

_,
@
»
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7
@
7}
=

theory

_. ,.
o 3
T
il

AN N AN AN N N /S A/~
vvvv}/vvv
Qo
=
=

=
o

-

Stromungsabriss (stall)

Sitze in einer Reihe (seats abreast)
Sitz (seat)

den Kraftstofftank betreffende GroRRe
theoretischer Wert (theory)
Schubumkehr (reverse thrust)
take-off field length

benetzt (wetted)

bezogen auf die mittlere aerodynamische Flugeltiefe
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Liste der Abklrzungen

AC
AlC
AEA
APU
BPR
CG
EFIS
FAA
FAR
FIC
ICAO
JAR
LER
MAC
NACA
P&W
PW
SFC
THS
TRW
WWWwW
ZTL

aerodynamic center oder Advisory Circular
aircraft
Association of European Airlines

auxiliary power unit

Nebenstromverhaltnis (bypass ratio)
Schwerpunkt (center of gravity)
Electronic Flight Instrument System
Federal Aviation Agency

Federal Aviation Regulations
flight control
International Civil Aviation Organisation
Joint Aviation Requirements
Nasenradius (leading-edge radius)
Mittlere aerodynamische Flugeltiefe (mean aerodynamic chord)
National Advisory Commitee for Aeronautics
Pratt & Whitney (Triebwerkshersteller)
Pratt & Whitney (Triebwerkshersteller)
Spezifischer Kraftstoffverbrauch
Trimmbare HOhenflosse (trimmable horizontal stabilizer)
Triebwerk

World Wide Web
Zweikreis-Turbinenluftstrahltriebwerk
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1 Einleitung

1.1. Boeing 757

Die Grundlage dieses Flugzeugentwurfes bilden die Daten der als Vorbilflugzeug
gewahlten Boeing 757-200. Die Boing 757 ist ein nach JAR-25/FAR Part 25
zugelassenes, Uber zwei ZTL-Triebwerke angetriebenes, Passagierflugzeug. Das
Design entspricht der konventionellen Drachenbauweise, mit freitragenden
Tragflachen in Ganzmetallbauweise und in flinf Sektionen aufgeteilte Vorfligel Gber
die gesamte Spannweite. Das Hohenleitwerk entspricht einer Low-Tail-Ausfiihrung
und weist eine Hohe von 13,6 m auf. Die Rumpfauslegung ist einem Narrow-body
bzw. Single aisle Rumpf zuzuordnen, welcher bei einem Kabinendurchmesser von
3,53 m Platz fur bis zu 239 Passagiere bietet. Die Tragflachen weisen eine V-Form
mit einem 25° Pfeilwinkel auf und geben der 757 eine Spannweite von 38,05 m. Die
Gesamtlange der 757 betragt 47,32 m. Das hydraulisch einziehbare Fahrwerk
besteht aus einem lenkbaren, zweirddrigem Bugfahrwerk und einem zweiachsigem
Hauptfahrwerk, mit vier Radern.

Als Triebwerke sind verschiedene P&W and Rolls Royce Modelle mit einem Schub
von 164,7-191,7 kN vorgesehen.

757-200 #
757-300 EEKH .

185 ft3in
(47.3 m) L
124 ft10in
- - - -
(38.0 m) 178 ft 7 in B
(54.4 m) T
EI LELCLILTIT R ﬁﬂ“i L L1l {-1 3.6 m}
F I
24t 0 in
(7.3m)
Bild 1.1 Boeing 757-200/-300 (Boeing)
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1.2. Entwicklungsgeschichte der Boeing 757

Anfang der 70’er Jahre legte Boeing verschiedenen Airlines zahlreiche Studien einer
neuen 727 Generation vor, welche aber solange verworfen wurden bis Boeing das
Programm 7X7 als 757 konkretisierte. Bei gleichem Rumpfdurchmesser wie bei der
Boeing 707, 727 und 737 war eine Ausfuhrung als Twinjet vorgesehen. Der neue
Singleaisle sollte Platz fur bis zu 239 Passagiere bieten. Da fir den neuer Typ keine
Triebwerke verfigbar waren, entwickelte Rolls Royce und spater auch Pratt &
Whitney entsprechende Turbinen. Nach Bestellungen von Eastern Airlines und
British Airways fiel 1979 der Startschuss zum Bau der 757.

Im Vergleich zur Boeing 727 weil3t die neue 757 ein eher konventionelles Heck auf.
Vom zunachst geplanten T-Leitwerk war man bei Boeing auf Wunsch einiger Airlines
wieder abgekommen. Eine weitere Neuerung bildete die voéllig neu gestaltete
Bugsektion zur Aufnahme eines Zweimann EFIS-Cockpits, welches in Anlehnung an
das Cockpit der 767 entwickelt wurde. Die nahezu identischen Cockpits der 757 und
767 erlauben daher ein einheitliches Typerating beider Typen.

Bild 1.2 Boeing 757 Cockpit (www.wingsaviation.com)

Erstflug war im Februar 1982 mit Rolls Royce RB-211-51C Triebwerken, der Erstflug
mit P&W Triebwerken war erst zwei Jahre spater im Marz 1984. Eastern Airlines
nahm den Flugbetrieb mit der 757 im Januar 1983 auf. Britisch Airways stockte im
laufe der Jahre seine 757 Flotte, als gro3ter europaischer Erstkunde, auf tber 50
Maschinen auf und ist damit gro3ter 757 Betreiber in Europa.
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Bild 1.3 Boeing 757 der British Airways (www.airpicks.com)

In Gegensatz zu anderen Boeing Modellen gab es lange Zeit nur eine Variante der
757. Die 757-200 bot jedoch eine grof3e Auswahl an Triebwerken. UPS orderte
schlie3lich eine spezielle Frachtversion mit der Bezeichnung 757F. Diese ist im
Rumpfbereich fensterlos und hat neben einer seitlichen Frachttir einen neu
gestalteten Einstieg fur die Besatzung. Hinter dem Cockpit ist eine sogenannte
Crashbarriere eingebaut. Im Oberdeck finden anstelle der Passagiere 15
Standartcontainer Platz.

Bild 1.4 Boeing 757F von UPS (Boeing)

OELAMDAIR

ICELANDAIR CARGO

Bild 1.5 Boeing 757F von Icelandair Cargo (Boeing)
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Des weiteren wurde auch eine 757-200M Kombiversion angeboten. Auf dieser
Grundlage wurden vier C-32 fur die USAF gebaut. Diese spezielle Version, auch
unter der Bezeichnung AIRFORCE TWO bekannt, ist fur den VIP-Transport
ausgerustet. Die 32 bis 45 Sitzige Maschine wird vornehmlich vom Vizeprasidenten,
Kongressmitgliedern und hochrangigen Regierungsmitgliedern genutzt.

ol TR

Bild 1.6 Boeing C-32 (Boeing)

Im zivilen Bereich werden nun auch immer mehr Businessjets basierend auf der 757
angeboten.

=~ W === (JENENI53008._

"
=
[HLS o N

Bild 1.7 Boeing 757-200 mit einen VIP-/ Businesslayout (Pace Airlines)

Am 2. September 1996 wurde aufgrund einer Order der Fluglinie Condor, fur 12
Maschinen, das 757-300 Programm ins Leben gerufen. In Jahre 1999 wurden die
ersten 757-300, welche nun Platz fur 243 bis 289 Passagiere bieten, an Condor
ausgeliefert. Die 757-300 weist einen um etwa 7,10 m verlangerten Rumpf auf und ist
laut Boeing eines der Wirtschaftlichsten und zuverlassigsten Flugzeuge im Bereich
der 250-Sitzer. Im Jahr 2001 hat die Boeing 757-300 ihren Ruf als das zuverlassigste
Verkehrsflugzeug der Welt bestatigt und mit 99,7 Prozent Zuverlassigkeit die eigene
Bestmarke Uubertroffen und war nach Angaben der Lufthansa auch noch das
sparsamste Flugzeug in der Flotte (Einsatz bei der Tochter Condor).
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Bild 1.8 Boeing 757-300 Condor (www.planespotter.de)

Plane bezlglich der 757-100, einer kurzeren Version, wurden zugunsten einer
gestreckten 737-400 fallen gelassen. Als Konsequenz aus der Krise des
internationalen Luftverkehrs hat Boeing nun angekindigt das 757 Programm, nach
einer Stuckzahl von tber 1000 verkauften Maschinen, einzustellen. Zugunsten neuer
Projekte soll auf eine Modernisierung der 757 verzichtet werden. Im Jahre 2008 soll
die sogenannte 7E7 die 757 und 767 ersetzen.

Interessant ist noch der erste Prototyp der 757, welcher im Rahmen eines
Militarischen Testprogramms fir den Lookheed Martin-Boeing F22 Raptor im Einsatz
war. Ausgeristet mit der Rumpfvordersektion und Tragflachenelementen der F22
Raptor Uber dem Cockpit der 757 wurde die Flugsteuerung des Kampfflugzeuges in
unzéahligen Testfligen erprobt.

4
O

1 I|" .-. " " ¥
| I_..-r.ll'”'r .4 S

Bild 1.9 Boeing 757 als F22 Raptortestbasis (www.af.mil)
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1.3. Auslegungsparameter der Boeing 757

Anhand dieser Parameter wir zunachst eine Dimensionierung nach [Loftin 80], fur
zwei leicht unterschiedliche Typen der Boeing 757-200 vorgenommen. Diese
Ergebnisse bilden in den nachsten Kapiteln die Grundlage fir den weiteren Verlauf
des Entwurfs und werden mit den Parametern des Vorbildflugzeuges verglichen.
Unter Umstanden ist im spateren Verlauf des Entwurfs ein Durchlauf von mehreren
Iterationsschleifen erforderlich, so dass die Ergebnisse aus vorangegangenen
Kapiteln angepasst werden missen.

Das oben genannte Vorlesungsskript ist die mal3geblich bestimmende Quelle fur
diese Arbeit. Aus ihr werden die meisten Zusammenhange und Verweise
entnommen. Andere Quellen werden an der jeweiligen Stelle durch den kursiv
gedruckten [Autorennamen] in eckigen Klammern dargestellt. Es wird damit an das
Literaturverzeichnis verwiesen.

Die Rechnungen zum Entwurfsdiagram, sowie die Diagramme zum Entwurf, Polare
und DOC sind mittels verschiedener EXCEL-Sheets entstanden. Somit war es
maoglich das Entwurfsdiagramm iterativ sehr schnell fiur beide 757-Modelle zu
optimieren.

Typ A: Boeing 757-200 Condor

Typ A basiert auf einer Boeing 757-200 der Fluglinie Condor, welche fur den Mittel-
und Langstreckenfliige genutzt wird. Angetrieben werden die Condor 757-200 Uber
zwei P&W2040 Triebwerke, mit einem Bypassverhaltnis von p= 6. Der Rumpf von
Typ A hat 3 Tudren und zwei Overwing-Exits pro Seite und ware somit nach FAA Exit
Limit auf maximal 224 Passagiere limmitiert Die gewahlten Parameter entsprechen
einem Long- range- Einsatzprofil. Dieses auf3ert sich besonders in der verlangerten
Startstrecke und der Reichweite.

Bild 1.10 Boeing 757-200 der Fluglinie Condor (Condor)

25



Quelle

Parameter
Boeing 757 and| Boeing Janes Janes Condor gewahlter
767, T. Bechner,| Company Referenzwert
CROWOOD
MpL 25229 kg | 25229 kg | 19700 kg 25229 kg
Mg, 42684 | 34269 kg | 34296 kg 42600 | 34296 kg
SLrL 1460 m | 1460 m 1460 m
StoRL 1791 m 1791 m | 1637 m (2118 m (LR)| 2118 m (LR)
A 7,8 7,8 7,8 7,8 7,8
Mcr 0,8 0,8 0,8 0,8 0,8 0,8
R 5519 km | 5519 km
Rumax 7240 km 7222 km | 7408 km | 7408 km | 6800 km 5519 km
Passengers 178-239 228 224 224 210 210
Myro 99,8-115,9t | 115680 kg (113400 kg|113400 kg 113400 kg
Moe 57975 kg 57040 kg | 57040 kg 58390 kg
Tro 185 kN 178,4 kN 185,5kN | 185 kN 185,5 kN
Tabelle 1.1 Parameter des Vorbildflugzeugs Typ A = Boeing 757 Condor

Typ B: Boeing 757-200 British Airways

Typ B hingegen entspricht einer Boeing 757-200 von Britisch Airways fur den Kurz-
und Mittelstreckeneinsatz. Die British Airways Maschinen weisen 4 Tlren pro Seite
auf und sind somit fr den Transport von maximal 239 Passagiere zugelassen. Als
Antrieb stehen zwei Rolls Royce RB211-535E4s Triebwerke zur Verfligung, welche

ein Bypassverhaltnis von p= 4 erreichen.

Bild 1.11

';\;_‘*
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Boeing 757 Birtish Airways “Chelsa Rose” (British Airways)
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Quelle
Parameter Boeing 757 and| Boeing British Janes | 757.org.uk | gewahlter
767, T. Bechner,| Company | Airways Referenzwert
CROWOOD
MpL 5200 kg |26,712 kg| 22610 kg 5200 kg
MeL 34269 kg 34136 kg | 34269 kg 36250 34136 kg
SLEL 1411 m 1411 m
STOFL 1791 m 1646 m 1646 m
A 7,8 7,8 7,8 7,8 7,8
Mcr 0,8 0,8 0,8 0,8 0,8 0,8
R 5442 km | 4398 km | 7060 km
Rinax 7240 km 7222 km 7222 km 5442 km
Passengers 178-239 228 195 201 214-239 195
Myro 99,8-115,9t 115680 kg|{113400 kg|113400 kg| 115650 kg | 113400 kg
Mok 57975 kg 57180 kg | 62100 kg 57180 kg
Tro 191,7 kN 179 KN | 178 KN | 178.8 kN | 178,4 KN 178,8 kN
Tabelle 1.2 Parameter des Vorbildflugzeugs Typ B = Boeing 757 British Airways

Im Vergleich der beiden Tabellen ist der grésste Unterschied die weitaus langere
Startstrecke der Condormaschine. Dieser Wert resultiert aus dem Long Range
Einsatzprofil flr die Boeing 757 der Fluglinie Condor.

In Bezug auf die Reichweite wurde fir die weitere Berechnung nicht der maximale
Wert fur die Reichweite verwendet, da ansonsten die Nutzlast hatte verringert
werden mussen. Dieser Vorgang wird spater in Kapitel 12.9 erlautert.

Grossere Unterschiede weisen noch die beiden Triebwerke mit einem stark
unterschiedlichem Bypassverhaltnis von g = 4 zu pu= 6 auf.

Von der Passagierzahl her gesehen ist die British Airways Boeing nicht optimal, da
die Kabine mit 195 Sitzen, bei 239 zugelassenen Sitzen, sehr komfortabel ausgelegt
ist. FUr die weiteren Rechnungen wird eine Optimalauslegung angestrebt.
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2 Dimensionierung

Im Kapitel 2 ist die Dimensionierung (,preliminary sizing“) wie sie analog zur ECXEL-
Rechnung, nach der Methode von [Loftin 80] durchgefuhrt wurde, beschrieben.

Es sind jedoch an Hand der Formeln nur die Ergebnisse fir die Boeing 757 der
Fluglinie Condor (Typ A) dargestellt. Unter 2.6 wird die Dimensionierung fur beide
Maschinen in einem Entwurfsdiagramm dargestellt. Hier werden beide Diagramme
verglichen und das fur die weiteren Rechnungen ginstigere Vorbildflugzeug
ausgewabhilt.

2.1 Landestrecke

Grundlage fur die Analyse der Landestrecke sind die Luftfahrtvorschriften. Nach JAR
25.125 ist die Sicherheitslandestrecke vorgeschrieben. So darf ein Flugzeug nur auf
einem Flugplatz landen, wenn die Sicherheitslandestrecke kurzer ist als die
verfligbare Landestrecke. Die Sicherheitslandestrecke wird aus der Landestrecke
und einem Sicherheitsfaktor berechnet. Fur Jets betragt dieser Sicherheitsfaktor
1,667.

Eine Statistikgleichung mit der Konstanten k., =1,70y/m/s® aus [Loftin 80] stellt fur

Flugzeuge mit Strahltriebwerken einen Zusammenhang zwischen
Sicherheitslandestrecke und Anfluggeschwindigkeit her.

m
Vier = kAPP StRL = 68’34? (2.1)

Die Flachenbelastung bei maximaler Landemasse ergibt sich aus folgendem
Zusammenhang:

mML/SW =k [T (S0 (2.2)

L,max,L

Da fur den Landevorgang Meereshohe angenommen wird ergibt sich
dementsprechend fir die relative Luftdichte o =1 und somit folgt fur die Konstante

k,_ ein Wert von k, =0,107kg/m*. Uber Bild 2.1 wird der maximale Auftriebsbeiwert

in Landekonfiguration bestimmt. Anhand des Vorbildflugzeuges, welches mit
Vorfligeln und Fowler-Klappen ausgestattet ist, kann C = 3,0 angesetzt werden.

L,max,L

Mit der Anforderung der Sicherheitslandestrecke von s . =1420m hat die
Flachenbelastung bei maximaler Landemasse einen Wert von

My /Sy = 501,44% . (2.3)
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Die maximale Flachenbelastung des Flugzeuges kann mit der Gleichung

mMTO/SW =

mML/SW
rnML /mMTO

(2.4)

berechnet werden. Fur das Verhaltnis von maximaler Landemasse zu maximaler
Startmasse wird nach [Loftin 80] ein fur Kurz- Mittelstreckenflugzeuge typischer Wert
von m,, /my., =082 gewahlt, der spater noch verfiziert werden muss. Somit ergibt

sich die maximale Flachenbelastung zu

k
Muro /S = 612-3 .

(2.5)

Diese Flachenbelastung darf nicht Uberschritten werden, wenn das Flugzeug die

Anforderungen erfillen soll.

a) Cirmndgpredi] T .48

’ FMormalklappe m 135
b1 Wolkklappen [ Spalilappe mu 160

Doppel-
Spallkiappe % .80

I Eanilacis

Spreizilappe LA

e} Spreuklappen |

Zap-Klapps 280

d) Doppaifingel iJunkers) i R T
&) Fowler-Klappen ﬂm—-—"lr I A0
11 Worftpel A T, 100
&;rnn:].‘il:;:: 245
::m:f;;d ,-m:- 70
Doppet fm- 290
Bpalikla

Formlesr- K bappen
ml'.'«l’q:l'l'lliipn;"I:.I fm:&-—- 1L

El Kombingtionen

R0

1.3

.55

4]

i

1.45

1.55

Bild 2.1

Maximale Auftriebsbeiwerte
von Profilen mit Vorfliigeln
und Landeklappen [Dubs 87]
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2.2 Startstrecke

Nach einer statistischen Auswertung gemalf [Loftin 80] ergibt sich fur Flugzeuge mit
Strahltriebwerken folgender Zusammenhang zwischen Schub-Gewichtsverhaltnis
und Flachenbelastung:

a= TTO/(mMTO D@]) — Kro (2.6)
Myro / Sw SrorL L [T o

Darin ist k;, =2,34m?/kg und die Sicherheitsstartstrecke betragt nach Anforderung
Stor. = 2000m. Da der Startvorgang ebenfalls in Meereshbhe angenommen wird

ergibt sich fir die relative Luftdichte auch hier o=1. Fir den maximalen
Auftriebsbeiwert beim Start erfolgt der Ansatz C, ., =08[C =24.

L,max,L
Daraus ergibt sich fur das Verhdltnis aus Schub-Gewichtsverhaltnis und
Flachenbelastung ein Wert von

2
a :5,0431m0‘“;—g . (2.7)

Die Abhebegeschwindigkeit lasst sich aus dem folgenden  Zusammenhang
berechnen:

Vi = |28 Mo g b _gug7M (2.8)
,0 SW CL,max;TO S

Fur die Luftdichte wurde erneut Meereshbhe angenommen, was zu
0= p, =1,225kg/m? fihrt.

2.3 Steigrate im 2. Segment

In JAR 25.121 wird fur Flugzeuge mit zwei Triebwerken gefordert, dass bei einem
ausgefallenen Triebwerk im 2. Segment immer noch ein Steiggradient von
mindestens 2,4% erreicht wird, was auf den erforderlichen Bahnneigungswinkel von

y = arctan Ste'%g‘d'e”t = 0,023995rad (2.9)

fuhrt.
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Um den Minimalwert des Schub-Gewichtsverhéltnisses bestimmen zu kénnen, muss
zunachst eine Abschatzung der Gleitzahl im 2. Segment mit folgendem
Naherungsverfahren vorgenommen werden:

L
—= 2.10
5 o (2.10)

ntAle

D,P +

Der Oswald-Faktor wird wegen der ausgefahrenen Klappen und Vorfligel mit e =0,7
abgeschéatzt. Die Flugelstreckung des Vorbildflugzeuges betragt A=7,8, und der
Auftriebsbeiwert im 2. Segment wird mit folgender Gleichung bestimmt:

C
C, =—m0 =161 (2.11)

Der Faktor 1,44 ergibt sich aus der Tatsache, dass der Steigflug im 2. Segment mit
V, =12V, durchgefiihrt wird.

Der Profilwiderstandsbeiwert C,, setzt sich aus folgenden Einzelwiderstanden

Zusammen.

Cop =Cpo T ACp g (2.12)

Der Nullwiderstandsbeiwert betragt C,, =0,02. AC, ., ist abhangig von der

Klappenstellung und damit vom Auftriebsbeiwert in der jeweiligen Konfiguration. Fur
C_ =161 ergibt sich fur AC;,,, ein Wert von AC,,, =0,03. Damit wird der

Profilwiderstandsbeiwert C, , =0,05.

Werden diese Werte in Gleichung (2.10) eingesetzt ist die Gleitzahl fir das 2.
Segment:

1,61
161°
T7,800,7

L
— = =8,01 2.13
5 (2.13)

0,05 +
Mit der Gleitzahl kann nun der minimale Wert fur das Schub-Gewichtsverhéaltnis mit

To _( N 1
g —JEﬁL/D +S"WJ (240
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berechnet werden, wobei N der Anzahl der installierten Treibwerke entspricht. Mit
den bestimmten Werten erhalt man

T
10 =0,.25. (2.15)

m MTO

2.4 Steigrate beim Durchstartmanover

Der Rechengang zum Durchstartmanéver ist sehr &hnlich dem Rechengang zum 2.
Segment. In JAR 25.121 wird fur zweistrahlige Flugzeuge gefordert, dass bei einem
ausgefallenen Triebwerk ein Durchstartmandver mit einem Steiggradienten von
mindestens 2,1% mdoglich ist, was nach Gleichung (2.9) auf den erforderlichen

Bahnneigungswinkel von y =0,020997rad fihrt.

Der Auftriebsbeiwert beim Durchstarten betragt

C
Lmaxk —=1.8. (2.16)
1,61

C. =

Bei der Abschatzung der Gleitzahl muss nach FAR Part 25 hier beachtet werden,
dass das Fahrwerk beim Durchstarten ausgefahren ist, was eine Erhéhung des
Profilwiderstandsbeiwerts C,, gegenlber dem 2. Segment zur Folge hat. Er setzt

sich nun zusammen aus:

Cpp =Cpo +ACp 4, +AC (2.17)

D,gear

Der Nullwiderstandsbeiwert betragt wieder C,,=0,02. Fur den jetzigen

Auftriebsbeiwert liegt far AC, ,,, wieder ein Wert von AC, ;.. =0,03 vor, und das

ausgefahrene Fahrwerk wird mit AC =0,015 berilcksichtigt. Damit ergibt der

D,gear

Profilwiderstandsbeiwert zu C, ., =0,065.

Fligelstreckung und Oswald-Faktor bleiben gegeniber dem 2. Segment
unverandert, so dass die Gleitzahl nach Gleichung (2.10) diesmal folgenden Wert
besitzt:

% = 18 =7,08 (2.18)

2
0,065 +L
r7,800,7
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Fur das Durchstartmanéver lautet die Gleichung zur Bestimmung des Minimalwertes
des Schub-Gewichtsverhéaltnisses

Tro :( N j[ﬁ 1 +sinyJElm—L, (2.19)
Myro L9 N-1 I—/D Myro

wobei auch die geringer Masse des Flugzeugs bei der Landung berucksichtigt ist. Mit
den gerade bestimmten Werten und m,, /m,, =0,89 erhélt man

~ T _go11 (2.20)

m MTO

Dieser Wert darf ebenfalls nicht unterschritten werden.

2.5 Reiseflug

Fur den Reiseflug muss das Verhaltnis zwischen Flachenbelastung und Schub-
Gewichtsverhaltnis so gewahlt werden, dass das Flugzeug die erforderliche
Reiseflugmachzahl im stationaren Geradeausflug erreicht. Das ganze muss in einer
Flughthe stattfinden, die es ermdglicht, den Entwurfsauftriebsbeiwert zu erreichen.
Fur Jets ist dies der Auftriebsbeiwert, bei dem sich die maximale Gleitzahl einstellt.

Flachenbelastung und Schub-Gewichtsverhéltnis werden fir die maximale
Startmasse als Funktion der Flughthe getrennt berechnet. Der Zusammenhang der
beiden Parameter ergibt sich dann tber die Verbindung mit der Flughohe.

Das Schub-Gewichtsverhaltnis ergibt sich zu

T _ 1
mMTO m (TCR /TTO)[GL/D)maX .

(2.21)

Die maximale Gleitzahl im Reiseflug lasst sich nach [Raymer 89] bestimmen:

LY (LY _, [ A
(Bjmax _(BJCR B ke 1 Swet/SW (222)
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Der Parameter k, ist hierbei ein Erfahrungswert, der sich folgendermaf3en berechnen

K =lp|e o185 g (2.23)
2\¢c, 210003

Fur das Verhéltnis von benetzter Oberflache zu Flugelflache wird mit Hilfe von Bild
2.2 ein Wert von S, /S,, =6,0 gewahlt, so dass sich fiir die Gleitzahl im Reiseflug

lasst:

ein Wert von

(LJ =17,01 (2.24)
[) max

ergibt.

Der zugehorige Auftriebsbeiwert im Reiseflug bei maximaler Gleitzahl bzw.
minimalem Widerstand und einem Oswaldfaktor von e = 0,85 lautet:

ntAlé _ n[9,48[0,85

C =C = = =0,612 2.25
ber T o fL/D), 218,75 (2.25)
Bild 2.2
Flugzeugformen
und ihre relative
|'h'| benetzte
Oberflache
B i Ay - [Raymer 89]
o
BEECH CLCHTED
=Y N
* (— -
F=L02
L " 4
- DS e TSl B
= ol B
z
BINCLLUD Tl CAMBRD WA
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Das in Gleichung (2.21) benétigte Verhaltnis aus Reiseschub und Startschub T, /T,
kann fiur die geforderte Reiseflugmachzahl M =08 in Abh&angigkeit der
Reiseflughthe h,; und des Nebenstromverhaltnisses der Triebwerke, welches hier

mit 4 =6 angesetzt wird, durch folgenden Zusammenhang nach [Marckwardt 89b]
bestimmt werden:

—

R =(0,0013 1 - 0,0397) L

o ey =0,0248 (11 +0,7125 (2.26)
(6]

—

Schlief3lich muss die Flachenbelastung als Funktion der Parameter Auftriebsbeiwert
C_cr+» Machzahl M, und Luftdruck p(h) bestimmt werden:

2
MyTo _ CL,CR M ﬁ

y . ! p(h) (2.27)

Dabei betragt der Isentropenexponent y in Gleichung (2.27) fur Luft y =1,4.

Die Ergebnisse der Gleichungen (2.21), (2.26) und (2.27) sind in Tabelle 2.1
zusammengefasst.

Flughthe Reiseflug
h [km] h [ft] Tcr/ Tro[T1o/ Muto*g p(h) [Pa] Muto / Sw [kg/mz]
0 0 0,5637 0,104 101325 2950
1 3281 0,5318 0,111 89873 2616
2 6562 0,4999 0,118 79493 2314
3 9843 0,468 0,126 70105 2041
4 13124 0,4361 0,135 61636 1794
5 16405 0,4042 0,146 54015 1573
6 19686 | 0,3723 0,158 47176 1373
7 22967 0,3404 0,173 41056 1195
8 26248 | 0,3085 0,191 35595 1036
9 29529 | 0,2766 0,213 30737 895
10 32810 0,2447 0,240 26431 769
11 36091 0,2128 0,276 22627 659
12 39372 0,1809 0,325 19316 562
13 42653 0,149 0,395 16498 480
Tabelle 2.1 Schub-Gewichtsverhéltnis und Flachenbelastung im Reiseflug
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2.6 Entwurfsdiagramm

Aus den vorigen Ergebnissen werden (ber eine EXCEL-Rechnung zwei
Entwurfsdiagramme erstellet. Im jedem der Entwurfsdiagramme sind die einzelnen
Flugphasen dargestellt. Anhand dieser Kurven und Geraden wird der Entwurfspunkt
im linken oberen Bereich, mit erster Naherung nach rechts und zweiter Naherung
nach unten, gekennzeichnet. Uber diesen Entwurfspunkt wird dann die
Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhaltnis des Flugzeugs bestimmit.

Im Falle des British Airways Vorbildflugzeuges (Typ B) ergab sich jedoch aus den
vorgegebenen Eingangsparametern ein sehr ungunstiges Entwurfsdiagram, aus dem
sich ohne viele Anderungen der Eingangsdaten kein eindeutiger Entwurfspunkt hatte
bestimmen lassen.

Dieses kann vielerlei Grinde haben, sowohl an ungenauer Eingangdaten als auch
an Besonderheiten des Airlinelayouts liegen.

Fur die Condor-Maschine hingegen ist ein sehr deutliches Entwurfsdiagramm
herausgekommen (Bild 2.4). Daher werden alle weiteren Rechnungen nur noch mit
den Parametern des Condor-Vorbildes fortgefihrt und auf eine iterative Anpassung
des Entwurfdiagrammes (Bild 2.3) der British Airways Boeing verzichtet.

Entwurfsdiagramm Boeing 757-200 British Airways

0,700

0,600 -

0,500 +

= =—4—2. Segment
IQ 0,400 + == Durchstarten
é e Start

~ 0,300 - =)= Reiseflug

E_ === |_andung

0,200 -

0,100 +

0,000 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 200 400 600 800 1000 1200

m,MTO / S,W
Bild 2.4 Entwurfsdiagramm Boeing 757 British Airways
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Entwurfsdiagramm Boeing 757-200 Condor
0,600 ‘ ‘ ‘
l l l
| | |
0,500 + ! X !
l l l
| | |
2 0,400 : : : —4—2. Segment
o : : : == Durchstarten
i— 0,300+ - ————-——————————— I ‘ e e Start
5 | ‘ ‘ == Reiseflug
| | |
::_ 0,200 + ! ! | === |_andung
l l l
| | |
0,100 + ; ; ;
| | |
| | |
0,000 ‘ 3 * ‘ 3
0 200 400 600 800 1000 1200
m,MTO/ S,W
Bild 2.3 Entwurfsdiagramm Boeing 757-200 Condor

Wie zuvor beschrieben wird der Auslegungspunkt fur das Flugzeug nun so gelegt,
dass bei einem moglichst geringen Schub-Gewichtsverhéltnis eine mdoglichst hohe
Flachenbelastung erzielt wird. Die Auswahl des am niedrigsten moéglichen Schub-
Gewichtsverhaltnisses besitzt hierbei Prioritat, so dass sich folgender Entwurfspunkt
ergibt:

Flachenbelastung: Myro/Sw = 612kg/m?
Schub-Gewichtsverhaltnis: Too /(Myro () =0,3

Nach [Raymer 89] sind typische Werte fur Strahlverkehrsflugzeuge mit
Myro/Sw =586kg/m? und T, /(m,o [) =025 angegeben, so dass die fiir dieses
Flugzeug ermittelten Daten als durchaus plausibel angesehen werden kdnnen.

Als néachstes soll nun die Reiseflughthe ermittelt werden. Dazu ist zunachst die
Kenntnis des Verhaltnisses aus Schub im Reiseflug zu Startschub erforderlich:

Toe _ 1
TTO TTO /(mMTO @)@ EQL/D)CR

= 0,195963 (2.28)

Die Reiseflughdhe ergibt sich nun durch Umstellen der Gleichung (2.26) zu

_ Ten/Tro +0,0248 1 —0,7125

km =11,528km. (2.29)
0,0013 [z —0,0397

CR
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Der Reiseflug findet somit in der Stratosphare bei einer Temperatur J.; = 216,65K
und damit einer Schallgeschwindigkeit von a., =295,05m/s statt, was folgende
Reisefluggeschwindigkeit ergibt:

V., =My, (g, = 08029505 = 236,04 (2.30)
S S

2.7 Maximale Startmasse

Die maximale Startmasse m,,;, setzt sich aus der in den Anforderungen definierten
maximalen Nutzlast m,,, , der Kraftstoffmasse m_. und der Betriebsleermasse m..
zusammen. Es ergibt sich der Zusammenhang

_ Myp,
Myro = : (2.31)
1- me /mMTO —Moe /mMTO

Fur das Verhaltnis mg./m,., lasst sich anhand einer Statistikgleichung geman
[Loftin 80] folgender Wert berechnen:

Moe _093+1,040110 =542 (2.32)
mMTO mMTO

Der Kraftstoffanteil m./m,.,, wird aus der Breguet'schen Reichweitenformel

berechnet. Dazu wird der gesamte Flug in einzelne Phasen unterteilt, welche in Bild
2.4 dargestellt sind. Fur diese Phasen sind die einzelnen Massenverhaltnisse
Menge /Manang  (-MiSSiON segment mass fraction”) entweder aus Statistiken ermittelbar

oder anhand der Breguet'schen Reichweitenformel zu bestimmen.

Bild 2.5
_ & & _LOITER Typische
ET.LEF:.:I'TJ_;LTHHL VT - Flugphasen einer
e zivilen
/ Transportmission
4 w2 - T DPESCENT
TAXI ARDING
f f —eTAMHE -OFF P I
V2 s - _— g E.A o
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Uber die Nummer der Flugphase wird die Masse Vom Triebwerksstart bis zur
Landung angegeben. Das Produkt der Massenverhéltnisse aller Phasen liefert die
,mission fuel fraction* M :

M, = (2.33)

m, m,

—9 ks
Mg Mg My My My

Die Flugphasen 1 und 2 bleiben bei Ermittlung der maximalen Startmasse
unbericksichtigt. Unter Verwendung der ,mission fuel fraction M, entspricht der

Kraftstoffmassenanteil

=(-m,). (2.34)

Fur die Flugphasen 1-4 sowie 7 und 8 kénnen die einzelnen ,mission segment mass
fractions® aus Tabelle 2.2 Ubernommen werden. In Tabelle 2.2 werden die
Massenverhaltnisse der einzelnen Flugphasen noch einmal explizit dargestellt.

Flugphase Massenverhaltnis
engine start m,/m, =0,990
taxi m,/m, =0,990
take-off m,/m, = 0,995
climb mg/m, =0,980
descend mg /m, =0,990
landing m, /mg = 0,992
Tabelle 2.2 Mission segment mass fractions [Roskam 1]

Die noch fehlenden Massenverhéltnisse fir Reise- und Warteflug werden nach der
der Breguet'schen Reichweitenformel berechnet.

Fur den Reiseflug eines Jets lautetet der Reichweitenfaktor:

BS - (L/D)CR |E/CR (235)
cly

Mit den bereits bekannten Werten fir Gleitzahl und Reisefluggeschwindigkeit ergibt
sich mit einem nach [Raymer 89] angenommenen Wert fir den schubspezifischen

Kraftstoffverbrauch (SFC) von ¢ =1,4210° kg/(N (3) der Reichweitenfaktor zu
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18,75[236,04m/s
B, = -
142110 kg/(N (3)®,81m/s?

=28822561,05 . (2.36)

Fir die Reiseflugstrecke s., ergibt sich mit der geforderten Reichweite von

R =5519000km nach FAR Part 25 fur Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge (,domestic
reserves”) folgender Wert:

S = R+ R, =5519000m +370400m = 5889400m (2.37)

Das Massenverhaltnis fur den Reiseflug betragt dann

Ms _e & =082, (2.38)
m5

wobei e hier die Euler'sche Zahl darstellt.

Fur den Warteflug eines Kurz- und Mittelstreckenflugzeugs ist nach FAR Part25 eine
Dauer von t =1800s (30min) vorgeschrieben. Der Zeitfaktor B, ist

B, =— =134600 (2.39)

und damit das Massenverhéltnis fir den Warteflug

t
M7 8 =0,985 . (2.40)
m6

Damit ergibt sich nach Gleichung (2.33) das Produkt der Massenverhaltnisse

M, =0,992[0,99 [0,985 (0,82 [0,98 (0,995 = 0,77, (2.41)

was nach Gleichung (2.34) zu einem Kraftstoffanteil von

Me

=(1-0,77)=0,23 (2.42)

m MTO

fuhrt.
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Mit den Massenverhaltnissen aus Gleichung (2.32) und (2.42) lasst sich nun
schlie3lich die maximale Abflugmasse m,,;, nach Gleichung (2.31) ermitteln, was auf

folgenden Wert fihrt:

I 25229kg
MO 1-0,23-0,542

=110653,51kg (2.43)

Die maximale Abflugmasse des Vorbildflugzeuges betragt m,,,, =113400kg, womit
der hier ermittelte Wert eine Abweichung von 2,4% zum Original aufweist.

2.8 Startschub und Flugelflache

Mit der nun bekannten maximalen Abflugmasse m,, lassen sich nun mit dem

Schub-gewichtsverhaltnis und der Flachenbelastung der Startschub und die
Flagelflache berechnen.

T
TTO = I’nMTO @ I:E#

MTO

J =110653,51kg (9,81 0,34 = 325653N (2.44)
S

5, = Muro 110653519 _ o0 o (2.45)
mMTO/SW 612 kg/m

Das Vorbildflugzeug besitzt mit den zwei P&W 2040 Triebwerken einen Startschub
von T, =371000N , so dass der hier berechnete Wert etwas darunter liegt.

Fur die weiteren Rechnungen wird der Schubwert des P&W 2040 Triebwerkes
ubernommen, da die Boeing 757 mit einer ganzen Reihe verschiedener Triebwerke
ausgerustet werden kann und somit ausreichend Schub zur Verfiigung steht.

Die Fliigelflache des Originals ist mit S,, =185,25m* angegeben. Der hier errechnete

Wert weist nur eine relativ geringe Abweichung von 2,4% auf. Fur Folgerechnungen
wird ebenfalls der Parameter des Vorbildflugzeuges verwendet.

2.9 Uberpriufung der maximalen Landemasse
Zum Schluss der Dimensionierung muss noch der Wert flir das Verhéaltnis aus

maximaler Landemasse zu maximaler Abflugmasse m,, /m,;, =0,82, der in Kapitel
2.1 gewahlt wurde, auf seine Richtigkeit tberpruft werden.
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Das voll beladene Flugzeug muss in der Lage sein zu landen, ohne den
Reservekraftstoff verbraucht zu haben. Die Landemasse m, setzt sich also
folgendermal3en zusammen:

M, =Myp + Mg +M (2.46)

F,res

Die maximale Nutzlast ist bekannt. Es lasst sich nun die Betriebsleermasse m,. mit
der maximalen Abflugmasse berechnen:

Mee = MO [ =0,542[110653,51kg = 59974,2kg (2.47)

MTO

Die Masse des Reservekraftstoffs wird durch folgenden Zusammenhang bestimmt:
mF,res = I"nMTO [(Il_ M ff,res) (248)

Das Massenverhéltnis M wird ermittelt durch

ff ,res

Rres

M ffres — e_ > ljh dn—s dn— =0,943, (249)

m; m, m,

so dass sich mit den bereits bekannten Massenverhéltnisses fir Warte-, Steig- und
Sinkflug und der Reservereichweite R, =370400m die Reservekraftstoffmasse mit

Gleichung (2.48) berechnen lasst:

m; .. =110653,51kg [{L-0,943) = 6307,25kg (2.50)
Damit lasst sich der Wert von m,, /m,, kontrollieren:

m_ _ MypL T Mo + M =082éM:082 (2.51)

m MTO m MTO m MTO
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3 Rumpfauslegung

Fur die Boeing 757-200 Passergierversion werden zwei verschiedene
Rumpfvarianten angeboten. Zum Transport von bis zu 221 Passagieren ist der
Rumpf je Seite mit drei Turen und zwei Notausgangen Uber den Tragflachen
ausgerustet. In der Auslegung mit vier TUren pro Seite ist die Boing 757-200 nach
FAR flr bis zu 239 Passagiere zugelassen. Beide Rumpfvarianten sind als Single-
aisle oder auch Narrow-body zu bezeichnen und haben somit einen Mittelgang in der
Kabine.

Die hier betrachtete Condormaschine entspricht der ersten Variante, mit insgesamt
sechs Turen und vier Notausstiegen Uber den Tragflachen. Die Kabine bietet in
Einklassenbestuhlung Platz fur 210 Passagiere und sechs Flugbegleiter. Das
Gepack und eventuelle Fracht wird in zwei Frachtrdumen im Unterflurbereich
transportiert.

3.1 Rumpfquerschnitt

Der Rumpfquerschnitt der Boeing 757 ist identisch mit der 707, 727 und 737. Hierbei
handelt es sich um einen nicht vollig Kreisrunden Querschnitt, mit einem maximalen
Kabinendurchmesser von 3,53 m und einem maximalen Rumpfauliendurchmesser
von 4,01m.

Es wird zunachst nach [Roskam Ill] der optimale Schlankheitsgrad von
Ae =1 /d. =12,58 angestrebt. Mit diesem Schlankheitsgrad und der Passagierzahl

von n,,, =210 ergibt sich nach Bild 3.1 eine Sitzzahl pro Reihe von n,, =6.

[/ ] Q—
| | Sitzzahlpro Reihe

] i
0,18

.14

0,2 |-
- H"'\-\. K . tel
0,10 R I } bbbt e L LT =
! L1 "T% -4 H"‘-\-.\,H -,:1_\‘-“"'\-.\_\_\‘ -u:\-g::"'-\-.n_' o
1 [ = ' I L )
AR S Bild 3.1
0,08 e I NEEEEEh. IRERREREE

J el | . Anzahl der Sitze pro
q“‘“«'.._ (1T Reihe als Funktion der

Ll IENRRNNENIEERRRRE passagierzahl und des

Schlankheitsgrades des

Mitllerer RumpldurchmessarRumpliange

0,0&

0,04 | | | R | bebat ba b b b oo g b B o |

b 50 16 150 300 IS0 M0 350 SD@ 480 800 Rumpfes [Marckwardt
Passagiarzahl {J4™ Reihenabstard) 98a]
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Uberschlagig lasst sich auch fiur durchschnittliche Schlankheitsgrade die Anzahl der
Sitze pro Reihe mit der Gleichung

Ny = 0,450/ Nppy (3.1)

berechnen, woraus sich mit n,,, =210 ein Wert von ny, =6,5 ergibt.
Da nach JAR 25.817 bei einem Wert von ng, 26 zwei Gange vorgeschrieben sind
wir hier ny, =6 festgelegt. Im folgenden sind die von der Firma Boeing angebotenen

Kabinenlayouts fir die 757 dargestellt, welche alle nur einen Mittelgang aufweisen.
Diesen Kabinentyp nennt man ,Narrow Body* oder ,Single lle*.

First Class

Bild 3.2
Boeing 757 Kabinenlayouts
(Boeing)
21.0 - in seat
: 4-abreast
Business Class Economy Class

19.0-in. seat 17.0-in. seat

5_abreast G-abreast

Die Werte zur Breite der Sitze und des Ganges fur das Condor Vorbildflugzeug sind
Bild 3.3 entnommen. Demnach entspricht die Breite einer Dreierbank mit Lehne
einem Mald von 59in. Der Gang hat eine Breite von 20in, wodurch auch die
Anforderungen nach JAR 25.815 erflllt werden. Wird beriicksichtigt, dass zwischen
AuBensitz und Kabinenwand ein Abstand von 0,025m vorliegt erhalt man einen

Rumpfinnendurchmesser von

d., =(59+59 +20)in [0,0254 ™ + 2 [0,025m = 3,55m . (3.2)
’ in
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Mit folgender empirisch gewonnener Gleichung nach [Marckwardt 98a] kann vom
Innen- auf den Aufl3endurchmesser geschlossen werden:

deo =de =0,084m +1,0450d . | =3,799m (3.3)

Die Boing 757 Kabine weist eine Ganghthe von 84in auf. Daher wird der
Kabinenboden 0,254m unterhalb der Mittellinie des Querschnittes angeordnet.

Nach [Schmitt 98] liegt die bendtigte Fulzbodendicke bei 0,0350d . =0,133m.

FXTIRIOR
148 N {3.76 M)

INTFRIOR TRIM=TO=TRIM
139.3 IN {3.54 W)

B

66.5 N
(1.69 M)

MIRST CLASS
59 IN 20 IN
(160 WY — f0.51 W)
1T 11
Bild 3.3
Rumpfquerschnitt
FCONOMY CLASS (Boeing)
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3.2 Kabinenauslegung

Die 210 Sitze werden in der Kabine wie in Bild 3.4 dargestellt angeordnet. Der
Sitzabstand fir eine enge Einklassenbestuhlung betragt nach [Raymer 89] 30in. Im
Bereich der Notausgénge wird der Sitzabstand erhéht, um eine gute Zuganglichkeit
zu ermoglichen.

O 11 12 14 15 16 18 18 20 21 22 24 P4 25 D 2 98 20 A0 B1 50 43 54 35 85 37 88

[ 1| Rauchersitze

Bild 3.4 Kabinenlayout der Condor 757-200 Maschinen (Condor)

Die Kabinenléange wird zunachst mit dem Statistikwert k.,g, =11m bestimmt, muss

aber spater noch kontrolliert werden:

leaen = Keain EPPi =11m % =38,5m (3.4)
Nsa

Nach [Schmitt 98] erhalt man mit der Kabinenldnge und dem Rumpfdurchmesser
folgenden Wert fur die Lange des Rumpfes I :

. =l +160 . +4m = 48,58m (3.5)

Boeing gibt fur die fir die Gesamtlange der 757 einen Wert von | =47,32m an. Da
das Hohenleitwerk noch ein Stiick Uber das Rumpfende hinausschaut, sollte des
Ergebnis von I. eigentlich ein wenig kleiner sein als |. Daher wird fir die noch
folgenden Rechnungen ebenfalls der Originalparameter angenommen.

Damit ist der wirkliche Schlankheitsgrad A. =12,8. Ebenfalls nach [Schmitt 98]

ergeben sich folgende Beziehungen fur Lange der Bugsektion, der Hecksektion und
den Heckwinkel ¢.

lg, =160d, =6,046m (3.6)

| =3,00d - =11,337m (3.7)
Nach Schmitt:

Q= arctan% =18,43° (3.8)
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Beim Vorbildflugzeug der 757 zeigt sich jedoch, dass das Heck nicht zylinderférmig
zusammenlauft, vielmehr eine Kurve in der Seitenansicht zu sehen ist. Daher wir hier
zunachst auch kein eindeutiger Heckwinkel gewahlt.

Nun kann die vorhandene Kabinenflache mit der Kabinenlange bestimmt werden :

Scaem = loae [, =38,5m (3,55m =136,68m? (3.9)

Im Folgenden ist zu Gberprifen ob diese Flache ausreichend ist.

Nach den Kabinenstandards gemalfd [Schmitt 98] missen bei 210 Passagieren vier
Toiletten im Flugzeug vorhanden sein. Die Bodenflache, die eine Toilette einnimmit,
ist nach [Marckwardt 98a] S, xrory =1.2M°.

Fur die Kichen wird nach [Marckwardt 98a] mit einem Erfahrungswert, der im
Einsatzgebiet Nordatlantik und Nahost K., =32m* betragt, folgende Flache
bendtigt:

1
Seattey = Koavtey %"'Emz =7,22m’ (3.10)

Der Gang nimmt folgende Bodenflache in Anspruch:
S asie = 20in [0),0254_m e = 8,941m? (3.11)
in
Die Sitze benotigen eine Flache von:

Seur = (2059)in [@,0254% [34in [@,0254% d”nﬂ =00593m®  (3.12)
SA

Die Flache fur die Quergdnge sowie der zusatzliche Sitzabstand in der ersten Reihe
und fur den Bereich der Notausgénge abzuglich des Ganganteils betragt

S oormona. = (320 +168+9)in [0,0254 [éd -, —20in [(D,0254_mj =12,98m?. (3.13)
In In

Aus der Summe dieser Einzelflachen ergibt sich die erforderliche Kabinenflache zu

SCABIN,eI‘f = 2 |:SLAVATORY + SGALLEY + SAISLE + SSEAT + SADDITIONAL = 1357152m2 ' (314)
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Dieses Ergebnis ist fast identisch mit dem aus Gleichung (3.9) errechneten Wert von
Scaen =136,68m?, so dass eine Anpassung lber die Kabinenlange nicht durchgefiihrt
werden muss.

3.3 Frachtvolumen

Nach [Roskam I] betragt die durchschnittliche Masse des Gepécks eines Passagiers
auf Langstreckenfligen mg.seace /Neax =181kg . Die durchschnittliche Masse eines

Passagiers wird mit m,,, /N =79,4kg angegeben. Das ergibt fur die hier
betrachteten 210 Passagiere eine Gepackmasse von mg,...ee = 3801kg . Bei einer
nach [Torenbeek 88] durchschnittlichen Dichte des Gepéacks von 170kg/m3erhalt
man fur das Gepack ein Volumen von Vg,c.ee =22,36m°. Die zusétzlich
mitzufihrende Masse an Fracht betragt

m
Mearso = MypL _ﬂmPAX ~ Mgacoace = 4754kg . (3-15)

PAX

Bei einer ebenfalls nach [Torenbeek 88] durchschnittlichen Dichte der Fracht von
160kg/m* ergibt sich ein Frachtvolumen von V.., =29,713m°. Zusétzlich wird

angenommen, dass pro Passagier ein Volumen fiir Handgepéck von 0,05m® in Form
von Gepackfachern (overhead stowage compartments) zur Verfigung steht, was bei
210 Passagieren einem Volumen von Vgeruean stowsse =10,5m°  entspricht. Das

erforderliche Volumen des Frachtraums ergibt sich aus folgendem Zusammenhang:

VCARGO _COMPARTMENT 2 (VBAGGAGE + VCARGO ) - VOVERHEAD _STOWAGE = 417573m ’ (3 . 16)

Das vorhandene Volumen des Frachtraums kann Uberschlagig ermittelt werden. Es
gilt

I
— O F
VCARGO_COMPARTMENT - d F d |:SCARGO_COMPARTMENT |:kCARGO_COMPARTMENT ' (317)
E

FUr Scarco_comparmvent Wird anhand des Rumpfquerschnitts ein ungefahrer Wert von
Scarso_comparrvent = 2:2M°  errechnet und fir Langstreckenflugzeuge ergibt sich

Kcarco comparmvent =095, so dass sich folgender Wert fur das vorhandene

Frachtraumvolumen einstellt:

Vearco _compartvent = 48,58m [2,2m? [0,55 = 58,78m* (3.18)
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Dies Ergebnis stellt einen mehr als ausreichenden Wert dar, so dass ein
ausreichender Frachtraum im Rumpf des Flugzeugs zur Verfliigung steht.
Auf Bild 3.5 ist die Anordnung und die Gro3e der zwei 757 Frachtraume dargestellt.

AT CARGD COWMPARTMOCNT
FWD CARGO COMPARTHMFNT

{DT uuunlEuEuf _D unsﬂmnuauuau o canf Bpasanon a0 ﬂ_nE?n?l
b ﬁ oo \

{_DPTIONAL BULK
YD CARGO AT CARGD CARGD DOOR

DOOR [RH ONLY) DOOR (RH ONLY} [757-200 RH OMLY}

78 IT 1.2 IN 36 [T 7.7 IN
= @56 M) | I m— Tz M) T

TONM 46 IT 7.7 N
™ (1780 M) — ] /e/-300 T 422 W) T

e

PLAN VIEW
/7 CARGO COMPARTMENT CEILING
/|
7 {
rwp (LH): 78.3 IN [0.77 uj
MWD (RH): 27.7 IN (2.71 W)} rwD: 44.0 IN (1.17 M)
ATT: 34.6 IN {0.88 W) AMT: 53.8 IN {1.37 M)

!

POET AND SIDCWALL

CARGD COMPARTMFHWT LINFR 19.8 IN

{1.76 W)

CROSS-SFCTION

Bild 3.5 Boeing 757 Frachtraume (Boeing)

Im operativen Einsatz der Boeing 757 hat sich ergeben, dass die Be- und Entladung
der Frachtraume bei losem Gepack Uberdurchschnittlich viel Zeit in Anspruch nimmt.
Die daraus resultierenden langen Bodenstandzeiten lassen sich durch ein, in den
geometrisch kleinen Frachtrdumen, erschwertes Arbeiten bzw. Gepéckverladen
erklaren.
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3.4 Cockpit

Gemass JAR 25.773 mussen die Cockpitscheiben den Piloten eine ausreichende
Sicht nach aul3en bieten. Des weiteren werden die Sichtwinkel des Piloten durch die
ARP 4101/2 vorgegeben. Hier ist auch festgelegt, dass die Sicht des Piloten, nach
vorne (0°), nicht durch eine Cockpitstrebe eingeschréankt sein darf.

Bild 3.6
Erforderliches
Gesichtsfeld des
Piloten nach
ARP 4101/2
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Auf Bild 3.7 ist die Lage der Design Eye Position in etwa auf der Mitte der zu
erkennen Landebahn. Somit ist die geforderte, uneingeschrankte Sicht nach vorne
im Boeing 757 Cockpit gegeben und nachgewiesen.
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Bild 3.8 Boeing 757 Cockpitsichtwinkel (Boeing)

Im Bild 3.8 sind die Sichtwinkel der Vorbildflugzeuges einzeln dargestellt.
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3.5 Notausgange

Nach JAR.25.807 sind fur Flugzeuge ab 210 Passagiere auf jeder Seite des
Rumpfes drei Notausgdnge vom Typ | und zwei Kleinere Notausstiege vom Typ Il
vorgeschrieben. Im Fall der Auslegung nach dem Condor-Vorbild muss ein Typ I-
Ausgang mindestens 24in Breite und 48in Ho6he und zwei Typ lll-Ausgang mit
mindestens 20in Breite und 36in HOhe aufweisen.

Auf Bild 3.9 sind alle fir die Boeing 757 mdglichen Notausgénge dargestellt.

NO 2 PASSCMGELR DQOR NQ 3 CXIT DOOR

{LH AND RH} 7 {LH AND FIH)7
ﬂunnuuuuuununu DJOooooooooooo o ulx@ﬁhunuuu%z_; o oooooooon

\— MWD CARGO DOOR (RH)

AT CARGO DOOR (RH}

NO 1 PASSFNGFR DOOR [LH)
NO 1 SFRYICF DOOR [RH)

NO 4 PASSTNGIR DOOR {LH)
NQ 4 SCRYICC DOQR {RH)

Bild 3.9 Boeing 757 Notausstiege, Passagier- und Frachtraumtiiren (Boeing)

An dieser Stelle mul3 allerdings in zwei Varianten, wie zuvor in Kapitel 2 geschildert,
unterschieden werden. Die der British Airways-Maschine entsprechenden Variante
besitzt vier Tiiren pro Rumpfseite. Dies stellt zwar eine Ubererfillung der Vorschriften
dar, ermdglicht jedoch ein schnelleres Be- und Entladen des Flugzeugs (turnaround).
AuBerdem kann so unter moglichst geringem Konstruktions- und Fertigungsaufwand
eine gestreckte Version des Flugzeugs mit groRerer Passagierkapazitat produziert
werden.

Wirtschatftlich interessanter ist fur die Airlines jedoch die hier als Condor-Maschine
dargestellte Version, wenn die Passagieranzahl unter 224 Personen bleibt.

Als Typ I-Ausgang dienen die Einstiegs- und Versorgungsturen vorne, sowie die dem
Rumpfheck néchste Tur. Rechts am Bug kommt ein etwas kleinerer Typ I-Ausgang
zum Einsatz. Zwei Over Wing Exits mit identischen MaflRen dienen Uber den
Tragflachen als Typ Ill-Ausgange.
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Das AC (Advisory Circular) 25.807-1 bietet eine Mdglichkeit die geforderte
gleichmalige Verteilung der Notausgange zu uberprufen. Dazu wird zunachst die
Passagierverteilung in Bezug auf die Notausgange kontrolliert.

Jedem Notausgangstyp ist ein ,exit unit“-Wert zugeordnet. Bei einem Notausgang
vom Typ | betragt er 1,25 und einem Over Wing Exit in Form von Typ Il 1,0.

Die Flugzeugkabine wird wie auf Bild 3.10 zu sehen ist in drei Zonen zwischen den
auf beiden Seiten des Rumpfes angeordneten vordersten und hintersten Ausgangen
aufgeteilt. Fur jede Zone werden die exit unit-Werte der Notausgane auf einer
Rumpfseite addiert.

Fur die Condor Version sind somit drei unterschiedliche Zonen vorhanden:
» Zone A von der Mittellinie der vorderen Typl-Tur bis zur Mittellinie der 2. Typ |-
Tdr und einem exit unit-Wert von 2,5
» Zone B von Mittellinie der 2. Typ I-Tur bis zur Mittellinie des ersten Over Wing
Exits und einem exit unit-Wert von 2,25
e Zone C von der Mittelinie des in Flugrichtung ersten Over Wing EXxits bis zur
hinteren Typ I-TUr und einem exit unit-Wert von 3,25

@ zoneA @ ZzonegB-(D(E)..ccc....., ZoneC L

{ rF @ N "

v | —— r-r :

@ @) O E— O
Bild 3.10 Zoneneinteilung der Boeing 757 anhand der Notausgange

Insgesamt ergibt sich aus den einzelnen exit unit-Werten die Summe von 8. Der
Rumpflangenfaktor (fuselage length factor flf ) ergibt sich aus der Division der
Kabinenlange und dem Gesamtwert der ,exit units: flf =36,09m/8 =4,511m

In jeder Zone darf die Anzahl der Sitze die Kapazitéat der Zonen, die durch den
Typ des Ausgangs bestimmt ist, nicht Gberschreiten.

Zone A B C
Notausgange 2xTypl Typ L Typ Il |[Typ 1,2 x Typ Il
Kapazitat * 90 80 115
Anzahl der Sitze 48 48 114

* Kapazitat als Summe durch FAR/JAR 25 auf 224 Passagiere begrenzt

Tabelle 3.1 Zonenkapazitaten nach AC 25.807-1
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Die geforderten Positionen der Notausgange konnen nun beginnend bei der
Mittellinie des vordersten Ausgangs durch Multiplikation des Rumpflangenfaktors mit
dem ,exit unit“-Wert der entsprechenden Zone ermittelt werden. Die Abweichung der
tatsachlichen Positionen zu den errechneten Werten darf nur 15% der Kabinenlange,

also 5,41m, betragen. Die Ergebnisse sind in Tabelle 3.2 dargestelit.

Notausgang |geforderte Position [tatsachliche Position [Abweichung
Typ | Om Om Om
Typ | 11,3m 9,2m 2,1m

2 X Typ Il 10,2m 6,8m 3,4m
Typ | 15,8m 16,7m 0,9m
Tabelle 3.2 Notausgangspositionen

Da keine der Abweichungen die 15% uberschreitet, konnen die Positionen der
Notausgange beibehalten werden. Auch die letzte Forderung, namlich dass der
Abstand zweier Ausgange oder auch eines Doppelpaares mehr als flf =4,511m
betragen muss, wird erfillt. Die Kabinenauslegung des Fortbildflugzuges ist, wie in
Bild 3.4 dargestellt, in ordnung und wird somit beibehalten.

Bild 3.11 zeigt eine Safty card fur das Condor-Vorbildflugzeug. In unteren Bereich
sind die einzelnen Notausgéange, inklusive Notrutschen, dargestellt.

L R T T T Py SSSICERET PRSI S | ——

Fur Ihre Sicherheil - For Your Safety

B757-200

Bild 3.11
Boing 757 Safety Card der Fluglinie Condor
.. (Condor)

B R
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3.6 Konstruktionswasserlinie

In JAR 25.807(e)(2) wird gefordert, dass im Falle einer Notwasserung die
Turschwellen oberhalb der Wasserlinie liegen. Es muss also die Hohe der
Wasserlinie ermittelt werden. Bei einer Notwasserung direkt nach dem Start besitzt
das Flugzeug noch annahernd die maximale Abfugmasse von m,,;, =113400kg. Es

muss also bei einer Dichte des Wassers von p,...., =1000kg/m*® ein Volumen von
V.

Wasser

=113,400m*® verdrangt werden. Die Turschwellen liegen bei h,, =1,6m
oberhalb der Rumpfunterseite. Mit dem Offnungswinkel 8=72,23°, der durch die

Position der Turschwellen aufgespannt wird, ergibt sich eine Kreisabschnittsflache
des Rumpfréhrenquerschnitts von

hTUr

S ppeennitt = 6. 5ng Eﬁ3 [h,* +40d 2 8in? 9) = 4,407m. (3.20)

Der ,zylindrische® Teil des Rumpfes hat eine Lange von |,, =25565m, so dass

dieser ein Volumen von V,, =112,665m® verdréngt.

Der Bug des Flugzeuges mit einer Lange von |, . =6,794m wird annahernd als Kegel

Bug

betrachtet, so dass dieser folgendes Volumen verdrangt:

2
Vi =1 d“T“fTDT=18,214m3 (3.21)

Bug

Zusammen verdrangen der zylindrische Teil des Rumpfes und der Bug also ein
Volumen von

V. +Vie =130,879M° >V, =113,400m®. (3.22)

Zyl Kegel asser
Mit dem Volumen des Rumpfhecks als Reserve verdréangt das Flugzeug also
genugend Wasser, um die Forderungen im Falle einer Notwasserung nach JAR

25.807(e)(2) zu erfullen.

55



4  Flugelauslegung

Entsprechend der Daten der Boeing 757 soll ein rickwarts gepfeilter, V-formiger

Doppeltrapezfligel ausgelegt werden.
Hierzu werden folgende Eingangdaten verwendet:

Streckung: A=78

Fliigelflache: S,, =185,25m?
Spannweite: b=,AL, =380Im
Auftriebsbeiwert im Reiseflug: CLer =C g =0,612
Reiseflugmachzahl: M. =08

Profiltiefe an der Flugelspitze C, =173

Profiltiefe an der Flugelwurzel C, =82

4.1 Flugelpfeilung

Durch die Flugelpfeilung wird die kritische Machzahl zu héheren Werten verschoben
und damit auch der Bereich des Widerstandsanstiegs. Die Reiseflugmachzahl ist
also entscheidend fur die Wahl des Pfeilwinkels. Bild 4.1 bietet eine Mdglichkeit den
Pfeilwinkel der Vorderkante in Abhangigkeit der maximalen Machzahl M,,, zu

bestimmen. Mit M,,, =0,86 kann ein Pfeilwinkel von ¢ . =28,8° abgelesen werden.

3 |
| HISTORICAL TREWD LINE
i i T
E -]
|
[
E
=
2w
[ =]
[
1]
- |
Fo - SACSIWNG 15MACH WO
|
i) 1 L i i | i I i 1 |

a 1.0 I.0 3.0
MAXIMUM MACH SUMBER

Bild 4.1
Flugel-pfeilung
in Abhangigkeit
der Machzahl
[Raymer 89]
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4.2 Zuspitzung

Die Zuspitzung A hat einen Einfluss auf die Auftriebsverteilung in Richtung der
Spannweite. Der geringste induzierte Widerstand wird bei einer elliptischen
Auftriebsverteilung erzielt. Rickwarts gepfeilte Fligel neigen zu einer filligeren®
Auftriebsverteilung nahe der Flugelspitze. Um sich der elliptischen Verteilung wieder
zu nahern, muss A kleinere Werte annehmen. Es wird zunéchst ein Wert von
A =c,/c, =0,21 in Anlehnung an das Vorbildflugzeug angenommen.

Mit folgender Beziehung lasst sich zunachst die Pfeilung der 25%-Linie berechnen:

4 [n-m 1-A
tan ¢, =tan -—0 # 4.1
P P A;_ 100 1+/\} 4
4 [ 25 1—0,21
tan =tan -—[—
& e 100 1+o,2J
(4.2)

= @, =24,99°
Dieser Wert entspricht genau dem Vorbildflugzeug. Die optimale Zuspitzung fur den
geringsten induzierten Widerstand kann in erster Naherung nach [Torenbeek 88]

abgeschatzt werden aus

Ay = 0,452 7%= =0,183. (4.3)
Dieses liegt unter dem oben angenommenen Wert von A =0,21. Da ein A1<0,2

vermieden werden soll um ein ,Tipp stall* an den Flugelspitzen zu vermeiden, wird
hier fir die Zuspitzung ein Wert von A =0,2 gewahlt.

4.3 Relative Profildicke
Um ein grésstmogliches Tankvolumen und eine leichte Flugelstruktur zu erhalten,

muss die relative Profildicke so gross wie madglich gewahlt werden. Die relative
Profildicke wird jedoch durch die Machzahl des Widerstandsanstieges M,

begrenzt. Boeing wahlt als Entwurfsmachzahl M, =M, .

Moo =M, =0,80 (4.4)
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Die effektive Machzahl ist wegen der Pfeilung des Fligels jedoch geringer. Nach
[Torenbeek 88] berechnet sie sich zu

Moo et = M op 4/C0S@ync 25 = 0,82 3/0523,77° = 0,783, (4.5)

Nach [Torenbeek 88] folgt flir die maximal zulassige Profildicke am Profilschnitt der
mittleren aerodynamischen Flugeltiefe

2
3,5 2 3
5+M ..~ J1-M .,
DD ] J E 22| =01209 (4.6)

5+(k, —0,25[C, ) ?

(t/C) =03 |:¢OS¢MAC,25 1_[

M DD eff

Hierbei wurde fur C, der in Kapitel 2.5 bestimmte Auftriebsbeiwert fir den Reiseflug
C,. =C_ .« =C_ =0,612 eingesetzt. Weiterhin wurde angenommen, dass fiir jetzige,

neue superkritische Profile Werte von k,, =1,25 vorliegen.

4.4  Flugelprofil

Entsprechend der Entwurfsmachzahl soll das Flugelprofil mit (t/c):12% bei
maximaler Gleitzahl einen Auftriebsbeiwert von C ., =0,612 liefern. Das Flugelprofil

des Vorbildflugzeuges wurde von Boeing so optimiert, dass im Reiseflugfall ein
minimaler Luftwiederstand gegeben ist. Bei einer solchen Auslegung ist das
Abheben vom Boden jedoch nur unter Zuhilfenahme von Hochauftriebshilfen (Kapitel
6) maglich. Ein solches Profil wird als superkritisches Flugelprofil bezeichnet. Fir das
von Boeing verwendete, superkritische Profil sind jedoch keinerlei Daten
veroffentlicht. Daher wird zunachst auf ein ein Profii der NACA-6-Serie
zuruckgegriffen, welches die Anforderungen am besten erfillt. Die Profildaten
werden dem Katalog von [Abbott/Doenhoff] enthommen.
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In Frage kommt nur das Profi NACA 65 -412, obwohl der geforderte
Auftriebsbeiwert nicht ganz erreicht wird. Die 12 am Ende steht in Prozent fur die
relative Profildicke. Die 4 an dritter Stelle von hinten ist das Entwurfs-c, in Zehnteln.
Die tiefgestellte 1 definiert die Halbe Breite der Laminardelle; Auftriebsbeiwerte mit
geringsten Widerstandsbeiwerten sind: ¢, =0,4+01.

Die Profilgeometrie mit dazugehoériger Polare sind in Bild 4.3 dargestellt.

Bild 4.3

Profil-

geo-

-y metrie

I und

A : HH i Polare

. : - 7 | [Abbott/D
v Ay oen-hoff]

45 Tankvolumen

Mit den ermittelten Fligelparametern kann nun nach [Torenbeek 88] anhand einer
halb-empirischen Gleichung eine Abschatzung des vorhandenen Tankvolumens
vorgenommen werden. Mit einer Genauigkeit von 10% gilt

V.., =05478," fft/c) G E“A(?/:TA;AZ mit r:g?(‘jt =07 4.7)

was auf ein Gesamtvolumen von V,,,, =40,573m*fihrt.

Bei der Berechnung des erforderlichen Kraftstoffvolumens muss beachtet werden
das in Kapitel 2.7 die Flugphasen ,engine start* und ,taxi® nicht bertcksichtigt
wurden.
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Hier missen sie jedoch mit einbezogen werden. Die ,mission fuel fraction* ergibt sich
hier zu

M = o e e gl (s s (s (e - g 76, (4.8)
" mgm m m m, m om om

Die Kraftstoffmasse betrat dann

My =My (L— M, ) =11065351kg [fL - 0,76) = 26556,84kg , (4.9)

was bei einer Kraftstoffdichte von p,, =803kg/m® einem Volumen von

\Y

10%-igen Ungenauigkeit von Gleichung (4.7) ausreichend.
Auf Bild 4.4 sind die Kraftstofftanks der Boeing 757 Abgebildet, welche inklusive
Center Tank 42547 | Kraftstoff aufnehmen. Das entspricht einer Masse von ungefahr

34260 kg, mit einem Volumen von V., =42,67m*. Mit diesem Wert ist die Giiltigkeit

=33,072m* entspricht. Das bestimmte Tankvolumen ist also selbst bei einer

fuel

fuel

von Gleichung (4.7) bestatigt und die Identitat des Vorbildflugzeuges gegeben.

AIRPLANE RESCUE AND FIRE FIGHTING INFOQRMA TION
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Bild 4.4 Airplane Rescue and Fire Fighting Information (Boeing)
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4.6 Schrankung

Die Schrankung wird durch die Differenz der Einstellwinkel an Fligelspitze und
Flagelwurzel definiert:

gt = iW,tip - iW,root (410)

Um ein Uberziehen an der Fliigelspitze (tip stall) zu vermeiden, wird der Fliigel mit
negativer Fligelschrankung &, versehen. Der Einstellwinkel nimmt somit in Richtung

der Flugelspitze ab. Die Schrankung wird zunachst festgelegt auf & =-3° (wash

out). Boeing gibt fur die 757 einen Wert von &, =-3°12" an.

4.7 V-Form

Bei der Boeing 757-200 handelt es um einen Tiefdecker. Die destabilisierende
Auswirkung der niedrigen Fligellage muss durch einen positiven V-Winkel
kompensiert werden. Nach [Raymer 89] wird fur im Unterschallbereich fliegende
Tiefdecker mit rickwarts gepfeiltem Fligel ein Wert von I' =5° gewahlt, welcher fur
die Stabilitat um die Langsachse im Schiebeflug ausreichend ist. Der gleiche Wert ist
auch in den Jane’s Boeing 757 Daten angegeben.

4.8 Einstellwinkel

Der Einstellwinkel soll so gewahlt werden, dass der Widerstand im Reiseflug
maoglichst niedrig ist. Ebenfalls muss darauf geachtet werden, dass der
Kabinenboden im Reiseflug horizontal verlauft. Mit diesen Forderungen kann der
Einstellwinkel i,, nach [Roskam Ill] zunachst abgeschéatzt werden:

C
iy, = CL'CR +a,-040F, (4.11)

L

a

Der Wert fur den Anstellwinkel bei Nullauftrieb des Fligels a, kann ebenfalls in Bild

4.3 abgelesen werden. Er betragt a, = -3°.

Der Auftriebsgradient des Fllgels ergibt sich aus folgendem Zusammenhang:

2tniA 6,231 = 0,10881di (4.12)
eg

N :2+\/A2[¢L+tan2¢50—|v|2)+4 rad

C
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Hierin wurde fur der Pfeilwinkel der 50%-Linie ¢., folgender Wert eingesetzt:

tang,, =tang . —i 50 Dl_—/]}

A 1100 1+
(4.13)
= ¢, = 20,44°
Es ergibt sich somit fir den Einstellwinkel nach Gleichung (4.11) ein Wert von
. 0,675
iy =| — °-3° -0,40-3°) =4°. 4.14
w [0’116 LJ {-3°) (4.14)

4.9 Mittlere aerodynamische Flugeltiefe (MAC)

Auf der mittleren aerodynamischen Flugeltiefe befindet sich der Neutralpunkt der
Tragflache. Der Wert der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe wird fir spater
folgende Berechnungen des Ho6henleitwerks bendtigt. Hierzu wird der ,Klink® des
Fligels vernachlassigt und die Tragflache als einfaches Trapez betrachtet.

Demnach berechnet sich c,,. tber folgende Beziehung:

2 1+A +A°
Coype = <[, - =566m (4.14)
3 1+ A

Das so gewonnene Ergebnis scheint eine sehr gute Naherung zu sein, da Boeing flr
die mittlere aerodynamischen Fligeltiefe einen Wert von c,,,. =5,64m angibt.

Nun lasst sich noch die spannweitige Position der mittleren aerodynamischen
Flageltiefe bestimmen. Es gilt

1+2)
Yuse _ 1 =0,39m . (4.13)
b/2 3|1+

Die mittlere aerodynamische Flugeltiefe liegt somit im Bereich des Innenfliigels,
wenn der Wert auch ein wenig klein erscheint.
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5 Querruder und Spoiler

Fur die Wahl der Querrudergeometrie und Spoiler werden die Daten von Bild 5.1
verwendet.
X Bild 5.1
Table 0.Tch Jek H .

e Jek Trassports \I':rt. Tall Voloms, Rudder. Allecon and Fpollar hir:. Querruder—
e e mmd gwe g med oowsa e g | 0SPOL
. . £ E ar ] r L

Span Chord Epan !:ﬁ Eings ﬁn mrﬂ ﬁ:ﬂ aten
Log. Loa. Loc, Lec. [Roskam Il]
infost  infowt infowst imfewt Ainfest dnfeut  imdewt  infomt
fr.bi2 froc, fr.b/z £r.o £x.cy fr.c, fr.c, Er.c,
BOEING
TitT=a80 765, B0 3BF B0 AL BT BNl TR L6 AN, TD J1EF. 30 @S, @D
Ta71=300 S LT T [T ] JHGF 06 J18F.00 L8] .87 pone 45T FORE
THI=88E 727,01 Q8700 DB, &d g.i4 L#4/,.70 none none mone
TAT=-1608 .78/ 89 Q37,07 LadF 0T 130,18 6,71 none none none
Td T=5P JTOF B ANS AT L AdA 8T L1318 0,71  moawe - nonE
T4T=200 STESLNT L2306 JALFLTE L1RF.13 LTRIL.EY moEa AOaE BOAE
TET=100 . TES.PD 16005 LS D1 BeF 00 M8/ 44087 L1RF.37 L 14).71
MO BLL - DO LA
DC=9 S00 647 08 D10 06 84,80 L30/.00 .69/.65 pome BonE nens
DC-#=30 TR/ P8 08/, 03  _BES. 60 180,00 68/.88 pomw none BOonE
DC-10-00 TS/ 88 . 28/.27 .174.00 08/.04& . TH/.T4 487,73 .117.16 _74).78
AIRBIE
BRI DE=Bd AL RE DR BG AFFLTR L idf.E2 LTISLTE mone BORE i D
Alig mone mans JERFL B NP 3% L8R/ 60 noaw none nonw
Lochbeed LIOGL1
=598 TR0 (360,23 L1880 LWL L ERFLTE LS00, T L L4FL 04 BT ET
Fokkar F=108
=4 380 «HEf.PL L3028 no lateral comtrel spollecs
Rombac (Britishk Aercspace
1=11 48F ,720.9F 0,34 JITPLER 060,01 L E0/.E68 none Rone pomm
Briclah Aesrospace
Ldé=3200 JTHL & ARS8 A4, T70 L2334.37 LTES.EE pone BOTE BOAE
Tu~1%d ST LB 3T LdBP VR L i4d. 88 L E37.60 mone none none

Daraus ergibt sich fiir die Querruder eine spannweitige Erstreckung von 7 =0,76 bis
n =0,98. Die Profiltiefe hat innen einen Wert von 22% und aul3en von 36% der
Flageltiefe.

Es werden pro Tragflache 6 Spoiler installiert, 2 Inboard Spoiler und 4 Outboard
Spoiler. Auf Bild 5.1 sind nur die Daten der Inboard Spoiler angegeben, sie
erstrecken von 7 =0,41 bis n=0,74. Die Profiltiefe der Inboard Spoiler hat innen
einen Wert von 10% und auf3en von 8% der Fligeltiefe. Die 3 auliersten Outboard
Spoiler sind mit einer Flache von 10,96 m? bei der 757 als Flight- oder Roll Spoiler
ausgelegt. Wahrend der innere Outboard Spoiler mit den Inboard Spoilern,
zusammengerechnet eine Gesamtflache von 12,82m?, die Ground Spoiler bilden.

Abschlie3end wird noch die Lage der Holme des Tragfligelkastens festgelegt. Unter

Orientierung an typischen Werten wird der Vorderholm bei 25% und der Hinterholm
bei 70% der Flugeltiefe angesetzt.
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6 Hochauftriebssysteme

Nach Kapitel 2.1 ist fr die Landung ein maximaler Auftriebsbeiwert von C =29

gefordert. Auf diesen Wert werden noch 10% aufgeschlagen fir den Fall, dass zur
Trimmung des Flugzeugs am Leitwerk Abtrieb erzeugt wird, der kompensiert werden

muss. Es ergibt sich also die Forderung C =319.

L,max,L

L, max

Das Flugzeug soll sowohl mit Landeklappen (flaps) als auch mit Vorfligeln (slats)
ausgestattet sein, so dass sich der Auftriebsbeiwert zusammensetzt aus dem

Auftriebsbeiwert des  Fligels ohne  Hochauftriebshilfen  C ...,  der
Auftriebsbeiwertserhéhung  durch  die  Landeklappen AC_ ..., und der
AuftriebsbeiwertsernGhung durch die Vorfligel AC, ... Es gilt

CL,ma)( :CL,max,cIean +ACL,max,f +ACL,max,s ' (61)

Die Summe der zusatzlich bendétigten Auftriebsbeiwerte durch Hochauftriebshilfen
muss mindestens so grol3 sein wie die Differenz aus dem bendtigten Auftriebsbeiwert
fur die Landung C und dem Auftriebsbeiwert des reinen Flugels C

L, max L,max,clean *

Weiterhin muss beachtet werden, dass der Gebrauch von Landeklappen ein Moment
um die Querachse erzeugt, das durch Trimmung ausgeglichen werden muss. Der
durch die Trimmung erzeugte Abtrieb muss durch einen Zusatzauftrieb des Fligels
ausgeglichen werden. Dieser Zusammenhang ist in folgender Gleichung
berucksichtigt:

095(AC, .. +AC, . >C, . -C (6.2)

L,max, f L,max,s L,max L,max,clean

Hierin ist C =319 als Forderung bereits bekannt und der Auftriebsbeiwert des

L, max

reinen Flugels C ergibt sich nach [Datcom 1978] aus der Beziehung

L,max,clean

L,max

C max
CL,max,clean = [ = J |EL,max,clean + ACL,max . (63)

Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils ¢ kann in Bild 4.2 abgelesen

L,max,clean

werden. Es ergibt sich ¢, . ..., =165. Die Machzahlkorrekturfaktor AC kann far

L,max

eine Machzahl bei der Landung von M, =v,,, /a, =0188 vernachlassigt werden. Es

gilt also AC =0.

L,max
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Das Verhéltnis C, ., /C
Profile der NACA 65 Reihe nach [Datcom 1978] aus folgender Gleichung ergibt:

liefert Bild 6.1, wobei sich der benétigte Wert von Ay flr

Ay =19,3 [ﬂ/c =19,3[0,12 = 2,32 (6.4)
Bild 6.1
SUBSONIC SPEEDS Maximalauftrieb von Trapezfligeln
) o . mit hoher Streckung in
]jﬂﬂl‘: Unewisted, constant-airfoil-section wings | unterschall-strémung
(A g steht hier fur @)
M=10.1 [Datcom 1978]
1.4
C 1.2
€ o
mex |0 o :
, -
i —
4 I | | |
o 1 20 30 40 0 6
Apg (deg)

Hiernach ergibt sich fur das Verhéltnis ein Wertvon C, . /c =0,84, so dass sich

nach Gleichung (6.3)

L,max

C = 0,84 1,65 +0 = 1,386 (6.5)

L,maxclean
berechnen lasst.
Nun kann die Ungleichung (6.2) weiter ausgewertet werden:

0,95[AC +AC, . 233-1383=1777 (6.6)

L,max, f L,max,s

Fur Klappen ergibt sich nach [Datcom 1978]

S
ALK, . (6.7)

L,max, f
SW

AC =Ac

L,max, f

65



Dabei ist S, ; die von den Klappen sich bis zur Vorderkante des Flugels ergebende
Flache. Wenn annahernd Uber die gesamte Spannweite bis zu den Querrudern
Klappen angebracht sind, betragt S, , =140,8m?*.

Der FaktorK, berucksichtigt die Flugelpfeilung und ergibt sich aus Bild 6.2 zu
K, =0,9.

0% Bild 6.2
Korrekturfaktor zur
Berucksichtigung der Pfeilung
o0 e (A ¢ steht hier fir @ )
."""--.‘_ [Datcom 1978]
H\‘-..
)
Ky | R\
| "\
IIG ' -
| N
Kp = 0= 0.08 con A_py) cos™a, g \
i T
S0
! [ an a0 A 40 &0
Agjg (deg)

Die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Profils durch Landeklappen ist nach
[Datcom 1978]
Ac

=k, [k, Ok, ({Ac, ) (6.8)

L,max, f base "

Alle Faktoren zur Bestimmung dieses Wertes kénnen Bild 6.3 entnommen werden.
Als Klappentyp werden 2-Spalt-Fowlerklappen gewahlt. Die Profiltiefe der Klappen
soll 30% der Flugeltiefe betragen. Der maximale Ausschlagwinkel ist 50°.

Mit den abgelesenen Werten ergibt sich Gleichung (6.8) nun zu

Ac =1201,00,003,25=15. (6.9)

L,max, f
Nun kann mit Gleichung (6.7) die Auftriebsbeiwertserhhung

2
—1532498M° p9-103 (6.10)

AC
Limax | 185,25m?

berechnet werden.
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Nach Gleichung (6.2) lasst sich nun die erforderliche Zunahme des
Auftriebsbeiwertes des Profils durch die Vorfliigel bestimmen:

AC, e 2Cl e =Clnmcaen —0.95C, ., =319-1386-095M1,03=0,826  (6.11)

L,max,s L,max

Fur Vorflugel ergibt eine Abschatzung nach [Raymer 89]

L maxs pwg L (6.12)

SW,s Cos ¢H L.

Ac =AC

L,max,s

Dabei ist S, ; die von den Vorfligeln bis zur Hinterkante des Fllgels abgedeckte

Flagelflache. Wenn uber die gesamte Spannweite Vorfliigel angebracht sind, betragt
Sw., =138,94m?.

Der Winkel ¢,, ist der Pfeilwinkel der Scharnierlinie der Vorfligel. Da die
Scharnierlinie auf der 25%-Linie liegt, gilt ¢,,, =¢@,. =25°.

67



Nach Gleichung (6.12) erhalt man jetzt den erforderlichen Wert:

2
— 0,825 Fo>25m" o 1

ACL max,s 2
o 138,94m“ cos25°

=1214 (6.13)

Die tatsachliche Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Profils durch Vorflugel ist
nach [Datcom 1978]

ACL,max,s = CI,J,max D‘7max m]é wf EE;E ' (614)

Alle Faktoren zur Bestimmung dieses Wertes kénnen Bild 6.4 entnommen werden.
Die Profiltiefe der Vorflugel soll 22% der Flugeltiefe betragen. Der maximale
Ausschlagwinkel ist 27,5° bzw. 0,48rad. Der relative Nasenradius des Profils ist
LER/(t/c)=0,083.

Parameter zur

| - || Zunahme des
. N L L1 Q&{ | | maximalen
| | / [ “\ Auftriebs-
— ! | " | | \«, beiwertes
n:l.r;r:f-r-;; ,.-"{ : — /-"f —— \\ eines Profils
- 1 r : . durch
J | T 1| | | | Vorflugel
."I | I | L ' ; “a‘_ [Datcom
| - [ | | | 1978]

T v r
1 a A 4 - - ar I =

k‘“ — - ‘ ~ |
4t Nﬁm | H\‘x ‘QE
= = NN

Mit den abgelesenen Werten ergibt sich Gleichung (6.14) nun zu

AC, ... =1,661,75[D,7 [0,48[1,25=1,219. (6.15)
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Dies Ergebnis ist fast identisch mit dem in Gleichung (6.13) geforderten Wert und
wird daher beibehalten. AnschlieBend wird der maximale Auftriebsbeiwert des
Flagels noch einmal mit Gleichung (6.2) kontrolliert:

0,9501,03+0,826 =1,8045 > 3,19 —1,386 = 1,804 (6.16)

Der Auftriebsbeiwert ist also gerade ausreichend, um die geforderten
Entwurfskriterien zu erfullen.

Auf Bild 6.5 sind einzelne Baugruppen der Boeing 757-200 dargestellt. Gut zu
erkennen sind dort auch die Hochauftriebssysteme, in Form von Vorfligeln und
Landelappen.

Boeing 757-200

& 3 5 L%)gﬁ Vorflugel

Bild 6.5 Hochauftriebssysteme und Spoiler der Boeing 757 (Modern Civil Aircraft: 6)
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7  Leitwerksauslegung |

Die Auslegung der Leitwerke ist aufgeteilt in Leitwerksauslegung | und
Leitwerksauslegung 1I. In  diesem Abschnitt werden grundséatzliche
Leitwerksparameter abgeschatzt, die fur die Berechnung der Flugzeugmasse und der
Schwerpunktlage von Bedeutung sind. Die Auslegung der Leitwerke erfolgt als
Normalleitwerk (conventional tail).

7.1 Ho6henleitwerk (HLW)

Das Flugzeug ist nach Vorbild mit einer trimmbaren HoOhenflosse (trimmable
horizontal stabilizer, THS) ausgestattet, u.a. um einen weiteren Schwerpunktbereich
zuzulassen. Die Streckung des Hohenleitwerks sollte etwa die Halfte der Streckung
des Flugels betragen. Es wird daher A, =4,59 gewahlt.

Fur die Zuspitzung des Hohenleitwerks wird sich an flur Normalleitwerke Ublichen
Werten nach [Raymer 89] orientiert. Die Zuspitzung betragt danach A, =0,4.

Die Pfeilung des Ho6henleitwerks soll um etwa 5° grofRer gewahlt werden als die
Pfeilung des Flugels. Dadurch kann eine hohere kritische Machzahl des
Hohenleitwerks erreicht werden und es wird ein Verlust der Wirksamkeit durch
VerdichtungsstofRe vermieden. Weiterhin kann durch die gréf3ere Pfeilung der
Auftriebgradient des Hohenleitwerks geringer ausfallen als der des Fligels, so dass
das Hohenleitwerk erst bei groReren Anstellwinkeln in den tGberzogenen Flugzustand
gerat als der Flugel. Es ergibt sich also ein Pfeilwinkel von

Pros = Pos +5°=30° . (7.1)

Das Hohenleitwerk sollte eine relative Profildicke aufweisen, die etwa 10% geringer
ist als die relative Dicke im AufRenfligel. Dadurch kann eine hohere kritische
Machzahl des Ho6henleitwerks erreicht werden und es wird ein Verlust der
Wirksamkeit durch Verdichtungsstol3e vermieden. Die Profildicke kann abgeschéatzt
werden durch:

5+M 2 O\ i-m 2
DD, H ,eff DD,H ,eff
)z] E (7.2)

t/c), =0,3C¢os 1-
() =02t §1-[ e 2

M DD, H eff
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Die Machzahl des Widerstandsanstiegs von Hohen- und Seitenleitwerk M, und
My, sollum AM =0,05 gréRBer gewahlt werden als bei der Fligelauslegung. Es ist
also My, =My, =M, +0,05=085. Mit der oben bestimmten Pfeilung des

Hohenleitwerks ergibt sich also eine effektive Machzahl von

Moo mer =Moppu QI C05¢H,25 =0,791. (7.3)

Da bei Leitwerken Ublicherweise symmetrische Profile verwendet werden, wird der
Auftriebsbeiwert mit C_,, =0 angesetzt. Ebenfalls wird angenommen, dass flr

jetzige, neue superkritische Profile Werte von k,, =1,25 vorliegen.

Somit ergibt sich die maximale relative Profildicke des Ho6henleitwerks nach
Gleichung (7.2) zu (t/c), =0,088.

Das Ergebnis der relativen Profildicke des Hohenleitwerks wird aufgerundet, um
einen Wert 10% unterhalb der relativen Dicke des Aul3enfliigels zu erreichen. Daraus
folgt (t/c)H =0,09. Es wird also aus [Abbott/Doenhoff] ein symmetrisches Profil aus
der vierziffrigen NACA-Reihe gewahlt. Das Profii NACA 0009 passt zu der
angestrebten relativen Dicke und ist in Bild 7.1 dargestellt.

Bild 7.1
E|—|— |—|—r “|' NACA 0009-Profil [Abbott/Doenhoff]
L1 _‘__i i R |
-\El'3 E_'. =T I 1 P [
E ——
—.E{:I El' | o ‘ E‘ ! e
. e , ]

Die V-Form des Hohenleitwerks wird mit etwa 6° festgelegt, was nach [Roskam 1] fur
strahlgetriebene Verkehrsflugzeuge ein tblicher Wert ist.

Ein fester Einstellwinkel ist aufgrund des oben erwahnten THS nicht notwendig.

Die erforderliche Hohenleitwerksflache wird Uber den Leitwerksvolumenbeiwert
berechnet. Fur das Hohenleitwerk ist dieser folgendermal3en definiert:

_ Sy Oy

= OH H (7.4)
" SW |EMAC
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Hierbei ist I,, der Hebelarm des Hohenleitwerks, der dem Abstand der Neutralpunkte

von Fliigel und Hoéhenleitwerk entspricht. Ubliche Werte fir Leitwerkshebelarme und
Hohenleitwerksvolumenbeiwerte sind fur strahlgetriebene Verkehrsflugzeuge mit
Triebwerken am Fligel nach [Raymer 89] I,, =0,50. =23,66m und C, =10.

Wegen der trimmbaren Hohenflosse kann C,, jedoch um 10% auf C, =0,9 reduziert

werden.
Durch Umstellen von Gleichung (7.4) erhalt man mit den bereits bekannten Daten

S,, =185,25m* und c,,,. =5,66m also eine Hohenleitwerksflache von

S, :M:w,ggmz_ (7.5)
I

H

Boeing gibt als Hohenleitwerksflache fir die Boeing 757 einen Wert von
S,, =50,35m*an. Der Unterschied der beiden Werte resultiert vermutlich aus c,,,. , da

dieser Wert mit einer Formel fur einen einfachen Trapezfligel anstelle der fir einen
Doppeltrapezfliigel errechnet wurde. Fir die weitere Berechnung der Spannweite
wird daher der von Boeing veroffentlichte Wert verwendet.

Daraus ergibt sich eine Spannweite des Hohenleitwerks von

b, =+A, 5, =152m. (7.6)
Dieses entspricht exakt der original Spannweite des Boeing 757 Hohenleitwerks.
Fur die folgende Berechnung der Reynoldszahl in Kapitel 11 wird an dieser Stelle

noch die mittlere aerodynamischen Flugeltiefe des Hohenleitwerks berechnet. Der
Neutralpunkt des Hohenleitwerks ergibt sich zu

1+A +A°
Cupers =208 2 —338m (7.7)
’ 3 1+ A,

7.2 Seitenleitwerk (SLW)

Die Streckung des Seitenleitwerks wird anhand fir Normalleitwerke Ublicher Werte
nach [Raymer 89] gewahlt. Die Streckung betragt danach A, =156.

Die Zuspitzung von Seitenleitwerken nimmt nach [Raymer 89] Werte zwischen
A, =0,3 bis A, =0,6 an. Es wird hier eine Zuspitzung von A, =0,6 angesetzt.
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Der Pfeilwinkel des Seitenleitwerks betragt fir hohe Fluggeschwindigkeiten bei
denen Kompressibilitatseffekte auftreten, zwischen 33° und 53° [Roskam II]. Es wird
demnach eine Pfeilung von ¢, ,; =35° angenommen.

Die effektive Machzahl des Widerstandsanstiegs des Seitenleitwerks ergibt sich zu
Mooy e =Mppy LJcos@, 5 =0,850/cos35° =0,769. (7.8)

Die maximale relative Profildicke des Seitenleitwerks ergibt sich nun durch den
bereits bekannten Zusammenhang:

2
35 2 \3
VIR B v
DDV eff )2} B DDV eff =0,0939 (7.9)

t =0,30¢ 1-
ek =0atzng,  pf1-[ M 2

M DDV eff

Da fur Seitenleitwerke ausschlie3lich symmetrische Profile verwendet werden, wurde
der Auftriebsbeiwert mit C_, =0 angesetzt. Wie bisher wurde k, =125

angenommen.

Es wird nach [Abbott/Doenhoff] das Profi NACA 0012 gewahlt. Es ist in Bild 7.2
dargestellt.

Bild 7.2
NACA 0012-Profil [Abbott/Doenhoff]

Die erforderliche Seitenleitwerksflache lasst sich ebenfalls (Uber den
Leitwerksvolumenbeiwert berechnen. Fir das Seitenleitwerk ist dieser
folgendermal3en definiert:

C, = Sy B (7.10)
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Mit einem Hebelarm des Seitenleitwerks von |, =1, =23,66m und einem
Seitenleitwerksvolumenbeiwert nach [Raymer 89] von C, =0,09 ergibt sich durch
Umstellen

S, =YW — =26,78m", (7.11)

Boeing gibt fir die Seitenleitwerksflache einen Wert von S, =34,37m* an. Eine

maogliche Erklarung fur eine gréfRRere Seitenleitwerksflache ware die Absicht noch
eine verkirzte Rumpfversion zu entwickeln. Hierfir ware eine vergrol3erte
Seitenleitwerksflache erforderlich, da Hebelarm I, =1, sich verkirzen wirde.

Unter Verwendung des von Boeing angegebenen Wertes ergibt sich eine
Spannweite des Seitenleitwerks von

b, =A 3, =7,32m, (7.12)

welche absolut identisch mit dem Vorbildflugzeug ist.

Abschie3end wird ebenso fir das Seitenleitwerk die mittlere aerodynamischen
Flageltiefe berechnet. Der Neutralpunkt des Seitenleitwerks betragt

1+A +A°
Cupers =208 2" —338m (7.13)
’ 3 1+ A,

7.3 HOhen-und Seitenruder

Bei der Bestimmung der Geometrien fir Hohen- und Seitenruder wird sich an Daten
ausgefuhrter Flugzeuge orientiert. [Torenbeek 88] und [Roskam I1l] enthalten
detaillierte Tabellen mit Leitwerks- und Ruderdaten.

Daraus ergibt sich eine Profiltiefe fir Hohen- und Seitenruder von 30% der Profiltiefe
der betreffenden Leitwerke. Das Seitenruder hat einen Maximalausschlag von 30°.
Das Hohenruder wird im normalen Flugbetrieb maximal 30° nach oben und 20° nach
unten ausgeschlagen. Hohen- und Seitenruder beginnen jeweils am Rumpf und
erstrecken sich bis zur Spitze des jeweiligen Leitwerks.
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8 Masse und Schwerpunkt

In diesem Kapitel werden zwei Massenprognosen durchgefiihrt. Die Class |
Massenprognose nach [Raymer 89] fiir einen ersten Uberblick iiber die Massen und
die detailliertere Class Il Massenprognose nach [Torenbeek 88]. Die Ergebnisse
beider Methoden werden abschlieRend gegentibergestellt und verglichen.

8.1 Class | Methode zur Prognose der Masse und der
Massenaufteilung nach [Raymer 89]

Die zu Masseprognose bendtigten Flugzeugbaugruppen sind Fligel, Rumpf,
Seitenleitwerk, Hohenleitwerk, Haupt- und Bugfahrwerk, Triebwerke sowie Systeme.
Bei den ersten vier dieser Gruppen wird der Bezugsparameter ,umstromte Flache”
mit einem empirischen Faktor multipliziert und die so erhaltenen Massen addiert. Aus
den vorangegangenen Entwurfsrechnungen sind die bendtigten Flachenmalie
bekannt. Fiur Fahrwerke und Systeme wird ein fester Gewichtsanteil an der
maximalen Startmasse aus Kapitel 2.7 angenommen. Des weiteren muss noch die
Masse der Triebwerke bestimmt werden und wird dann noch mit einem Faktor fr
Anbauteile multipliziert.

Zunachst werden die umstromten Flachen der einzelnen Flugzeuggruppen
berechnet. Fur den Fligel wird die doppelte Flugelflache abziiglich der doppelten
vom Rumpf verdeckten Fligelflache S, . betrachtet. Es ergibt sich mit den

Fligelparametern aus Kapitel 4 folgende Beziehung:

Sepora =208y ~Sy ¢ )= 2E€SW —[c, B G‘H mFJ -336,636m°  (8.1)

Y«

Dabei finden Werte von y, =5,82m und c, =5m Verwendung.

Die benetzte Flache des Rumpfes ergibt sich nach [Torenbeek 88] mit dem
Schlankheitsgrad des Rumpfes A =1./d. =12,58 zu

2/3
Specr =T, O, [El—/\ij [E“/‘%] =503,7m?. (8.2)

F F

Fur die Leitwerke wird zunachst eine grobe Abschatzung vorgenommen. Es ergibt
sich ein Wert von

S =2[{S,, +S,)=169,44m>. (8.3)

exposed tail
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Fur die Masse der beiden Triebwerke gilt nach [Raymer 89]

11
M ges = 01448 Eﬁ%} [@™°%%% =7031,02kg . (8.4)

g

An dieser Stelle kann die Masseprognose anhand der oben berechneten
Bezugsparameter durchgefiihrt werden.

Masse
(Faktor-
Bezugsgrofie)
Faktor | BezugsgroRe Wert [kg]
Flugel 49 Spro|M?] 336,636 16495,16
Rumpf 24 S IM?] 503,7 12088,8
Leitwerke 27 Sero M’ 169,44 4574,88
Bugfahrwerk | 0,006 Myyro k0] 11065351 663,92
Hauptfahrwerk | 0,037 Mo k] 110653,51 4094,18
Triebwerke 1,3 Me ges [KO] 7031,02 9140,33
Systeme 0,17 Myyro [kg] 110653,51 18811.1
m,c [ka] > =65868,37
Tabelle 8.1 Rechenschema fiir die Class | Massenprognose nach [Raymer 89]
Fur die maximale Abflugmasse gilt
Myro = Mg + My, + M. (8.5)

Die Kraftstoffmasse wird aus der Dimensionierung ibernommen. Sie hat den Wert

M, =m,., CE— =11065351kg [0.23 = 25450,31kg . (8.6)

MTO

Somit ergibt sich nach Gleichung (8.5) fur die Class | Massenprognose eine
maximale Abflugmasse von

M, = 59974,2kg + 25229Kg + 25450,31kg = 116547.68kg . (8.7)
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8.2 Class Il Methode zur Prognose der Masse und der
Massenaufteilung nach [Torenbeek 88]

Diese Methode wurde anhand einer Excel-Tabelle durchgefiihrt, da sie iterative
Rechenschritte enthéalt. Sie ist genauer als die Class I-Methode nach [Raymer 89].
Zunachst werden die Massen der Massengruppen Fligel, Rumpf, HOhenleitwerk,
Seitenleitwerk, Fahrwerk, Triebwerksgondel, installierte Triebwerke und Systeme mit
empirischen Formeln und dem Eingangswert fir die maximale Startmasse
My =110653,51kg aus der Dimensionierung abgeschatzt.

Die Flugelmasse kann flr Flugzeuge mit einem maximalen Startgewicht, gréRer als
5700kg durch folgende Gleichung berechnet werden:

m b b/t, )
W_=6,670107° b, M1+ |- |, ** [ﬁ— f ] (8.8)
mMTO bs r‘nMZF /SW

Darin ist b, ein Wert fur die strukturelle Spannweite. Dieser errechnet sich tber die

Spannweite und den Pfeilwinkel ¢.,, welcher bereits in Gleichung (4.13) berechnet

wurde.
b, =b/cos¢., =40,56m . (8.9)

Da die Spannweite der Boeing 757 nur 38,01m betragt, wird b, =38m gesetzt.

Der Faktor b, ist ein Referenzwert und betragt b,, =1,905m.

ref

Der Bruchlastfaktor hat einen Wert von n, =150, =375, wobei das sichere

lim
Lastvielfache nach JAR 25.337 zu n;,, = 2,5 bestimmt wurde.

Ein typischer Wert fir das Verhéltnis aus struktureller Spannweite und Profildicke an
der Fliigelwurzel bei freitragendem Fliigel ist b, /t, =40.

Die maximale Nullkraftstoffmasse wird entsprechend der Dimensionierung
tubernommen und ist

Myze = Myro — M. =11065351kg — 25450,31kg = 85203.2kg . (8.10)

AbschlieBend mussen fur Gleichung (8.8) noch zwei Korrekturen vorgenommen
werden:

+2% fur einen Flugel mit Spoilern und

-5% fur zwei Triebwerke am Fltgel.
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Mit all diesen Parametern ergibt sich nach Gleichung (8.8) fur die Fligelmasse also
m,, =13471,84kg .

Die Rumpfmasse wird fir Flugzeuge mit Sturzfluggeschwindigkeiten V, >128,6m/s
und kreisférmigen Rumpfquerschnitt berechnet mit

m. =0,23 VDG'LESFW;Z. (8.11)
20, -

Die Sturzflugmachzahl betragt M, =M, +0,09 =0,89. Dieses fuhrt bei der hier zu

Grunde gelegten HOhe von 25000ft auf eine als &quivalente Fluggeschwindigkeit
ausgedruckte Sturzfluggeschwindigkeit von

V, =M, [aG/o =0,89 [309,67% [0,66942 = 184,5%. (8.12)

Mit dem Hebelarm des Hohenleitwerks von |, =23,66m aus Kapitel 7.1 ergibt sich
aus Gleichung (8.11) eine Rumpfmasse von m. =914352kg .

Die Bestimmung der Masse von Hohen- und Seitenleitwerk wird in zwei aquivalenten
Rechengéangen durchgefuhrt:

S, v
m, =k, 5, J620—*H" —2__ -25 (8.13)
1000 4/cos @, <,
0,2
m, =k, 05, 01623 S No -25 (8.14)
1000 L/cos @, «,

Fir eine trimmbare HOohenflosse gilt hierbei k,, =11. Fur das Seitenleitwerk wird der
Faktor k, =1,0 angesetzt. Fur die Pfeilwinkel der 50%-Linien der Leitwerke ergeben
sich folgende Werte:

tang,, o, =tand, , ——— 2> Gn | = angee - 2221204
| <A [100 1+A, 459 [1001+04

(8.15)
= $,, o = 25,826°
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tang, 5 =tang, , - —[E 25 Gli} = tan35°—156 [E 25 1_0’6}

100 1 1001+0,6

(8.16)
= @, 5 = 28,367°

Mit S, =50,35m* und S, =34,37m* ergeben sich nun nach Gleichung (8.13) und
(8.14) fur das Hohen- und das Seitenleitwerk die Massen m, =132381kg und
y = 764,39kg .

Die Massen von Bugfahrwerk m . und Hauptfahrwerk m . ,, werden fur Tiefdecker

beide mit der Beziehung
3 3/2
mLG,N bZW' mLG,M = ALG + BLG |]nMTO a +CLG |]nMTO + DLG |]nMTO/ (817)

berechnet. Die Koeffizienten zur Berechnung der Fahrwerksmasse werden Tabelle
8.2 entnommen.

A Bie Cie Dis
Bugfahrwerk 9,1 0,082 - 297007
Hauptfahrwerk 18,1 0,131 0,019 2,230
Tabelle 8.2 Koeffizienten fir die Berechnung der Fahrwerksmasse [Torenbeek 88]

Fur das Bugfahrwerk ergibt sich eine Masse von m g , =615,92kg .
Das komplette Hauptfahrwerk hat eine Masse von m., =373612kg. Das

Gesamtgewicht des Fahrwerks ergibt sich aus der Summe der einzelnen
Fahrwerksmassen zu m . =4352,04kg .

Mit dem Startschub T,, =325653N aus der Dimensionierung kann die Masse der
Triebwerksgondeln bei ZTL-Triebwerken mit folgender Gleichung bestimmt werden:

m, =220 - 2157 74k (8.18)

g
Als néchstes wird die Masse der installierten Triebwerke berechnet. Sie ergibt sich zu
mE,inst = kE |:kthr iy

=1401,18 [, ,,, =15099,83kg . (8.19)

E,ges
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Der Faktor k. berucksichtigt hierbei, dass es sich um ein strahlgetriebenes
Verkehrsflugzeug handelt. Durch k,, wird der Einfluss des Umkehrschubs erfasst.

Der Wert fur m wurde aus der Tabelle (8.1) Ubernommen. Die fir das

E,ges
Vorbildflugzeug verwendeten P&W 2040 Triebwerke haben zum Vergleich nach
Herstellerangabe ein Trockengewicht von m_ =3309kg .

Schlief3lich ist noch Die Masse der Systeme durch den Zusammenhang
Msys = kEQUIP Myro +0’768[kF/C IjnMTOZ/s (8.20)

zu berechnen.

Trotz des Langstreckeneinsatzprofils der Condor 757 wird wird hier der Parameter fur
Mittelstreckenflugzeuge kgy,r =011 verwendet. Ein weiterer fur die Art der

Flugsteuerung abhangige Faktor betragt fur Flugzeuge mit Landeklappen, Vorfligeln
und Spoiler bei hydraulischer Energieversorgung k. =0,88. Damit ergibt sich eine

Systemmasse von mg, =13729,6kg .

Die Summe der einzelnen Massengruppen ergibt die Betriebsleermasse
Moz =60812,26kg , aus der wiederum mit M, =0,77 aus Kapitel 2.7 die maximale

Startmasse
Myp, +M
Myro = — et (8.21)
M ff
berechnet werden kann.
Der so gewonnene Wert wird nun als Startwert flr eine erneute Berechnung der
Einzelmassen herangezogen. Diese Iteration wird wiederholt bis die Anderung der

maximalen Startmasse zwischen zwei Schritten unter 0,5% liegt.

Nach der ersten lteration ergibt sich fur die maximale Startmasse ein Wert von
My =111247,34kg, was gegenuber dem Startwert m,., =11065351kg aus der

Dimensionierung eine Abweichung von 0,54% darstellt. Dieses Ergebnis zwingt
einem weiteren lIterationsschritt durchzufihren, der einen Wert m,,;, =110736,18kg

liefert. Dies bedeutet eine Verdnderung von 0,46%. Daher wird die innere Iteration
hier abgebrochen.

Der nun vorliegende Wert m,,;, =110736,18kg weicht nur 0,07% vom Startwert ab.

Aus diesem Grund kann auf die &ul3ere Iteration verzichtet werden. Diese hatte bei
einer Abweichung von mehr als 5% vom Startwert der Dimensionierung eine
Anpassung von Fligelflache und Startschub vorgesehen.
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In der folgenden Tabelle wird die entgilltige Massenaufteilung dargestellt.
Abschlieend werden noch die Ergebnisse der Massenprognosen und den

Eingangsparametern der Boeing 757 verglichen, indem jeweils die Abweichung vom
Wert aus der Dimensionierung bestimmt wird.

Fligelmasse m,, 13372,01kg
Rumpfmasse me 9143,52kg
HLW-Masse m, 1323,81kg
SLW-Masse m,, 764,39kg
Bugfahrwerksmasse M 618,8kg
Hauptfahrwerksmasse LT 3757,23kg
TRW-Gondelmasse my 2157,74kg
Installierte TRW-Masse Mg inst 15099,83kg
Systemmasse Mgys 13800,48kg
Betriebsleermasse Mo 60037,82kg
Maximale Abflugmasse Myto 110736,18kg
Tabelle 8.3 Massenaufteilung
Dimensionier Class | Class lla Class lIb
ung
Myro 110653,51kg 116547,68kg 111247 ,34kg 110736,18kg
Abweichung von 0,00% 5,33% 0,54% 0,07%
Dimensionierung
Abweichung vom
Original (Condor
Boeing 757-200) 2,42% 2,786% 1,9% 2,35%
My =113400kg
Tabelle 8.4 Vergleich der Massenprognosen

In der untersten Zeile von Tabelle (8.4) werden die Ergebnisse der Masseprognosen
mit dem Originalgewicht der Boeing 757 in der Condor-Version verglichen. Es zeigt
sich, dass der Wert nach dem ersten Durchlauf der Class Il Massenprognose (Class
lla) die geringste Abweichung aufweist. Fir den weiteren Verlauf der Berechnungen
werden jedoch die Ergebnisse der lteration (Class Ilb) verwendet. Da keine aul3ere
Iteration durchgefiihrt werden musste werden die Werte von Startschub und
Flagelflache aus Kapitel 2.8 fiir die noch folgenden Rechnungen beibehalten.
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8.3 Schwerpunktberechnung

Das Flugzeug wird fir die Schwerpunktberechnung in zwei Hauptgruppen aufgeteilt:

» Hauptgruppe Rumpf: FG (Leitwerke, Rumpf, Systeme, Bugfahrwerk)
» Hauptgruppe Flugel: WG (Fliugel, Hauptfahrwerk, Triebwerke und Gondeln)

Fur beide Gruppen werden die Masse und der jeweilige Schwerpunkt (SP) ermittelt.
Der Flugzeugschwerpunkt soll bei 25% MAC liegen. Damit diese Forderung erfullt
wird, muss die Lage der Flugelgruppe bezlglich der Rumpfgruppe angepasst
werden. Die Lagen der Schwerpunkte einzelner Massengruppen wie der Triebwerke,
der Leitwerke und der Fahrwerke werden entsprechend den Daten des
Vorbildflugzeuges angenommen. Die Rumpfnase wird hierbei als allgemeiner
Nullpunkt gewahlt.

Masse Schwerpunkt Masse-Schwerpunkt
Massengruppe [kg] [m] [kg Dm]
Rumpf 9143,52 22 201157,44
Bugfahrwerk 618,8 5,89 3644,73
Systeme 13800,48 18 248408,64
HLW 1323,81 43 56923,83
SLW 764,39 44 33633,16
M [ka] > = 25651 ; > =543767,8
Gesamtschwerpunkt [m]
_ > m, [BP 21,2
XFG - zmi
Tabelle 8.5 Schwerpunkt der Rumpfgruppe
Masse Schwerpunkt Masse-Schwerpunkt
Massengruppe [kg] [m] [kg Dm]
Flagel 13372,01 24,8 332963,05
Hauptfahrwerk 3757,23 24,18 90849,82
Triebwerke 15099,83 18,5 279346,86
TRW-Gondeln 2157,74 19,1 41212,83
My [kg] > =34386,81 ; > =744372,56
Gesamtschwerpunkt [m]
.- > m; (5P 21,64
WG Z mi
Tabelle 8.6 Schwerpunkt der Flugelgruppe
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Bei der Bestimmung des zur Fligelgruppe zugehérigen Schwerpunkts wurde
zunachst angenommen, dass der Abstand von der Rumpfnase bis zur Vorderkante
der mittleren aerodynamischen Profilsehne (LEMAC) X cyac = 23,56m betragt.

Im Anschlu3 kann der Abstand des Schwerpunkts der Fligelgruppe zur Vorderkante
der mittleren aerodynamischen Profilsehne bestimmt werden:

Xoo Levne = Xiewae = Xue = 23,56m — 21,64m =1,92m (8.22)

Dieser Wert bleibt fir die weiteren Rechnungen konstant. Weiterhin besteht die
Forderung, dass der Schwerpunkt des leeren Flugzeugs auf der 25%-Linie der
mittleren aerodynamischen Flugeltiefe liegen soll. Es gilt also

Xco emac = 0,258y, =0,2505,66m =1,415m . (8.23)

Jetzt kann durch Bildung des Momentengleichgewichts um LEMAC die erforderliche
Verschiebung des Flugels ermittelt werden. Es ergibt sich ein neuer Wert flr X, gyac

von

— mWG —
XLEMAC - XFG - XCG,LEMAC + m |:ﬁXWG,LEMAC - XCG,LEMAC ) - 20’46m . (824)
FG

Der Flugel entsprechend dem anfanglich angenommenen Wert von X, gy, =10,744m
um 0,802m nach hinten verschoben werden. Der Gesamtschwerpunkt des Flugzeugs
befindet sich damit

Xce = Xco.emac T Xiewac = 21,88m. (8.25)

Da dem Flugzeug  wegen unterschiedlicher  Belade-Szenarien  ein
Schwerpunktbereich nach [Roskam II] von 0,32(¢,,,. zur Verfigung stehen soll,

ergeben sich der vorderste Schwerpunkt (C.G. most fwd.) und der hinterste
Schwerpunkt (C.G. most aft.) zu

Xce.most, wd. = Xee —0,500,32 L€, =20,97m (8.26)

und

Xcomost.at. = Xog 0,500,328, =22,78m. (8.27)
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9 Leitwerksauslegung Il

Nachdem in Kapitel 7 bereits eine erste Abschatzung der Leitwerksflachen
durchgefuhrt wurde, kann nun basierend auf der Schwerpunktberechnung die
endgultige Auslegung der Leitwerke vorgenommen werden.

9.1 Hohenleitwerk (HLW)

Die Auslegungen nach Steuerbarkeit und Stabilitat liefern mit der Variablen X.g_,c

(Abstand von AC zum Schwerpunkt bezogen auf MAC) je eine Geradengleichung.
Diese Geraden lassen sich in ein gemeinsames Diagramm eintragen. In
Abhangigkeit vom erforderlichen Schwerpunktbereich kann daraus die resultierende
Hohenleitwerksflache ermittelt werden.

9.1.1 Auslegung nach Steuerbarkeit

Die Triebwerke befinden sich unter dem Fligel, somit ist als kritischer Flugzustand
der Landeanflug bei maximaler Klappenstellung dimensionierend. Es entsteht,
dadurch dass der Druckpunkt sich wegen des Klappenausschlags nach hinten
verlagert und die Triebwerke wenig Schub liefern, ein negatives Nickmoment. Die
Flache des Hohenleitwerks nach Steuerbarkeitsforderung wird bestimmt durch eine
Geradengleichung der Form von

S_H C, CM,W +CM,E

= Kegone .
Sw  Cin [y Oy /Cyc e Cin By Oy, /Cyac

(9.1)

Der Auftriebsbeiwert ist nach Dimensionierung C, =3,0. Da das Ho6henleitwerk
ebenfalls Abtrieb produziert wird C, , =-0,5 angesetzt. Ein Ublicher Wert fiir den

Parameter n,, ist 7, =0,9.

Fur den Leitwerkshebelarm ergibt sich mit den Ergebnissen der
Schwerpunktberechnung

Iy = Xachw ~ Xiemac ~ Xac_temac = 43M —23,56m - 0,25 [5,66m =18,03m . (9.2)

Damit erhalt man mit dem bereits bekannten Wert flr die mittlere aerodynamische
Flugeltiefe von c,,,. =5,66m die Steigung der Geraden zu
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C,
CL,H Ij7H |:I]H /CMAC

—2,093.

(9.3)

Fir Flugmachzahlen M <0,2, was bei der hier
M, =V, /a, =0188 der Fall ist, gilt fir den Nickmomentenbeiwert des Fligels

bezogen auf den Neutralpunkt
]@t.

Das Nickmoment des Profils bei ausgefahrenen Klappen ¢ g

)

Der Nickmomentenbeiwert des Profils ohne Klappenausschlag wird mit c,, , =-0,07

betrachteten Landung mit

Altos’ @,

Cuw =C
M W M0, flaped A+2 EOS ¢25

(ACM o
+ ' (9.4)

&

ergibt sich fir
Fowler- oder Spaltklappen zu

X
CM,O,ﬂaped = CM,O +ACL,ﬂaped I:Eci_o"u]' (95)

MAC

aus Bild 4.3 entnommen. Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwerts des Profils
ist nach Gleichung (6.9) Ac_ 4. =15. Die Lage des Neutralpunktes bezogen auf die
mittlere aerodynamische Fligeltiefe betragt
Profiltiefenerh6hung durch den

¢'/c =(0,3[¢ [@0s50° +¢)/c =1193 angesetzt.
Damit erhalt man nach Gleichung (9.5) ¢y, ; gapes = —0,48238..

Xac /Cuac =0,25 und die relative

Klappenausschlag wird mit

Mit den Daten aus der Flugelauslegung und dem Wert (AcMyo/st): —0,0065deg ™ aus

Bild 9.1 berechnet sich der Nickmomentenbeiwert des Fllgels bezogen auf den
Neutralpunkt zu

7 8[¢0s? 24,99° N

1
Cyy =—0,4823803 ~0,0065—— |[{~3°)=-0,4136.  (9.6)
' 7,8 +2[60s24,99° deg
yah ko= Bild 9.1
-p:||-—|—[-—_ T [ hewsty mama] - Parameter zur Bestimmung des
1T = — | Nick tenbeiwerts (A, steht hier fi
%-m. L | : MT—F ICKmomenten eIWGFS( o/ ste ler tur
pudg) | T e — @,.) [Datcom 1978]
i il | Lhh e ———]
a _-d__'_'._-_'_ —
H i 2 W # P @
QUARTER-CHORD SWEEF AMGLE, Aoy (deg)
- c i ZI" 1
T |
L
) o
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Das durch den Triebwerksschub erzeugte Moment wird durch folgenden
Zusammenhang berucksichtigt:
Cue = ﬂ (9.7)
q |:SW |EMAC
Es wird angenommen, dass zur Uberwindung des durch den Klappenausschlag stark
erhohten Widerstands beim Landeanflug noch ein Schub von T =0,3[T,, =976959N

erforderlich ist. Die  Triebwerke  sollen z; =-13m unterhalb  des
Flugzeugschwerpunktes liegen. Der zu berlcksichtigende Staudruck betragt
q=p/2V,° =(1,225/2)kg /m* [{64,06 m/s)’ = 2513,51Pa . Damit ergibt sich fur C,, .
folgender Wert:

_ (-97695,9N){-13m)
M:E  251351Pa[185,25m? [5,66m

= 0,0482 (9.8)

Mit diesen Werten kann nun der y-Achsenabschnitt der Geradengleichung berechnet
werden. Es gilt
CM,W +CM,E

b= = 0,255 (9.9)
CL,H |]7H |:I}H /CMAC

Die Auslegung nach Steuerbarkeit liefert also die Geradengleichung

2—“ = 2,093 Xog_sc +0,255. (9.10)
w

9.1.2 Auslegung nach Stabilitat

Die Flache des Hohenleitwerks nach Stabilitatsforderung ist gegeben durch eine
Geradengleichung der Form

SH CLLTW
Su d: Keo-nc - 9.10
SW CL,a,H DVH [(1—08/60') I:I]H /CMAC CG-AC ( )

Der Auftriebsgradient des Flugels ist nach Gleichung (4.12) C_,,, = 0,10881deg™.
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Der Auftriebsgradient des Hohenleitwerks ergibt sich mit den Daten aus Kapitel 7.1
und dem Wert fiir den Pfeilwinkel aus Gleichung (8.15) ¢,, ., = 25,826° zu

2LTth, -~ 4931 =0,086-1 . (9.11)

Coun =
S 2e A v tan? gy, M) 44 rad deg

Der Abwindgradient am Hohenleitwerk wird berechnet durch
6_5 =4.44 [h< k. [k W}mg (CL,a )M (9.12)
oa ' A FM ) H 25 EtCL,a )M . . .

Die Faktoren k,, k, und k., werden uber die folgenden Gleichungen bestimmt:

1 1
Kn =2 =14 a7 = 008987 (9.13)
k, = 107304 _ 1 3499 (9.14)
7
1-z,, /b
K, 2,1 /b) = 0,872 (9.15)
:/(20,)/b
n)/

Bei der Bestimmung von k, wurde fir den vertikalen Abstand von Fligel zu
Hohenleitwerk der Parameter z,, =2,356m eingesetzt.
Nach Gleichung (4.12) ist (C, ), =6,23rad ™ und (C,, ), _, betragt

2tnih - 4499-1 (9.16)

=2+\/A2[(&+tan2¢50)+4 rad

(Coada

Man erhalt somit iber Gleichung (9.12) einen Abwindgradienten von g_g =0,4448 .
a

Nun kann die Geradengleichung fur die weitere Auslegung nach Stabilitdt mit
Gleichung (9.10) bestimmt werden:

4 20,7949 ke e (9.17)
Sw
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9.1.3 Ermittlung der HLW-Flache

Die beiden zuvor bestimmten Geradengleichungen kénnen nun in ein gemeinsames
Diagramm eingetragen werden. Dabei ist zu bertcksichtigen, dass die hintere
Schwerpunktlage einen Sicherheitsabstand zur natirlichen Stabilitatsgrenze wie
oben errechnet einhalten muss. Dieses Mal3 der statischen Langsstabilitat liegt bei
Strahlverkehrsflugzeugen nach [Roskam II] bei 5% MAC. Dieser Wert wird nach
[Raymer 89] noch um 3% MAC verringert, bedingt durch die Vernachlassigung von
mehreren das Nickmoment beeinflussender Triebwerkseffekte zu Beginn der
Rechnung. Die zuvor beschriebene Operation beschreibt das Diagramm in Bild 9.2.

Hohenleitwerksflache

0,5

|— SH/ISW(ctrl) —— SH/SW(stab) SH/SW(stab,safe)

0,4

0,3 1

Sh/Sw

\‘ SP-Bereich (0,32 MAC)
e .y e

0,2 4

0,1

-0,2 -0,1 0 0,1 0,2 0,3 0,4

Xce-ac/tmac

Bild 9.2 Ermittlung der Hohenleitwerksflache

Die zulassigen Schwerpunktbereiche befinden sich nun zwischen den Geraden aus
der Steuerbarkeits- und der Stabilitatsforderung abzlglich Stabilitatsmal3. Zwischen
diesen Geraden kann nun der erforderliche Schwerpunktbereich von 0,32 MAC
eingepasst werden, woraus sich die Leitwerksflache ergibt.

Mit dem im Diagramm abgelesenen Wert von S,, /S, =0,225 ergibt sich eine

Hohenleitwerksflache von S, =41,68m*. Dies weicht vom Wert aus der

Leitwerksauslegung | nur um 4% ab, so dass keine Anpassung der Leitwerksmasse
erfolgen muss, was bei einer Abweichung gréf3er 10% gefordert ware.
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9.2 Seitenleitwerk (SLW)

Die Auslegung des Seitenleitwerks findet ebenfalls nach Steuerbarkeits- und
Stabilitatsforderung statt. Bei der Bestimmung der Seitenleitwerksflache wird die
grol3ere der beiden Flachen ausgewabhit.

9.2.1 Auslegung nach Steuerbarkeit

Der dimensionierende Flugfall fir das Seitebruder eines mehrmotorigen Flugzeugs
ist in der Regel der Triebwerksausfall beim Start. Das zum ausgefallenen Triebwerk
symmetrisch angeordnete aktive Triebwerk verursacht bei insgesamt zwei
Triebwerken ein Moment von

NE :ﬂwE_ (918)

Dabei betragt der Abstand des ausgefallenem Triebwerks zu Symmetrieachse
gemal Bild (9.3) y. =6,48m. Aus Gleichung (9.18) ergibt sich somit ein Moment von

N, =(325653/2)N [,48m =1055115,72Nm .

(PW) %4 FT & IN [16.61 M} 1//
fRRY 55 IT 3 IN {16.84 W) / /
1217 4| — fn
— {376 W} 7 == /
B N i
Ye ; == \
71 FT 3 IN \\._1
(6.48 M) \
Al
Bild 9.3 Draufsicht der Boeing 757-200

Hierbei ist zu bericksichtigen, dass das ausgefallene Triebwerk noch einen
Widerstand verursacht. Dieses fuhrt bei Jets mit hohem Nebenstromverhaltnis zu

einer Erhéhung des Moments von N, =0,25[N..
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Abschli3end ergibt sich also ein gesamtes Moment von
N, = N¢ + N, =1318894,65Nm. (9.19)

Nach JAR 25.149(b) ist zum Ausgleich dieses Moments ein Flug mit einem
Hangewinkel von maximal 5° zulassig. Damit kann ein kleiner Schiebewinkel
erzwungen werden. Der Schiebewinkel erzeugt eine Seitenkraft am Seitenleitwerk,
die genutzt wird um das entstandene Moment aus Gleichung (9.19) auszugleichen.
Es wird angenommen, dass das ausgleichende Moment einzig durch den
Seitenruderausschlag erzeugt wird. Das Moment durch das Seitenruder entspricht

_ 1 2 CL,O' '
NV - E m WMC |]§|: [%m:l I:ﬁCL,O-)theory D< |:K/\ |:SV |:Il\/ . (920)

Mit diesen beiden Momenten kann die Seitenleitwerksflache abgeschatzt werden und
ergibt einen Wert von

s, = Ne +Np . 9.21)

C
lpw, e, ey K T
2 C'—vJ theory

Die Mindestfluggeschwindigkeit bei Triebwerksausfall ist V. =1,2 [V .

Mit V.., =13V, ergibt sich mit der Anfuggeschwindigkeit aus Gleichung (2.1)
Vye = [13/1,2)V,,, =74,035m/s.

Fir den Seitenruderausschlag gilt o = 25°.
Nach Bild 6.2 ist K, =0,82 und der Leitwerkshebelarm wirb bestimmt anhand von
Iy = Xacsiw ~ Xiemac ~ Xac-temac = 44m —23,56m - 0,25 [5,66m =19,025m. (9.22)

Die Parameter ¢, /(C.s)y0, UNd (C s),., konnen mit dem Hinterkantenwinkel

¢ =13° fur das NACA 0012-Profil und ¢, /c =0,3 in Bild 9.4 abgelesen werden.
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Bild 9.4 Parameter zur Bestimmung der Seitenleitwerksflache [Datcom 1978]

Mit diesen Werten ergibt sich fir das Seitenleitwerk nach der
Steuerbarkeitsforderung mit Gleichung (9.21) folgende Flache:

s, - 1318894,65Nm ~189m°  (9.23)

2
EL P 74mj 0 44rad (0,85(4,52 — (0,67 (0,82[19,025m
2 m S rad

9.2.2 Auslegung nach Stabilitat

Aus dem Momentengleichgewicht um den Flugzeugschwerpunkt beztglich der
Hochachse ergibt sich

Sy 2O “Cupe (b (9.24)
SW _CY,,B,V Iv

Eine ausreichende statische Richtungsstabilitat ist nach [Roskam II] mit dem Wert
Cy; =0,001deg™ =0,0571rad ™ gegeben. Der Beiwert C, ,  berlcksichtigt ein

Giermoment, das durch aerodynamische Wirkungen am Rumpf bei einem
Schiebewinkel erzeugt wird.
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Es qilt
(9.25)

Der Parameter k, wird durch folgende Beziehung bestimmt:

ky =0,01 [EO,Z? E—fxlﬂ -0,168 Eln((ljij + 0,416} —0,0005 = 6,984 10~ (9.26)

F F

Mit der Reynoldszahl des Rumpfes im Reiseflug Re =(V, . )/v = 20,4557 107,

wobei die kinematische Viskositat in Reiseflughéhe v =5,4603107° m?/s betragt,
lasst sich der Faktor kg, berechnen zu

e, = 0,46 Dog(lRTi} +1=2,0629. 9.27)

Damit lasst sich nun der Beiwert nach Gleichung (9.25) bestimmen und es ergibt sich

Cupr = _180 (6,984 10~ [2,0629 3 >
" m 185,25m* [38,01m

2
(47,32m)* (3,53m :_o,ogzeeid. (9.28)
ra

Der Beiwert C, ,, berucksichtigt die aerodynamische Wirkung des Seitenleitwerks

bei einem Schiebewinkel. Es gilt
CY,B,V = _(CL,a )v . (9.29)

Mit dem Pfeilwinkel ¢, ,, =28,367° nach Gleichung (8.16) ergibt sich fur den
Auftriebgradienten des Seitenleitwerks

2LTtA = 2,26865%. (9.30)

:2+\/A,2E(l+tan2¢V50—M2)+4 ra

(CL,a )v

Damit kann nun nach Gleichung (9.24) das Verhaltnis der Flachen von Seitenleitwerk
und Flugel berechnet werden:

_ 0,0571rad - (-0,09266rad ) _38,01m

=0177 9.31
2,6865rad ™ 19,025m ( )

Sy
Sw
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Daraus ergibt sich fur das Seitenleitwerk nach der Stabilitdtsforderung eine Flache
S, =33,10m?.

Anhand der Rechnung zu Erfillung der Steuerbarkeitsforderung wurde eine
Seitenleitwerksflache von S, =19,26m?* gefordert.

Dimensionierend fir das Seitenleitwerk ist damit das Ergebnis aus der
Stabilitatsforderung von S, =33,10m?.

Boeing gibt fur die 757 Seitenleitwerksflache einen Wert von S, =34,37m?

(siehe Kap. 7.2) an. Dieser Wert kann Uber die Leitwerksauslegung Il gemal der
Stabilitatsforderung als nachgewiesen betrachte werden. Bei einer Abweichung von
3,7% ist das hier angewendete Rechenverfahren als eine gute Anndherung zu
sehen. Gleichermal3en zeigt sich, dass die in Kapitel 7 anhand von
Geometrieparametern durchgefihrten Rechnungen nur als eine ungenaue Naherung
zu betrachten sind.

Bild 9.6

Leitwerk einer Northwest Airlines
Boeing 757

(Northwest Airlines)
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10 Fahrwerksauslegung

Im folgenden Kapitel werden Anzahl, Lange und Lage aller Fahrwerksbeine vorlaufig
festgelegt. Anhand dieser Annahmen wird Uberprift ob die Anforderungen an das
Flugzeugfahrwerk bei allen im Einsatz auftretenden Bodenbewegungen erflllt
werden. Dabei wird sich wiederum am Vorbildflugzeug orientiert.

Die Boeing 757 ist mit einem dreibeinigem, einziehbaren Fahrwerk ausgerustet.

Bild 10.1  Boeing 757 Icelandair im Landeanflug mit ausgefahrenem Fahrwerk (www.airpics.com)

Unterhalb der vorderen Einstiegtur ist unter dem Rumpf das lenkbare Bugfahrwerk
untergebracht, welches mit zwei ungebremsten Radern bestickt ist.

Bild 10.2
Boeing 757 Bugfahrwerk
(Draw Decal)
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Unter den Tragflachen, im Bereich zwischen Rumpf und Triebwerk sind rechts und
links die Hauptfahrwerksbeine befestigt. Die Hauptfahrwerke sind zweiachsig und
besitzen je vier gebremste Rader.

Bild 10.3 Boeing 757 Hauptfahrwerk (www.planespotter.com)

10.1 Position des Fahrwerks

Um die Position bestimmen zu kdnnen, wird im ersten Schritt die Lange der
Fahrwerksbeine zwischen der Rumpfunterkante und einem ebenen Rollfeld
abgeschatzt.

Die Boeing 757 hat zwischen Rumpfunterkannte und Rollfeld einen Abstand von
Z¢, =2,24m.

Hierbei wird eine oftmals bei Verkehrsmaschinen dieser Gréfl3enordnung gegebene
Absenkung des Rumpfes nach vorne hin vernachlassigt, welche eine Dranage von
Flassigkeiten gewabhrleisten soll. Somit gilt z, , sowohl flr das Bugfahrwerk als auch

fur das Hauptfahrwerk und der Gang in der Kabine ist horizontal zum Grund
ausgerichtet.

Die Spurweite des unter den Tragfligeln angebrachten Hauptfahrwerks (track)
betragt vy, =7.32m.

Auf dem folgenden Bild (10.4) sind die Spurweiten und Abstande des gesamten
Fahrwerkes der Boeing 757 abgebildet.
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Bild 10.4 Draufsicht auf des Boeing 757 Fahrwerk (Boeing)

In Tabelle 10.1 wird die Lage des Schwerpunktes z.. bezogen auf die Hochachse

des Flugzeuges mit der Rumpfunterkante als Bezugspunkt bestimmt.

Masse Schwerpunkt Masse-Schwerpunkt
Massengruppe [kg] [m] [kg Din]
Rumpf 9143,52 2 18287,04
TRW-Gondeln 2157,74 0,6 1294,64
Triebwerke 15099,83 0,2 3019,9
Systeme 13800,48 1,2 16560,58
Flugel 13372,01 1,77 23668,46
HLW 1323,81 3,12 4130,29
SLW 764,39 7,1 5427,17
Bugfahrwerk 618,8 -1,2 -742,56
Hauptfahrwerk 3757,23 -1,35 -5072,26
M. [kg] > =60037,82 : > =66573,26
Gesamtschwerpunkt [m]
_ > m; 5P 1,11m
Tabelle 10.1 Schwerpunkt beziglich der Hochachse

96




Der Abstand des Hauptfahrwerks zur Rumpfnase ist mit den Ergebnissen der
Schwerpunktberechnung

Xigm = (24,18m —22,78m)+ X gyac =14m +20,46m = 21,86m. (10.1)
Der genaue Wert des Vorbildflugzeuges betragt x ., =24,18m.

Betrachtet man den hintersten Beruhrpunk des Hauptfahrwerkes, also die Hinteren
Rader (Bild 10.4), ist der Abstand des Hauptfahrwerks zur Rumpfnase
X.om = 24,75m. Fur weitere Rechnungen wird genau dieser Wert angesetzt.

Bei beiden Abstanden ist gewahrleistet, dass das Fahrwerk problemlos zwischen den
Stegen des Biegetorsionskastens in den Fligel bzw. Rumpf eingefahren werden
kann.

Der Abstand von Rumpfnase zu Bugfahrwerk betragt x,,, =589m.

Daraus resultiert ein Abstand von Bug- zu Hauptfahrwerk von X ¢ \_ 5w =18,29m.

10.2 Bodenfreiheit der Fligelspitze

Die Spurweite und die Lange der Hauptfahrwerksbeine missen so gewahlt werden,
dass es bei lateraler Rotation um die Flugzeuglangsachse bei einem Winkel von 7,5°
zu keiner Beruihrung der Tragflachen oder der Triebwerke mit dem Boden kommen
kann (lateral ground clearance).

Auf Bild10.5 ist eine grafische Losung anhand der Boeing 757 abgebildet.

Fur die gewahlte Fahrwerksanordnung ergibt sich ein maximaler lateraler Winkel von
14°, womit die Forderung der lateral ground clearance erfullt wird.

Bild 10.5 Boeing 757 Frontansicht mit der Fahrwerksanordnung
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10.3 Heckwinkel

Um ein aufsetzen des Heckkonus (Tail strike) beim Start zu verhindern missen
Heckwinkel, sowie Lange der Hauptfahrwerksbeine und die Lange des Heckkonus
aufeinander abgestimmt sein. Der Heckwinkel sollte in Bezug auf das Rotieren weder
unnotig grol3 sein, noch darf er zu klein werden. In Bild 10.5 wird der Heckwinkel
graphisch bestimmt. Es ergibt sich bei gewahlter Hauptfahrwerkslage ein Heckwinkel
von ¢ =12°. In der Rumpfauslegung hingegen wurde tber Gleichung (3.8) ein Wert

¢ =18,43° errechnet. Ein Heckwinkel von ¢ =12°ist jedoch als ausreichend zu
betrachten.

(E “"'“_:I" D'“’""“"“ﬁg" - : _:__i_‘;‘_"" e

Bild 10.6 Boeing 757 Seitenansicht und Darstellung des Heckwinkels

10.4 Kippwinkel in Langsrichtung

Das Hauptfahrwerk muss sich bezogen auf die x-Achse des Flugzeugs so weit hinter
dem Schwerpunkt befinden, dass ein Umkippen in Langsrichtung unmdglich ist. Die
z-Koordinate des Flugzeugschwerpunktes z.; ist ebenfalls mit einzubeziehen.

AuBerdem ist die kritische Schwerpunktlage zu betrachten. Hier also der hinterste
Schwerpunkt X.s .. ar - VErbindet man in der Seitenansicht des Flugzeugs den

hintersten Schwerpunkt mit dem Bodenberthrpunkt des Hauptfahrwerks und erzeugt
eine zusatzliche Gerade durch das Hauptfahrwerk senkrecht zur x-Achse, so muss
der Winkel ¢, zwischen beiden Geraden nach [Roskam II] mindestens 15° betragen.
Dieser Winkel ist der Kippwinkel in Langsrichtung (longitudinal tip-over angle) und
ergibt sich zu

X - X -
LG.M cemostalt _ oooton 24,75m —22,78m =30.46°, (10.2)
Zoy +2cs 2,24m+111Im

@, =arctan

womit ist die Forderung erfillt ist. Das Ergebnis ist in Bild 10.7 nochmals graphisch
anhand der Boeing 757-200 dargestellt.
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Bild 10.7 Seitenansicht mit Fahrwerksanordnung und Winkel ¢

10.5 Kippwinkel in Querrichtung

Damit wahrend des Rollens am Boden das Flugzeug in den Kurven nicht umkippt,
darf der hintere Schwerpunkt (most aft C.G.) unter Bertcksichtigung der Spurweite
des Hauptfahrwerks nicht zu hoch liegen. Der Kippwinkel in Querrichtung (lateral tip-
over angle) sollte nach [Roskam II] 55° nicht Uberschreiten. Bei der Boeing 757-200
liegt der Kippwinkel in Querrichtung bei

Ziy ticg \ = arctan 2,24m+111m
ytrack |:QXCG,most,aft. - XNG) 7'32m [ﬂ22’78m - 5’89m
2 X g notom 218,29m

¢, = arctan

7= 44,75°.  (10.3)

Somit ist nachgewiesen, dass der hintere Schwerpunkt nicht zu hoch liegt und die
Boeing 757 in  Kurven nicht umkippt. Die Definition des Kippwinkels ¢, aus

Gleichung (10.3) ist in Bild 10.8 nochmals dargestelit.

Bild 10.8
Kippwinkel in
Querrichtung
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10.6 Auslegung des Fahrwerkes

Die Dimensionierung von Bug- und Hauptfahrwerk richtet sich unteranderem nach
den auf die Fahrwerke wirkenden Krafte. Auf Bild 10.9 ist die auf alle Fahrwerke
verteilte Gewichtskraft und die gemal der Auslegung nur auf das Hauptfahrwerk
wirkende Bremskraft dargestellt.

{U_L L““““/ﬁ“"““”z?"" .
i I'rHE- I IulG

Bild 10.9 Krafteverteilung an den Boeing 757 Fahrwerken (Boeing)

Das Hauptfahrwerk hat nach Bild 10.9 im Schnitt 91,2% der Gesamtmasse zu tragen.

0 A k Bild 10.10
R EET RN 1 Fahrwerksbelastung der Boeing
B R I LU ‘/f" 757-200 am Boden
;a.:.-"&r,-f:;:;?:;’-* ~——fw " | (Boeing)

4 1Kl
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(RNl e S ET )
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Aus diesem Grund sind fur jedes der zwei Hauptfahrwerke 4 Rader vorgesehen. Das
Burgfahrwerk ist bei der prozentual gesehen geringen Gewichtsbelastung mit zwei
R&dern ausreichend dimensioniert.

10.7 Reifenauswahl

Die Reifenauswahl wird ebenso durch die maximale Abflugmasse und die
prozentuale Gewichtsverteilung auf die einzelnen Rader bestimmt. Als maximale
Startmasse des Boeing 757 Nachentwurfes wurde m,,;, =110736,18kg berechnet,
umgerechnet 244130,7lb . Dementsprechend wird fur die Reifen der erforderliche
Reifendruck bestimmt und in Tabelle 10.2 dargestellt.

Abmalie Reifendruck
[IN] [PSI] bar
Bugfahrwerk H31 x 13 -12 155 10,7
20 PR
Hauptfahrwerk H40 x 14,5 162 11,2
24 PR
Tabelle 10.2 Boeing 757-200 Reifendefinition

10.8 Load Classification Number (LCN)

Die Load Classification Number folgt nach [Torenbeek 88] aus dem Reifendruck und
der Equivalent Single Wheel Load (ESWL). Die ESWL ist eine Last, die bei fiktiver
Betrachtung nur eines Reifens den gleichen Effekt auf die Rollbahn ausibt wie das
tatsachlich vorhandene Fahrwerk. Sie ist der Quotient aus der Last auf einem
Fahrwerksgestell und einem Reduktionsfaktor. Es gilt

total load on one undercarriage assembly
ESWL = : . (10.4)
reduction factor

Die maximale Last auf einem Hauptfahrwerksbein L ., ... liegt bei hinterster

Schwerpunktlage vor und betragt

] _ Myro fXcq mostan. = Xeow ) _ 110736,18kg [f22,78m - 5,89m)
LM max 2 X g notom 2[18,29m

=53491,2kg, (10.5)

was in angelsachsischen Einheiten L g, ... =117926,46lb entspricht.
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Die Reifenkontaktflache A, die zur Bestimmung des Reduktionsfaktors erforderlich,

Ist ergibt sich zu
A, = Licmmx _ 117926,46lb

= — = —— =727,94in*. (10.6)
tire pressure  162Ib/in

Die Beschaffenheit des Untergrundes wird mit L = 45in angesetzt.

Der Abstand der Rader an einem Hauptfahrwerksbein (wheel spacing) betragt
geman Bild 10.4 s, =34in. Daraus ergeben sich die HilfsgréfRen s, /L =0,755 und

A./L? =0,359.

Uber Bild 10.11 erhalt man einen Reduktionsfaktor von 1,5 und Kann dariiber die
aquivalente Einzelradlast (Equivalent Single Wheel Load) von

L
ESWL = % =78617,64lb (10.7)
berechnen.
REDUCTION FACTOR Bild 10.11
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Mit dem ESWL lasst sich anhand von Bild 10.12 die Load Classification Number von
LCN =90 bestimmen.

10.9 Fahrwerksintegration

Die Aufhdngung des Hauptfahrwerks ist im Biegetorsionskasten des Fligels
integriert, der zu diesem Zweck im betreffenden Bereich verstarkt werden muss. Das
Hauptfahrwerk wird jeweils seitlich nach innen in den Fahrwerksschacht eingefahren
und kann so im unteren Bereich des Rumpfes verstaut werden.

Das Bugfahrwerk wird nach vorne in den Rumpf unter dem Cockpit eingefahren,
damit im Falle eines Versagens des betreffenden Hydrauliksystems das Ausfahren
durch die Erdanziehungskraft und den Staudruck unterstitzt wird.

Alle Fahrwerkschachte ergeben durch die Integration in den Rumpf eine
Unterbrechung des Innendruckbeaufschlagten Bereiches. In diesen Bereichen ist
somit eine sorgfaltige Abdichtung erforderlich, um Druckleckagen zu vermeiden.
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11 Polare

Zum Abschluss des Flugzeugentwurfs ist es erforderlich die Flugleistungen des
Nachentwurfes zu Uberprifen. Anhand der Polare ist die in der Dimensionierung
abgeschatzte Gleitzahl im Reiseflug auf ihre Erreichbarkeit zu kontrollieren.

Die Polare stellt einen Zusammenhang zwischen Auftrieb und Widerstand her. Bei
der Bestimmung der Polare geht es im Wesentlichen um die Berechnung des
Widerstands. Der geforderte Auftrieb ist im Reiseflug durch das Flugzeuggewicht
vorgegeben. Es gilt hier fur die Polare eine Gleichung der Form

c’

+— 11.1
D,0,wave ITDQ\@ ( )

Zur Berechnung des Widerstandes wird eine in der Literatur vorgeschlagene
Methode der Widerstandsaufteilung gewaéhlt. Es handelt sich dabei um die
Berechnung der Einzelwiderstdande von allen Flugzeugkomponenten. In dieser
Betrachtung setzt sich der Nullwiderstandsbeiwert C,, zusammen aus den

Einzelwiderstanden von Fligel, Rumpf, Leitwerken, Triebwerksgondeln und
Triebwerken. Der Nullwiderstandsbeiwert wird dann beschrieben durch die Form

8 Swetc
Cpo = 2.Cy, [FF, @, =5 (11.2)

c=1 ref
Darin ist C, . der jeweilige Beiwert des Reibungswiderstandes, FF. ein Faktor der
den Formwiderstand bertcksichtigt, Q. bewertet den Interferenzwiderstand bezogen
auf den Rumpf und S, /S, ist das Verhdltnis aus umstromter Flache der

entsprechenden Komponente und Referenzflache S, =S, =185.25m”.

Wegen der Kompressibilitatseffekte bei hohen Fluggeschwindigkeiten im Reiseflug
kommt noch der Wellenwiderstandsbeiwert hinzu. Diese Erhdéhung des
Nullwiderstandsbeiwerts betragt

b
ACD,O,wave :al:ﬁ M - ] . (113)

crit

Bei der Bestimmung der Widerstande muss zwischen laminarer und turbulenter
Stromung unterschieden werden. Bei laminarer Strémung gilt

C ammnar =1328/+/Re . (11.4)
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Der Widerstandsbeiwert bei turbulenter Stromung ergibt sich nach [Raymer 1992] zu

C = 0455 . (11.5)

f turbulent (Iog Re)2'58 [(l1+ 0144 M P )0,65

Fur die Reynoldszahl ergibt sich folgender Zusammenhang
Re=——. (11.6)

Die dynamische Viskositat betragt fir den Reiseflug v =5,4602510°m?/s. Die
charakteristische Lange bei Fligel, H6hen- und Seitenleitwerk ist die mittlere
aerodynamische Flugeltiefe, beim Rumpf die gesamte Rumpflange. Die
Geschwindigkeit der Boeing 757 betragt im Reiseflug V., =236,04m/s, was einer

Machzahl von M, =0,8 entspricht.

Im Falle, dass die Oberflache der Flugzeugauf3enhaut relativ rau ist wird der
Reibungswiderstand C hoéher sein als das Uber die Gleichung (11.5)

f ,turbulent
beschriebene Ergebnis ist. Dieser Effekt wird durch die sogenannte ,cut-off*
Reynoldszahl beriicksichtigt.

Nach [Raymer 1992] gilt fir Machzahlen M <0,9

I 1,053
R, o =38,21[ﬁﬂ . (11.7)

Als Oberflache wird hier flr das gesamte Flugzeug glatte Farbe angenommen, wofur
sich eine Rauhigkeit von k =6,35110°m ergibt. Fur die Berechnungen muss immer
die kleinere der beiden Reynoldszahlen verwendet werden.

Das Verhéltnis der beiden Reynoldszahlen bei den hier vorliegenden
Reiseflugbedingungen ist

Re _ VIOK“® _ 23604m/s0{6,3510°m)™

) - =038107°%°. (118
v (38,210  546025[10° m?/s (38,21 1** (11.8)

Re

cut—off

Da dieses Verhaltnis bei den hier betrachteten Langen immer Re/Re <1 ist,

cut—off
wird in allen folgenden Rechnungen die daher kleinere Reynoldszahl nach Gleichung
(11.6) verwendet.
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Im weiteren Verlauf wird nun die Berechnung der jeweiligen Einzelwiderstande der
Flugzeugkomponenten vorgenommen.

11.1 Rumpf

Die Reynoldszahl der Strémung entlang des Rumpfes betragt

_ Ve O _ 236,04m/s[47,32m

Re
- v 5,46025107° m?/s

= 2,045210°. (11.9)

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang des Rumpfes zu einem Anteil von
k =20% laminar verlauft. Der mittlere Reibungswiderstand lasst sich

abschatzen durch

laminar,F

Cf,F = I(Iaminar,F |:(l:f,laminar,l: + (1_ kIaminar,F )[Cf,turbulent,F ' (1110)

Nach Gleichung (11.4) betragt

C =1,328/,/2,045210° =9,23010°, (11.11)

f,laminar,F
und nach Gleichung (11.5) ist

C = 0455 =182160107°.  (11.12)

f turbulent, F (lOg 2,0452 HOS)Z,SS [([l+ 0,144 [(D,82)0’65

Daraus ergibt sich der mittlere Reibungswiderstand nach Gleichung (11.10) zu
C,r=0209,23010° +0,8[1,8216[10° =1,475910°. (11.13)

Der Formfaktor fur den Rumpf ergibt sich zu

60 . (I /d;) 60 , (47,32m/3799)

FF. =1+ . =1+ . =10622. (11.14)
(I-/d.)° 400 (47,32m/3,799m) 400

Da der Interferenzfaktor sich auf den Rumpf bezieht ist hier Q- =1,0.
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Die benetzte Flache fur zylindrische Rumpfe ist nach [Torenbeek 88]

2/3
Serr =Tl O Eﬁl—%} [ﬁhx%z] =506,37m>. (11.15)

F F

Der Rumpf der Boeing 757 ist wie in Kapitel 3 beschrieben nicht vollig zylindrisch,
wird an dieser Stelle zur Vereinfachung jedoch als solches betrachtet.

Der Nullwiderstandbeiwert des 757 Rumpfes ist nach Gleichung (11.2)

2
Cpor =1,47590107° [1,0622 1,0 122"'23;”‘2 = 4,28520107° (11.16)
' ,20M

11.2 Flugel

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Fliigels betragt

Re, = Yor [Buac _ 236.04m/s(5,66m _, \\oryor (11.17)
v v 54602510°m?/s

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang des Flugels zu einem Anteil von
Kaminarw = 20% laminar verlauft. Der mittlere Reibungswiderstand lasst sich

abschatzen durch

Cf,W = kIaminar,W |:Q:f,laminar,w + (1 - kIaminar,W )[Cf,turbulent,w ' (1118)

Nach Gleichung (11.4) betragt

Cy ammarw =1:328/+/2,4467 107 = 2,6847 107, (11.19)
und nach Gleichung (11.5) ist
C st = 0.455 =2467400°.  (11.20)

(log2,4467 107 |** tft + 0144 0,82)**
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Damit ergibt sich der mittlere Reibungswiderstand nach Gleichung (11.18) zu
C,w =0,2[2,684710 +0,8[2,467410™° =2,510810°°. (11.21)

Der Formfaktor fur den Fligel ergibt sich zu

FF, = {1 + 00 [EEJ +100 [é%j } L3atm e feosg, )°2]. (11.22)

X, \C

Die Dickenricklage liegt nach [Abbott/Doenhoff] bei x, =0,4 und der Pfeilwinkel an
der Dickenricklage ist

tang,, =tan¢g . —i[EA'—O _A} = tan 28,8°—i 40 Dﬂ}

A 1100 1+ 7.8 1100 1+0,2
(11.23)
=@, =22,44°
Damit ist der Formfaktor nach Gleichung (11.22)
— 0’6 4 0,18 0)0.28| _
PR, =1+ 5 [{0,121)+100 ({0,121)" | 1,34 [0,8°*° [{cos 22,44°)°%*| =15147. (11.24)
Der Interferenzfaktor des Flugels ist ebenfalls Q, =10.
Die benetzte Flache des Fligels ist nach [Torenbeek 88]
SWet,W = Se><p,W [él-l_ 0’25 |:qt/cr ) D’I%J
Do (11.25)
= 336,63m” Lﬁ1+ 0,250121 1" : J = 346,8m".
Der Nullwiderstandbeiwert des Fliigels betragt nach Gleichung (11.2)
_ 3 346,8m* _ 5
Coow =2,51080107 [1,51471,0 EIlW =7120107". (11.26)
,25m
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11.3 Hohenleitwerk (HLW)

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Hohenleitwerks betragt

Ver Byacn _ 236,04m/s [3,38mm

Re, = =
; v 5,4602510° m?/s

=14,61110°. (11.27)

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang des Hohenleitwerks zu einem
Anteil von k =20% laminar verlauft. Der mittlere Reibungswiderstand lasst

laminar,H

sich abschatzen durch
Cf,H = kIaminar,H |:q:f,laminar,H + (1_ I(Iaminar,H )l:Cf,turbulent,H ' (1128)

Nach Gleichung (11.4) betragt

Cy aminarr =1,328/,/14,611000° =3,474010™, (11.29)
und nach Gleichung (11.5) ist

C = 0455 =2,671010°°, (11.30)

f turbulent,H (lOg 14,611 D_OG )2,58 [(ﬂ. + 0,144 [@,82 )0,65

Damit ergibt sich der mittlere Reibungswiderstand nach Gleichung (11.28) zu

C,, =0,203474110™ +0,8[2,671107° =2,2110°°. (11.31)

Der Formfaktor fur das Hohenleitwerk ergibt sich zu

FF, =[1+%[ﬁ3 100[é j }[[TLIMEM“S feosg, ). (11.32)

Xy

Die Dickenrucklage liegt nach [Abbott/Doenhoff] bei x, =0,3 und der Pfeilwinkel an

der Dickenriicklage ist

tang,, , =tang, , - _EE ° d }_t 300_459EE : &_0’4}

100 1 100 1+0,4

(11.33)
= By, 5 =29,19°
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Damit ist der Formfaktor nach Gleichung (11.32)

FF, = {1 + % [{0,09) +100 [ﬂo,og)“} E[]l,34 [0,8°* {cos 29,19°)°'28] =147. (11.34)

Der Interferenzfaktor fur das Hohenleitwerk entspricht einem Wert von Q,, =1,04.

Die benetzte Flache des Hohenleitwerks ist nach [Torenbeek 88]

SWet,H = 2 |:Se)(p,H I:El-l_ 0,25 [ﬂt/cr )H d--;-TH#laHj

+A,

(11.35)
=100,7m? [11+ 0,25 0,09 +0.7104 =102,95m?.
1+0,4
Der Wert fur die umstromte Flache wurde tber die Beziehung S, =S, gebildet.

Der Nullwiderstandbeiwert des Hohenleitwerks errechnet sich nach Gleichung (11.2)
zZu

2
Coop = 2210107 (1,47 (1,04 lgé'zzmz =18777010°. (11.36)
' ,2om

11.4 Seitenleitwerk (SLW)

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Seitenleitwerks betragt

Re. = Ver Byacy _ 236,04 m/s [6,53mm
' v 5,46025107° m? /s

=2,822810" . (11.37)

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang des Seitenleitwerks zu einem
Anteil von k =20% laminar verlauft. Der mittlere Reibungswiderstand lasst

laminar VvV

sich abschéatzen durch

Cf,V = I(Iaminar,v |:([:f,laminar,v + (1_ kIaminar,v )[Cf,turbulent,v ' (1138)
Nach Gleichung (11.4) betragt

C = 1,328/ 2,822810" =2,49950107, (11.39

f,laminar,V
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und nach Gleichung (11.5) ist

C f turbulent VvV = 0’455 = 2,4147 |:I.O_3 . (1140)

(log2,8228 710" ™ tfi+ 0244 087

Damit ergibt sich der mittlere Reibungswiderstand nach Gleichung (11.38) zu
C,, =0,2[2,4995010™ +0,8([2,4147 10" =1,981710°°. (11.41)

Der Formfaktor fur das Seitenleitwerk ergibt sich zu

FF, -[1 %[ﬁ_jv +100[é j }E[MMMMS [cos g, )“8] (11.42)

X, \C

Die Dickenriicklage liegt nach [Abbott/Doenhoff] bei x, =0,3 und der Pfeilwinkel an
der Dickenrucklage ist

tan¢Vv30=tan¢v,25 —[E > E}_'_—}—t an 35° — 156EE > 6_0’6}

100 100 1+0,6

(11.43)
= @, 4 =33,75°

Damit ist der Formfaktor nach Gleichung (11.42)

FF, _[1+_[601)+100[601 }Eﬁl34[ﬂ)8°w [{cos 33,75°) 028] 148.  (11.44)

Die maximale zulassige Profildicke des Boeing 757 Seitenleitwerks hat einen Wert

von (ij =0,0957 und wird an dieser Stelle auf (ij =0,1 aufgerundet.
c \Y

\
Der Interferenzfaktor ist fir das Seitenleitwerk ist ebenfalls Q,, =1,04.

Die benetzte Flache des Seitenleitwerks ist nach [Torenbeek 88]

vy =250, r0zsttc), 10

1+ A,
+0,7[0,6

1+0,6

(11.45)

=68,74m’ E€1+ 0,2500,1 j=70,27m2.
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Der Wert fur die umstromte Flache wurde hier, ebenso wie beim Hohenleitwerk,

vereinfacht Uber die Beziehung S, =S, gebildet.

Der Nullwiderstandbeiwert des Seitenleitwerks ist nach Gleichung (11.2)

2
Cpoy =19817107° 1,48 1,04 %7805,22% =1,1406107°. (11.46)
‘ 25m

11.5 Triebwerksgondeln

Das Vorbildflugzeug, die Boeing 757 der Fluglinie Condor, ist mit zwei P&W 2040
Triebwerken unter den Tragflachen ausgerustet.

Bild 11.1 Triebwerksgondel des PW2040 an einer Boeing 757 (www.airpics.com)

Jedes dieser Turbofantriebwerke mit einem Fandurchmesser von 2,15m (84,8in)
leistet 185KN Schub, bei einem Massendurchsatz von 608kg pro Sekunde. Die
Gesamtlange des P&W 2040 Kerntriebwerkes wird mit 3,73m angegeben. Fur die
Widerstandsberechnungen sind jedoch die Gesamtabmale der Verkleideten
Triebwerke heranzuziehen und werden auf der folgenden Seite veranschaulicht.

Die geometrischen Daten der Triebwerksgondeln sind auf Bild 11.2 und in der
Tabelle 11.1 dargestellt.
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Bild 11.2 Geometrie der PW2040 Triebwerksgondel fiir die Boeing 757
Durchmesser| 2,69 | 2 |0,75|1,04 |1,34| 1,7 | 4,28
Lange [m] 0,45|042| 1,8 | 5,25
Tabelle 11.1 Abmalie der Boeing 757 Triebwerksgondeln

Die in Tabelle 11.1 aufgefuhrten AbmalRe wurden aus einer Zeichnung hochskaliert
und kdénnen daher geringe Abweichungen gegeniber dem Original aufweisen.

Die Reynoldszahl der Stromung entlang der Triebwerksgondeln betragt

Re _ Ver Oy _ 236,04m/s [(5,25m
§ v 5,46025107° m?/s

=2,2707 110’ (11.47)

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang der Triebwerke vollstandig
turbulent ist. Nach Gleichung (11.5) ist

0,455 .
frbutentn = Crn = =2,4955[107°. (11.48)

© (log2,2707 07 ** tfa + 0,144 0,82 )

Der Formfaktor fur die Triebwerksgondeln ergibt sich zu

0,35 0,35

Fhw =1 (1,/d.) = (5,25m/2,69m)

=11795. (11.49)

Der Interferenzfaktor fur die Triebwerke ist Q, =1,3.
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Die benetzte Flache der Triebwerksgondeln ist zusammengesetzt aus

wet, N = Swet,fan cowl. + Swet,gas gen. + SWet,plug ' (1150)

Mit den Teilflachen

D
SWet,fan cowl. — In EDn %2 +0,35 EI’L +0,8 d% +115 Eﬁl— :_IJ GDii|

=4,28m [2,69m 2+035D£ OS& +115 1—ﬁ ——|(11.51)
4,28 4,2812,69 4,28 2,

=32,45m?

5/3
_ 1(, D, D,
Swet,gas gen. — ﬂl]g EDg 1_§ 1- D 1_0,18 |_
g g
- 700.45m 134m 1 - = i1 - =04 | 1018 22 (11.52)
3 1,34 O 45

=191m?

und
Swetpig = 0,7 07l (D, =0,7 70,42m [0,75m = 0,69m* (11.53)
ergibt sich
Syen =32,45m? +191m? +0,69m? =35,05m? . (11.54)
Der Nullwiderstandbeiwert der Triebwerksgondel folgt aus Gleichung (11.2)

Cpoy =2,4955[107° m1795m391% 7,241107 (11.55)
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11.6 Gesamtnullwiderstand

Die Summe aller berechneten Einzelwiderstande ergibt den Gesamtnullwiderstand:

C:DO :CDO,F +CDO,W +CDO,H +CDO,V +2[<|:DO,N

R (11.56)
= (4,2852 +712+18777 +11406 + 2 [0),0724) [0~ =0,01457
11.7 Wellenwiderstand
Die Gleichung zu Berechnung des Wellenwiderstands lautet
M b
ACDOwave :al:ﬁ - ] . (1157)
- M crit

Die Parameter a, b und M _.. sind dabei aus den Messdaten zum Wellenwiderstand

crit
einer Boeing 727-200 entstanden. Dieses Flugzeug wurde als Bezugsgrol3e gewabhilt,
da seine Reisefluggeschwindigkeit V., =254m/s und die Machzahl des

Widerstandsanstiegs M, =0,88 mit den ermittelten Daten der mit gleichem
Rumpfquerschnitt ausgelegten Boeing 757 (V. =236,04m/s,M, =0,82) gut
ubereinstimmen. Daraus ergeben sich nach [Roskam IlI] a=01498, b=32 und
M., =0,7.

Somit ist der Wellenwiderstand

crit

3,2
AC, 5 wave = 0,1498 EE% —1j =2,9594 107", (11.58)
o 0

11.8 Oswaldfaktor und Gesamtwiderstand

Der Oswald-Faktor wurde in Kapitel 2.5 der Dimensionierung fur den Reiseflugfall mit
einem Wert von e =0,85 angenommen. Nach [Howe 2000] lasst sich der Faktor nun

genauer beschreiben durch

°7 : . (1159)
f+012mM° )1+ 0142+ f(A)TAL{Lot/c)"*  010{3Lh, +1)
(cosg,, ) (4+A)®
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Mit der Anzahl der Triebwerke unter den Fligeln n, =2 und dem Parameter

f(A)=0,00501+150{1 -0,6)° ) = 0,00624 (11.60)

ergibt sich fur den Oswaldfaktor ein Wert von e =0,727 . Dabei tritt eine Abweichung
zum bisher angenommenen Wert von 14% auf.

Abschliel3end lasst sich die Polare des Flugzeugs bestimmen und man erhéalt

2 2
Co =Coy +ACo 5 e S _oomas7e S (11.61)
o AR (7,810,727
Die hier bestimmte Polare ist zur Veranschaulichung in Bild 11.3 dargestellt.
Polare
15
J—

CL

—— Polare —— L/Dmax

-0,5

Co

Bild 11.3 Polare
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Fur den Auftriebsbeiwert im Reiseflug C . =065 ergibt sich somit ein
Widerstandbeiwert von C, . =0,035402, woraus sich nun auf die Gleitzahl im

Reiseflug schliel3en lasst:

C
(Lj =R =-1836 (11.62)
D CR D,CR

Die hier bestimmte Gleitzahl weicht von dem in Kapitel 2.5 Gber Gleichung (2.24)
ermittelten Wert von (L/D),, =17,01 um 8% ab.

Hierbei ist in der Abweichung jedoch eine Verbesserung der Flugleistung zu
erkennen. Daher kann an dieser Stelle bestatigt werden, dass das Flugzeug die in
der Dimensionierung geforderten Flugleistungen zufriedenstellend erfillt.
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12 Direkte Betriebskosten (Direct Operating
Costs, DOC)

Die Berechnung der DOC erfolgt nach der Methode der Association of European
Airlines (AEA 1989a) fur Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge. Diese Methode
bericksichtigt die einzelnen Kostenelemente Abschreibung, Zinsen, Versicherung,
Kraftstoff, Wartung, Personal und Gebuhren, die addiert werden, um die gesamten
direkten Betriebskosten des Flugzeugs zu erhalten. Es gilt somit

Cooc =Cpgp +Ciyr +Cys +C +Cyy +Cp +Cpe (12.1)

Die direkten Betriebskosten kénnen auf verschiedene GroéRen bezogen werden, z.B.
auf die Flugstrecke, Flugzeit, Nutzlast oder die zuriickgelegten Sitzplatz-Kilometer.
Im vorliegenden Fall werden die Kosten fur das Flugzeug als aquivalente Tonnen-
km-Kosten dargestellt.

Hierbei wird die der DOC Rechnung zu Grunde liegende Flugstrecke 50% der
Reichweite laut Anforderung betragen. Zunachst wird fur die Kostenermittlung der
Zeitraum von einem Jahr betrachtet und die jahrlichen Flugzeugkosten tber

Cpoc =C (12.2)

alc,a

ermittelt.

12.1 Abschreibung

Die jahrliche Wertminderung setzt sich zusammen aus dem Kaufpreis des Flugzeugs

Pew s S€INEM Restwert P, und der Nutzungsdauer, die bei der Methode nach
AEA 1989a mit n_, =14 angesetzt wird. Die Abschreibung ergibt sich demnach zu
Ptotal Eél_ P;Sidual j
Coe = el 2 (12.3)
r]DEP

Das Verhaltnis Py /P ISt flr die AEA-Methode mit P .. /Pow = 0.1 @angegeben.

Der erforderliche Kaufpreis des Flugzeuges P setzt sich aus dem

total
Auslieferungspreis und dem Preis fur die von Flugzeughersteller empfohlenen
Ersatzteile zusammen:

P

total

=P

delivery

+P, (12.4)
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Der Auslieferungspreis P, wird durch den Mittelwert der drei folgenden

elivery

Abschatzungsmethoden bestimmt.

Eine Abschatzung Uber die maximalen Startmasse ergibt mit dem Verhéltnis
Paeiivery /Muro = 500US$/kg fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge

P. .
_ " delivery DmMTO =500 UkS$ D.10736,18kg =55,368Mio US$. (125)

MTO g

P

delivery —

Eine Abschatzung Uber die Betriebsleermasse nach [Jenkinson 1999a] liefert mit
dem Verhaltnis Py, /Mo =860US$/kg fiir Kurz- bis Langstreckenflugzeuge

P
P = :;"V”y [, = ss(ao—ukz,$ [60037,82kg = 51,633Mio US$. (12.6)

delivery
OE

Die dritte Abschéatzung wird Uber die Anzahl der Sitzplatze. Es gilt mit dem Verhéltnis
Pueivery /Neax = 265000US$/kg flr Kurz- bis Langstreckenflugzeuge

P
= Joey = 265000US$ (210 = 55,65Mio US$. (12.7)

PAX

P

delivery

Der Mittelwert fur den Auslieferungspreis betragt damit P, =54,217Mio US$.

elivery

Der Preis fur Ersatzteile P; berechnet sich aus einem Anteil ks ,- am Preis der
Flugzeugzelle und einem Anteil k;. am Preis der Triebwerke. Fiur beide Anteile
ergeben sich bei der AEA 1989a Methode kg, =01 und ki  =03. Fur die

Ersatzteile gilt
PS = kS,AF |:IPAF +kS,E |-_mE |:PE . (128)

Die Anzahl der Triebwerke entspricht nach dem Vorbild der Boeing 757 n. = 2. Der

Triebwerkspreis wird in Abhangigkeit vom Startschub eines Triebwerks T . mit

folgender statistischer Gleichung basierend auf Daten nach [Jenkinson 1999b]
abgeschatzt:

T 0,81 0,81
P. = 293US$ EE%J = 293US$ Eé%) = 5,423Mio US$. (12.9)
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Der Preis der Zelle entspricht dem Preis des Flugzeugs abziglich des Preises der
Triebwerke:

PAF =P

setivery — Ne [Pz =54,217Mio US$ -2 [5,423Mio US$ = 43, 371Mio US$  (12.10)
Daraus ergibt sich Giber Gleichung (12.8) der Preis fur die Ersatzteile

P, =0,1[43,371Mio US$ +0,3[2 [5,423Mio US$ = 7,591Mio US$. (12.11)

Mit diesem Wert kann der Kaufpreis des Flugzeugs nach Gleichung (12.4) zu

P

total

= 54,217Mio US$ + 7,591Mio US$ = 61,808Mio US$ (12.12)

bestimmt werden, woraus sich schlielich fur die Abschreibung nach Gleichung
(12.3) folgender Wert berechnen lasst:

61,808Mio US$L{L-0,1)
DEP = 14

= 3,973Mio US$/Jahr (12.13)

12.2 Zinsen

Bei 100%-iger Fremdfinanzierung ergeben sich die Zinsen mit dem
durchschnittlichen Zinssatz bei der Methode nach AEA 1989a von p,, =0,0529 zu

Cur = Pay [P =0,0529 [(61,808Mio US$ = 3,27 Mio US$/Jahr . (12.13)

12.3 Versicherung

Der jahrliche Versicherungsbetrag der das Flugzeugs gegen Beschadigung (hull
damage) oder totalen Verlust (hull loss) absichert kommt mit dem Parameter
Kins = 0,005 bei der Methode nach AEA 1989a auf einen Wert von

CINS = kINS [P

delivery

= 0,005 [$4,217Mio US$ = 0,271Mio US$/Jahr . (12.15)
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12.4 Kraftstoff

Die Kraftstoffkosten, fir ein Betriebsjahr werden nach

C. =n,, [P [in, (12.16)

berechnet. Darin ist n,, die Anzahl der Fllge, die pro Jahr durchgefuhrt werden. Der

Parameter P. ist der Kraftstoffpreis, welcher hier mit P. =0,22US$/kg angesetzt
wird. Die Masse des wahrend des Fluges verbrauchten Kraftstoffs beschreibt m. .

Da hier nur die halbe Reichweite gegentber der Dimensionierung zugrunde gelegt
wird, muss fur die Ermittlung der Kraftstoffmasse zunachst ein neues
Massenverhaltnis fir den Reiseflug berechnet werden. Mit dem Reichweitenfaktor
nach Gleichung (2.36) von B, =2882256105 und der im Reiseflug zurtickgelegten

Flugstrecke nach AEA-Methode

Sex = (0,5[R)1,05 + 250NM ?\Jsl\znm = (2759500m) 1,05 + 463000m = 3360475m  (12.17)

ergibt sich das neue Massenverhaltnis fur den Reiseflug zu
Ms ¢ 8 =089, (12.18)

Nach der Methode nach AEA 1989a wird eine andere Dauer des Warteflugs von
t, =1800s gefordert. Das neue Massenverhaltnis fiir den Warteflug betragt mit dem

Zeitfaktor nach Gleichung (2.39) von B, =134600

_b

M — 8 =0,987. (12.19)

M

Mit den Massenverhaltnissen fur die restlichen Fluphasen nach Tabelle 2.2 ergibt
sich eine neue ,mission fuel fraction* von

M, =0,992[0,99 0,987 [0,89 [0,98 [0,995 = 0,841, (12.20)

woraus sich die neue Kraftstoffmasse ergibt zu

M. =M, - M, )=110736,18kg [D,159 = 17584,06kg . (12.21)
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Die noch benétigte Anzahl der Fluge pro Jahr n,, ergibt sich aus der Flugzeit

_ Ser _ 3360475m
"V, 236,04m/s

=14215s = 3,95h (12.22)

und zwei weiteren Parametern. Diese betragen bei der Methode nach AEA 1989a
ky; =3750h und k,, =0,75. Die Anzahl der Fluge pro Jahr ist dann

I(Ul
v tf +kU2

=798. (12.23)

Hieraus errechnet sich fur die Kraftstoffkosten nach Gleichung (12.16) der Wert

Cr =798 E(D,22Uk—z$ [17584,06kg = 3,087 Mio US$/Jahr . (12.24)

12.5 Wartung

Die Wartungskosten C,, setzen sich zusammen aus den Anteilen Personalkosten
(labor costs) C,,, und Materialkosten (material costs) C, , . Die Materialkosten

werden noch in Kosten flr Zelle und Triebwerk aufgeteilt.

Die Wartungskosten werden zunachst auf eine Flugstunde bezogen und
anschlieRend mit der Gesamtflugzeit pro Jahr multipliziert. Sie ergeben sich damit zu:

Co =(tw s *twes)Lw *Crmnrs +Cuume )H; O, (12.25)

Nach AEA 1989a gelten folgende Beziehungen:

e =2 01900° L tin,, +67-—20000K8 e 1 0,6871,)  (12.26)
AR kg m,. +75000kg
_1 -6 51
Cunes =1 (142007 +22000° 211, | P, (12.27)
f
0,4

_ 1 1,3n
e =Ne D210 O, 14102007 T, o | (1= (12.28)

f
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0,8
Cones =N E2,56UT8$ &, K, +k3)[ﬁ1+1,02 ElO"“%EI’T,O’Ej [E1+1;ih][kmp (12.29)

f

Fur diese Beziehungen gelten:

My = Moz — Mg g = 44957,99Kg (12.30)

k, =1,27 0,2 [*? =0,984 (12.31)

k, =0,4 [é%gwej“ +0,4=1,019 (OAPR = 28) (12.32)

k, =0,032[h, +k, =0,922 (h. =11)  (k, =057) (12.33)
Kpe = L+ ppye ) " =1,575 (p,e =0,033) (12.34)
L, = 69UTS$ [k, =108,675US$/h (12.35)

Aus diesen und schon bekannten Parametern ergeben sich Anhand der Gleichungen
(12.26) bis (12.29) folgende Ergebnisse:

ty a1 =6,909 MMH/FH
Cuw ar ¢ =14153US$/h
ty e ; =1,676 MMH/FH
Cuwe s =142332US$/h

Die gesamten Wartungskosten pro Jahr belaufen sich nach Gleichung (12.25) auf
einen Gesamtbetrag von C,, =3,832Mio US$/Jahr .
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12.6 Personal

Die Personalkosten richten sich nach Art und Anzahl der Besatzung des Flugzeuges.
Sie ergeben sich zu

Ce =(Neo Meo +Nep [y ) O, [ (12.36)

tar

Die Stundensatze fur Cockpit- und Kabinenbesatzung ergeben sich bei der AEA-
Methode zu L., =2465US$/h und L. =81US$/h. Die betrachtete Zeit ist

t, =t, +0,25h =4,2h. Damit ergeben sich bei einer Starke der Cockpit- und

Kabinenbesatzung von n,, =2 und n., =5 die Personalkosten nach Gleichung
(12.36) zu

C. =(2[246,5US%$/h +5B1US$/h)[2,2h (798 = 3,01Mio US$/Jahr.  (12.37)

12.7 Gebuhren

Die Gebihren pro Jahr betragen

CFEE = CFEE,LD + CFEE,NAV +CFEE,GND ) (1238)

Die Gebuhren teilen sich nach Gleichung (12.38) in drei Hauptgruppen auf.
Im folgenden Abschnitt werden Lande-, Flugsicherungs- und Abfertigungsgebihren
berechnet:

Cree 1o = Kip Myro M, , ke =1,665Mio US$/Jahr (12.39)
Cree nav = Ky IRE/Myo O, OK,e =3,956Mio US$/Jahr (12.40)
Cree onp = Koo [Mp, O, , Tk = 4,862Mio US$/Jahr (12.41)

Die Gebuhren wurden auf Basis einer Preisangabe von 1989 berechnet (Jahr der
Veroffentlichung der AEA1989a-Methode). Es wird daher von einer hoheren
Inflationsrate ausgegangen als bei den lGbrigen Kostenelementen ( p, =6,5%).
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Der Inflationsfaktor wird damit:
k”\”: — (1+ p|N|: )nyear_nmethod = 1,065(2003_1989) — 2’415 (1242)

Weiter wurden folgende Angaben der AEA-Methode verwendet:
Kio =0,0078US$/kg , Ky, =0,00414US$/(NM kg ) und ke =01US$/kg .

Abschliel3end lasst sich die Gesamtsumme der Gebuhren nach Gleichung (12.38)
eiberechnen:

Cree = (1,665 +3,956 +4,826)Mio US$/Jahr =10,483Mio US$/Jahr  (12.43)

12.8 Gesamtdarstellung

Zunachst werden die Betriebskosten auf Jahr gesehen Uber Gleichung (12.1)
ermittelt:

Cpoc = (3.973+3,27 +0,271+3,087 + 3,832 +3,01+10,483)Mio US$/Jahr

_ (12.44)
=27,926Mio US$/Jahr

Die Aufteilung der einzelnen Kostenelemente ist in Bild 12.1 dargestellt.

Direct Operating Costs
14%
@ Abschreibung
12% B Zinsen
O Versicherung
O Kraftstoff
w
1% B Wartungskosten
@ Personal
11% @ Gebihren
11% 14%
Bild 12.1 Direct Operating Costs (DOC)
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12.9 Aquivalente Tonnen-km-Kosten

An dieser Stelle soll das Einnahmepotential der Fluggesellschaft Gber die Tonnen-
km-Kosten aufgezeigt werden.
Betrachtet man die gesamte Nutzlast m, =m_, +mg ... +m als Summe der

cargo
Nutzlast durch Passagiere, Gepack und Fracht, so erhéalt man die Tonnen-km-Kosten
(ton-mile-costs).

C C
Ct . — alc,t — alc,a — 0’4731 US$ 1 (1245)
©om, R m,mh,[R t km

An dieser Betrachtungsweise ist jedoch nachteilig, dass Frachtmassen die
bezogenen Kosten genauso stark beeinflussen wie die ,hochwertige” Beftrderung
von Passagiermassen. Um jenen Einfluss zu Kkorrigieren, kbnnen aquivalente
Tonnen-km-Kosten (equivalent ton-mile-costs) berechnet werden, die die
Frachtmassen mit einem Korrekturfaktor k berticksichtigen.

cargo

— Ca/c,t
C = (12.46)

equiv,t,m ( )
mpax + mbaggage + kcargo,CLD Ijmcargo,CMD + kcargo,B |]ncargo,B R

Hierbei werden gemafR der Al 1989-Methode die Korrekturfaktoren K., c.o fur

Container im Lower Deck und k fur lose untergebrachtes Gepack im Bulk

cargo,B
Bereich verwendet.

Al 1989 nimmt an, dass 1000kg Fracht in Containern soviel Einnahmen verschaffen
wie 5 Passagiere und beriicksichtigt dieses tber

1 mpax Ijnbaggage
kcargo,CLD = 070056 Eln— = 014875 . (1247)
pax

Weiterhin wird nach Al 1989 angenommen, dass das Transportvolumen fur lose
Fracht nur zu 50% genutzt wird, hingegen das Transportvolumen fir Container zu
100% und bestimmt daher

k _000251M_0244 12.48
cargo,B — 1 E n Y% . ( . )
pax

Die in diesem Nachentwurf betrachtete Boeing 757-200 der Fluglinie Condor besitzt
ein fur 210 Passagiere ausgelegtes Layout. Bei einer voll besetzten Maschine ist
daher eine Passagiermasse von m, =16674kg und eine Gepackmasse von

Myageae = 3801Kg U berlicksichtigen (Kapitel 3.3). Zur Berechnung der aquivalenten

Tonnen-km-Kosten wird nun noch der Wert der Frachtmasse m benotigt. Da das

cargo
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maximale Abfluggewicht der Boeing 757-200 aufeinen Wert von m,,;, =110736,18kg
reglementiert ist muss unter Beriicksichtigung der Passagiermasse , Gepackmasse
und der Kraftstoffzuladung inklusive des Reservekraftstoffes, die noch zulassige
Frachtzuladung berechnet werden. Die vorgeschriebene Reservekraftstoffmasse
wurde Uber Gleichung (2.50) in Kapitel 2.9 mit einem Wert von m =6307,25

berechnet. Somit wird anhand der folgenden Gleichung die noch madgliche
Frachtmasse

F,res

Meargo = Myro =M -mg —mg . =6332,05kg (12.49)

pax - mbaggage

berechnet. Im operativen Einsatz stehen der Cockpitcrew dafur verschiedene
Zuladung/Reichweite (Payload/Range) Diagramme zur Verfiigung. Bild 12.2 zeigt ein
solches Payload/Range Diagramm fir die Boeing 757-200.

NEITTS: :
€ 080 WACH AT 35,000 AND 38,000 T {10,563 AMD 11,887 W) Bild 12.2
* ATA OOWESTIC RESERYES Payload/Range
¥ STANDARD DAY . N
®  NOUINAL PrRPORUANCT Diagramm fur die
€ COWSLLT USING ARLINM MR SPCITIE QPMRATING ; :
PROCFOURFS PRIDR TO FACILITY DFSISH (BBoelng )757 200
700 ; oeing
a N [raeeh [N \JT
WAXILLUN 7FTRO MU WTia
300,000 LB (90700 KE)
Ay Ay
LixehM 7 ML whaHT
1 188,000 mnﬁﬁ 300 KEY
BS \

\

\ N

ANAN
\

NN
N
N\
AN

T AN

= SERNEAN

TRSENAN
ol NN

e

52

2

8

AN

1.[!50 HALITICAL HIiFE
RANGE

E

3.2.3. PAYLOAD/RANGE FOR LONG-RANGE CRUISE
MODEL FR7-200, -200PF (FWa03T, PWE040 ENGINES]
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Fur die Berechnung der aquivalenten Tonnen-km-Kosten anhand von Gleichung
(12.46) wird angenommen, dass das Passagiergepéack im hinteren Frachtraum und
im Bulk-Bereich verstaut wird. Die Fracht wird in Containern im vorderen Laderaum
untergebracht (Bild 3.5).

Unter Anwendung von Gleichung (12.2) wird C in Gleichung (12.45) eingesetzt

alc,a

=34994,99US$ ermittelt.

Somit ergib sich fur die aquivalenten Tonnen-km-Kosten ein Wert von

und durch Umstellen der Parameter C

alct

- ) 34994,99US$ _
St (16,674t +3,801t +6,33205t [0,4875)2759,5km

(12.50)
1
=053823 US$—

m
Fur die Tonnen-km-Kosten (ton-mile-costs) wurde zum Vergleich in Gleichung

(12.45) ein Wert von C,  =0,4731 US$% bestimmt. Hieraus last sich erkennen,

dass die aquivalenten Tonnen-km-Kosten um etwa 12% hdher liegen. Dieser

Unterschied ist durch die genaure Betrachtung der Gepack und Frachtverteilung
zustande gekommen.

Auf weitere Darstellungsmdglichkeiten der Betriebskosten (DOC) wird an dieser

Stelle verzichtet.

Anhand solcher DOC-Berechnungen sind Airlines in der Lage sich das fur ihr

Einsatzprofil geeignetste Flugzeug auszusuchen.
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13 Zusammenfassung

Abschlielend erfolgt dieser Stelle die Gegenuberstellung der wichtigsten
geometrischen Flugzeugparameter, welche in den vorangegangenen Kapiteln
ermittelt wurden. Zum Vergleich werden in der folgenden Tabelle die Daten der
original Boeing 757-200 denen der Berechnungen dieses Nachentwurfes
gegenubergestellt.

Entwurf Original
Rumpf
Lange 48,58m 46,96m
Max. Kabinenbreite 3,55m 3,53m
Kabinenlange 38,5m 36,09m
Flugel
Spannweite 38,05m 38,05m
Flache 180,8m? 185,25m?
Flachenbelastung 612kg/m? 625,64kg /m?
Pfeilung der 25%-Linie 24,99° 25°
Pfeilung 5o 5o
Hohenleitwerk
Flache 39,88m° 50,35m°
Seitenleitwerk
Flache 331m? 34,37m?
Allgemeines

Maximale Startmasse 110736,18kg 113400kg
Betriebsleermasse 60037,82kg 58390kg
Startschub 162826,5N 185500N
Preis 61,808Mio US$ 73,5Mio US$
Tabelle 13.1 Gegeniberstellung der Vorbild- und Ergebnisdaten

Aus dem Vergleich der einzelnen Ergebnisse mit den Angaben uber das
Vorbildfugzeug, lasst sich erkennen, dass die in den einzelnen Kapiteln verwendeten
Formeln und Rechenoperationen eine gute Naherung an die Originaldaten bilden.
Die grof3te Abweichung in Form von 16% bildet der errechnete Kaufpreis. Da dieser
aber ohnehin von den Herstellern flexibel, je nach Auftragsvolumen, gehandhabt wird
findet ein Anpassung der Inflationsrate nicht statt.

Auf der nachsten Seite ist auf Bild 13.1 nochmals eine Dreiseitenansicht der

Boeing 757-200dargestellt.

129




T 0TI 30T 40 B0
]
1

(FW) 54 FT & IN {16.61 M} 1//
(RRY 55 T 3 IN {16.84 W) / /
— S 7
1Z 1T 4 | 4
~ (3.76 W} 7 == .:
S - -
\ * \
21 FT 3 IN
(6.48 W) \ pS
I\
155 FT 3 IN (47.37 W) -
ﬁ?
13 FT 2 IN
{4.01 W) rg:l;::'3
O0den anmo o o) 00 R = )
ETAT Tl
1?5_:{9 “H:"" 80 IT [16.29 W) —=
154 FT 1 IH (46.97 M}
124 FT 10 IN
(38.05 )
’_ 4? T i ::H _‘
— {1521 M} —
(RRY B [T 1 IN (.46 | =
(PW) B FT 10 IN {2.59
i AT
SCALE 1 IN. = 40 FT I“— T (7.37 M)
Irrr

Bild13.1

Dreiseitenansicht der Boeing 757-200 (Boeing)

130




Literaturverzeichnis

[ABBOTT]
ABBOTT, I.H.; DOENHOFF, A.E.: Theory of wing sections, New York: Dover, 1959

[BANSA]
Bansa F.: Flugzeugentwurf am Beispiel einer Fairchild Dornier 728 Jet, HAW-
Hamburg, FB. Flugzeugbau, 2003

[BECHNER]
Bechner, T.: Boeing 757 and 767, Crowood Press Ltd Ramsbury, 1999

[BIRTLES]
Birtles P.: Boeing 757/767/777, Modern Civil Aircraft 6, lan Allan Publishing, England,
1999

[DATCOM 78]

HOAK, D.E.: USAF Stability and Control Datcom, Wright-Patterson Air Force Base,
Air Force Flight Dynamics Laboratory, Flight Control Division, Ohio, 1978. - Vertrieb:
NTIS

[DUBS 87]
UBS, F.: Aerodynamik der reinen Unterschallstromung, Basel : Birkhauser, 1987

[JAR 25]
JOINT AVIATION AUTHORITIES: Joint Aviation Requirements, JAR-25,Large
Aeorplanes

[HOWE]
HOWE, DENIS: Aircraft Conceptual Design Synthesis, Professional Engineering
Publishing, London and Bury St Edmunds, UK, 2000

[LOFTIN 80]
Loftin, L.K.: Subsonic Aircraft: Evolution and the Matching of size to Performance,
NASA Reference Publication 1060, 1980

[MARCKWARDT 98A]
MARCKWARDT, K: Unterlagen zur Vorlesung Flugzeugentwurf, Fachhochschule
Hamburg, Fachbereich Fahrzeugtechnik, 1998

[MARCKWARDT 98B]
MARCKWARDT, K: Unterlagen zur Vorlesung Flugmechanik I, Fachhochschule
Hamburg, Fachbereich Fahrzeugtechnik, 1998

[OBERT 97]
OBERT, E.: Aircraft Design and Aircraft Operation, Short Course Notes, Linkoping
Technische Hochschule, 1997

131



[RAYMER 89]
RAYMER, D.P.: Aircraft Design: A Conceptual Approach, AIAA Education Series,
Washington D.C:AIAA, 1989

[ROSKAM I]
ROSKAM, J.: Airplane Design. Bd. 1 : Preliminary Sizing of Airplanes, Ottawa,
Kansas, 1989. - Vertrieb: Analysis and Research

[ROSKAM II]
ROSKAM, J.: Airplane Design. Bd. 2 : Preliminary Configurationn Design and
Integration of the Propulsion System, Ottawa, Kansas, 1989

[ROSKAM III]
ROSKAM, J.: Airplane Design. Bd. 3 : Layout Design of Cockpit, fuselage, Wing and
Empenage: Cutaways and Inboard Profiles, Ottawa, Kansas, 1989

[SINGFIELD]
Singfield,T.: Verkehrsflugzeuge Weltweit, NARA-Verlag, Allershausen, 1997

[SCHMITT 98]
Schmitt, D.: Luftfahrttechnik, Flugzeugentwurf, Technische Universitat Minchen,
Lehrstuhl fur Luftfahrttechnik, Skript zur Vorlesung, 1988

[TORENBEEK 88]
TORENBEEK, E.: Synthesis of Subsonic Airplane design, Delft: University Press,
1988

132



	Titelseite
	Kurzreferat
	Aufgabenstellung
	Inhaltsverzeichnis
	Verzeichnis der Tabellen
	Verzeichnis der Bilder
	Liste der Formelzeichen
	Liste der Abkürzungen
	1 Einleitung
	1.1. Boeing 757
	1.2. Entwicklungsgeschichte der Boeing 757
	1.3. Auslegungsparameter der Boeing 757

	2 Dimensionierung
	2.1 Landestrecke
	2.2 Startstrecke
	2.3 Steigrate im 2. Segment
	2.4 Steigrate beim Durchstartmanöver
	2.5 Reiseflug
	2.6 Entwurfsdiagramm
	2.7 Maximale Startmasse
	2.8 Startschub und Flügelfläche
	2.9 Überprüfung der maximalen Landemasse

	3 Rumpfauslegung
	3.1 Rumpfquerschnitt
	3.2 Kabinenauslegung
	3.3 Frachtvolumen
	3.4 Cockpit
	3.5 Notausgänge
	3.6 Konstruktionswasserlinie

	4 Flügelauslegung
	4.1 Flügelpfeilung
	4.2 Zuspitzung
	4.3 Relative Profildicke
	4.4 Flügelprofil
	4.5 Tankvolumen
	4.6 Schränkung
	4.7 V-Form
	4.8 Einstellwinkel
	4.9 Mittlere aerodynamische Flügeltiefe (MAC)

	5 Querruder und Spoiler
	6 Hochauftriebssysteme
	7 Leitwerksauslegung Ι
	7.1 Höhenleitwerk (HLW)
	7.2 Seitenleitwerk (SLW)
	7.3 Höhen- und Seitenruder

	8 Masse und Schwerpunkt
	8.1 Class Ι Methode zur Prognose der Masse und der Massenaufteilung nach RAYMER
	8.2 Class ΙΙ Methode zur Prognose der Masse und der Massenaufteilung nach TORENBEEK

	8.3 Schwerpunktberechnung
	9 Leitwerksauslegung ΙΙ
	9.1 Höhenleitwerk (HLW)
	9.1.1 Auslegung nach Steuerbarkeit
	9.1.2 Auslegung nach Stabilität
	9.1.3 Ermittlung der HLW-Fläche

	9.2 Seitenleitwerk (SLW)
	9.2.1 Auslegung nach Steuerbarkeit
	9.2.2 Auslegung nach Stabilität


	10 Fahrwerksauslegung
	10.1 Position des Fahrwerks
	10.2 Bodenfreiheit der Flügelspitze
	10.3 Heckwinkel
	10.4 Kippwinkel in Längsrichtung
	10.5 Kippwinkel in Querrichtung
	10.6 Auslegung des Fahrwerkes
	10.7 Reifenauswahl
	10.8 Load Classification Number (LCN)
	10.9 Fahrwerksintegration

	11 Polare
	11.1 Rumpf
	11.2 Flügel
	11.3 Höhenleitwerk (HLW)
	11.4 Seitenleitwerk (SLW)
	11.5 Triebwerksgondeln
	11.6 Gesamtnullwiderstand
	11.7 Wellenwiderstand
	11.8 Oswaldfaktor und Gesamtwiderstand

	12 Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs, DOC)
	12.1 Abschreibung
	12.2 Zinsen
	12.3 Versicherung
	12.4 Kraftstoff
	12.5 Wartung
	12.6 Personal
	12.7 Gebühren
	12.8 Gesamtdarstellung
	12.9 Äquivalente Tonnen-km-Kosten

	13 Zusammenfassung
	Literaturverzeichnis

