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Kurzreferat

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Fokker 100

Anhand des Nachentwurfs eines bestehenden Strahlverkehrsflugzeuges, hier der F100, soll
eine Methode des Flugzeugentwurfs durchgefiihrt werden, die im Rahmen der gleichnamigen
Vorlesung von Prof. Scholz vorgestellt wurde. Dazu liefern Daten des Originalflugzeugs wie
Flugelstreckung oder Nutzlast sowie die Zulassungsvorschriften nach JAR/FAR 25 die
Anforderungen. Mit diesen werden eine Vordimensionierung, die Auslegung des Rumpfes,
des Flugels, der Leitwerke und des Fahrwerks und die Bestimmung von Flugzeugmasse,
Schwerpunktlage, Widerstandspolare und Betriebskosten vorgenommen. Als Ergebnis kann
mit den so ermittelten Abmessungen eine Dreiseitenansicht der (nach-)entworfenen Fokker
100 gezeichnet werden, die in den wesentlichen GrofRen kaum vom Originalflugzeug

abweicht. Einzig die Auslegung der Hochauftriebshilfen fihrte zu keinem zufriedenstellenden
Resultat.
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1 Einleitung

Das Zid dieser Arbeit ist der Nachentwurf eines bereits existierenden Flugzeuges - hier des
107-sitzigen Kurz-/Mittelstrecken-Verkehrsflugzeugs ,, Fokker F100“. Er erfolgt zum grofdten
Teil nach der in der Vorlesung , Flugzeugentwurf“ von Prof. D. Scholz vorgestellten und im
dazugehdrigen Skript behandelten Methode, die auf verschiedenen Quellen basiert.

Als Anforderungen werden dabei — neben Forderungen aus den entsprechenden Vorschriften
— die tatsachlichen Leistungen der F100 in den Bereichen Nutzlast, Passagierzahl, Reichweite,
Reiseflugmachzahl, Flugelstreckung sowie Start- und Landestrecke verwendet.

Durch diese Vorgaben sind die grundsiizliche Konfiguration und das zu verwendende
Antriebssystem  weitestgehend festgelegt: Das Flugzeug wird in konventioneller sog.
»Drachenbauweise” als freitragender Tiefdecker mit rickwérts gepfeilten Fligeln konzipiert,
der Antrieb erfolgt durch zwel am Rumpfheck installierte ZTL-Triebwerke (turbofan).

Mit den Eingangsparametern wird zundchst eine erste Dimensionierung nach einer Methode
von Loftin vorgenommen, deren Ergebnisse die Basis fir den detaillierteren Entwurf in den
folgenden Kapiteln bilden und dabei u.U. noch modifiziert werden. Ebenso kann im spéteren
Verlauf des Entwurfes der Durchlauf von Iterationsschleifen nétig werden, d.h. die
Ergebnisse vorangegangener Kapitel werden anhand des jeweils aktuellen Standes Uberprift
und - falls erforderlich - angepasst. Gewissermalien as Ergebnis steht am Ende eine Drei-
Seiten-Ansicht des Flugzeugs, die die so ermittelten Entwurfsparameter enthélt.

Die verwendeten Quellen sind im Text an der jeweiligen Stelle durch den kursiv gedruckten
Autorennamen gekennzeichnet; diese verweisen auf das Literaturverzeichnis. Wo Verweise
auf Abbildungen, Tabellen oder Gleichungen ohne Nennung eines Autorennamens erfolgen,
ist das oben erwdhnte Vorlesungsskript der Ursprung. Dieses sollte als die den Entwurf
malgeblich bestimmende Quelle nicht in jedem Einzelfall genannt werden; es ist aber
ebenfalls im Literaturverzeichnis aufgefuhrt (s.dort Eintrag ,, Scholz*).



2 Dimensionierung

Die Dimensionierung erfolgt im Wesentlichen nach der Methode von Loftin, wie im
Vorlesungsskript Flugzeugentwurf dargestellt. Praktisch durchgefiihrt wurde sie anhand einer
vorbereiteten Excel-Tabelle, die im Wesentlichen die Ausfiihrungen dieses Kapitels enthélt.

2.1 Landestrecke

Aus der Vorgabe der Sicherheitdandestrecke nach JAR 25.125 sowie des max.
Auftriebsbeiwertes ergibt sich ein Maximalwert fur die Fléchenbel astung.

Die tatséchliche Sicherheitdandestrecke des Originalflugzeugs (sq=1350m) dient hier als
Eingangswert fur die Berechnung. Die Flachenbelastung bel max. Landemasse ist

my /Sy =k s YC el SSLrL
mit s =1 und k =0,119 kg/m°.

Der maximal zu erreichende Auftriebsbeiwert wird nach verschiedenen Quellen [Dubs, Bild
5.4; Raymer, Bild 5.5] mit den vorhandenen Hochauftriebseinrichtungen (doppelte Fowler-
Klappe) sowie der Fllgelpfeilung (j ,, =17°) abgeschétzt: C. max =2,7 . Damit wird nun

m, /S, = 433,8%.

Mit Hilfe des Verhdltnisses aus maximaer Landemasse und max. Startmasse lasst sich die
max. Flachenbelastung nach Gleichung 5.6 ermitteln:

My / Sy

m, / =
Mo SN rnML/rnMTO

Nach Roskam [Bild 5.6] (liefert fur zivile Transportflugzeuge my./mvt0=0,65..0,84..1,0) und
Loftin [Tabelle 5.1] (fir Kurzstreckenflugzeuge bis 3700 km Reichweite my /my10=0,91)
wird Mu L/mMTo:O,87 gesetzt

Damit wird die maximale Flachenbdastung m,,,., /'S, = 499 kg/m®.

2.2 Startstrecke

Mit den Anforderungen fur die Sicherheitsstartstrecke sowie dem max. Auftriebsbeiwert mit
Klappen in Startstellung ergibt sich eéin Minimalwert fur das Schub-Gewichts-Verhdltnis in
Abhangigkeit von der Flachenbelastung.



Nach Loftin kann folgender Zusammenhang angenommen werden:

a= Tro [(Myro >9) - Kro
Myro / S StorL %8 *CLmaxTo

CL,max,TO » 018 >CL,maX,L = 0,8 >Q,7 » 2,2 .

Der nicht zu unterschreitende Wert fir das Verhdltnis Schub-Gewichts-Verhdtnis zu
Flachenbel astung betragt damit

2
a=05828140° "
kg

2.3 Steigrateim 2.Segment

Aus der vorgeschriebenen Steigrate im sog. 2.Segment folgt ein Minimum des Schub-
Gewichts-Verhdtnisses.

Nach JAR 25.121(b) muss ein zweimotoriges Flugzeug im 2.Segment, d.h. nach dem
Einziehen des Fahrwerks, trotz eines ausgefallenen Triebwerks einen Steiggradienten von
2,4% erflllen konnen. Dafur wird ein Schub-Gewichts-Verhdltnis (mit beiden Triebwerken)
von mindestens

T e . e
o :ge N 0,& 1 +smgg
Myo X9 eN-1geélL/D a

bendtigt. N bezeichnet die Anzahl der Triebwerke (hier N=2), der Sinus des Steigwinkels
ergibt sich aus dem geforderten Steiggradienten zu sng » 0,024 . Die Gleitzahl L/D wird
nach einem Néaherungsverfahren abgeschétzt:

L. &
D C 2
p XAxe

Cop T

Darin ist der Oswald-Faktor e=0,7 bel ausgefahrenen Klappen, die Fligelstreckung des

1,44 rihrt daher, dass der Steigflug im 2.Segment mit v,=1,2vsto durchgefihrt wird, und in
der Gleichung fur den Auftriebsbeiwert im Quadrat im Nenner steht. Zuletzt muss noch der
Profilwiderstand abgeschétzt werden:



Cp o » 0,02, das Fahrwerk im 2.Segment ist eingefahren, d.h.
Dey o =0. Dcyp g ist abhangig von der Klappenstellung und damit vom Auftriebsbeiwert.
Fur cL=1,5 ist ein Klappenwinkel von ungefahr 25° n6tig; daraus folgt Dc, 4,,=0,02. Damit
wird der Profilwiderstand c;, , =0,04. Eingesetzt erhdt man die Gleitzahl L/D =9,2 und

Cop=Cpo T DCD,ﬂap + DCD,gear .

T ' ‘
damit — 1 =281 0,024!1= 0,266,
Myro X9 €9,2 u

2.4 Steigrate beim Durchstarten

Der in JAR 25.121(d) geforderte Steiggradient von 2,1% fir zweimotorige Flugzeuge bei
einem ausgefallenen Triebwerk fihrt wieder zu einem Minimawert fur das Schub-
Gewichtsverhdtnis:

T N ogael . 0.m
0o _& NS +smgg:; ML

Myro X0 gN'lf.Z‘ eL/D o Myro

sng ist in diesem Fal ungefédhr gleich 0,021, Mo wurde schon im Abschnitt

mMTO
»Landestrecke" mit 0,87 gewdhlt. Die Gleitzahlabschdtzung funktioniert nach dem gleichen

Muster wie im vorangegangenen Abschnitt, der Auftriebsbeiwert liegt jetzt bei
CLmaxL 27 .. .

——— =——=16(wegen vua=1,3vs,); daraus folgt Dc =0,025. Fir die Zulassun
169 169 1,6 (wegen Vma sL) gt DCp fiap g

nach FAR muss auch ein ausgefahrenes Fahrwerk berlicksichtig werden: Dc;, ., =0,015.

Damit wird ¢p ,=0,065 und L/D=7,86. Eingesetzt ergibt sich ~To =0,2578.
mMTO Xg

2.5 Reiseflug

Die Reisefluganayse liefert bei gegebener Flachenbelastung ein minimal notwendiges Schub-
Gewichts-Verhdtnis, das notwendig ist, um die gewlinschte Rei seflugmachzahl zu erreichen.

Flachenbelastung und Schub-Gewichts-Verhdltnis werden zunéchst getrennt als Funktion der
Flughthe berechnet, der Zusammenhang dann tber diese hergestellt.

Schub-Gewichts-Verhdtnis [Gl. 5.27]:
T, 1

TO

rnMTO Xg B (TCR /T0)>(L/ D)max

Es wird angenommen, dass der Reiseflug bei maximaer Gleitzahl durchgefihrt wird und
(L/D)o=(L/D)max ist.



10

Die max. Gleitzahl kann nach einer Methode von Raymer abgeschétzt werden:

(L/D), = 7,5%%.

et | S
In Abhangigkeit von der Flugzeugform kann S, /S, anndhernd bestimmt werden [Bild
5.10]). Mit dem so erhaltenen Wert S, /S, = 6 und der Streckung A=8,4 erhélt man die
Reisefluggleitzahl  (L/D)y=18,5. (T.4/T,) ist abhangig von der Flughthe und dem
Nebenstromverhaltnis (BPR). Fir ein BPR=5 kann (T.,/T,) aus folgendem Diagramm

ermittelt werden:

T,CR/T,TO ={(BPR,h); M >0,8

0,8
E 0,6 y =-0,0332x + 0,5885
=04
: o4 \
0 f f
0 5 10 15

Flughohe, h [km]

Abbildung 2.1: Schubabnahme mit der Flughdhe

Die daraus nun berechneten Werte fir das Schub-Gewichts-Verhdltnis in Abhangigkeit von
der Hohe sind der unten stehenden Tabelle zu entnehmen.

Flachenbelastung: Die Flachenbelastung al's Funktion der Hohe erhdt man aus [Gl. 5.34]:

2
rnI\/ITO - CL M Xg Xp(h)

S g 2

Darinist der Isentropenexponent g=1,4; die gewiinschte Reiseflugmachzahl M=0,77; der
Auftrieb bel max. Gleitzahl

CLm =+/Co0°P ¥A%e=,/0,016p %8,4>0,85 =0,61

und der Druck in Abhangigkeit von der Hohe nach 1SA-Bedingungen p(h) wie in Tabelle 2.1
abzulesen.
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Flughdhe Reiseflug
h [km] h [ft] Ter ! Tro Tro/ Mwro*g  p(h) [Pa] Mo / Sw [kg/m?]
0 0 0,5885 0,092 101325 2599
1 3281 0,5553 0,097 89873 2305
2 6562 0,5221 0,104 79493 2039
3 9843 0,4889 0,111 70105 1798
4 13124 0,4557 0,119 61636 1581
5 16405 0,4225 0,128 54015 1385
6 19686 0,3893 0,139 47176 1210
7 22967 0,3561 0,152 41056 1053
8 26248 0,3229 0,167 35595 913
9 29529 0,2897 0,187 30737 788
10 32810 0,2565 0,211 26431 678
11 36091 0,2233 0,242 22627 580
12 39372 0,1901 0,284 19316 495
13 42653 0,1569 0,345 16498 423
Tabelle2.1: T/W und m/Sin Abhangigkeit von der Flughdhe
P , . My T :
Die fir die einzelnen Flugphasen ermittelten Grenzwerte fir und lassen sich
mMTO Xg
nun in ein Entwurfsdiagramm einzeichnen.
2.6 Entwurfsdiagramm
0,600
0,500 ¥
2 Entwurfspunk
= =t 2_Segment
g 0,400 == Durchstarten
g Start
2 Reiseflu
S 0,300 Le'sde 9 =
andun
% x* g #¥=-=-=-
o
& 0,200
>
e
07
0,100
0,000 1 1 1 X 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Abbildung 2.2: Entwurfsdiagram

Flachenbelastung in kg/m?2
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Der Audegungungspunkt fur das Flugzeug soll nun so gelegt werden, dass bel einem
maoglichst geringen Schub-Gewichts-Verhdtnis eine mdglichst hohe Flachenbelastung
zugelassen wird. Dabei besitzt die Auswahl des niedrigsten méglichen Schub-Gewichts-
Verhdltnisses Prioritét. Mit diesen Forderungen ergibt sich aus dem Entwurfsdiagramm der
Entwurfspunkt mit den Koordinaten

Flachenbel astung (mmTo/Sw)=495kg/m?
Schub-Gew.-Verhdtnis (Tro/(muTo-9))=0,285.

Raymer [Tab.5.3 u. 5.4] gibt as typische Werte fir Strahlverkehrsflugzeuge (mmro/Sw)=586
kg/m? und (Tto/(Muto'0))=0,25 an; die aus dem Diagramm ermittelten Daten sind also

plausibel.

Die tatsichlichen Werte der F100 liegen ba  (mMuro/Sw)=489,9kg/m?  und
(Tro/(MmT0°9))=0,293.

2.7 Maximale Startmasse myto

Die max. Startmasse besteht aus den Anteilen Betriebseermasse meg, Kraftstoffmasse mg und
maximaler Nutzlast myp.. Durch Umformung erh&lt man GI.5.47

MTO MTO

Dabei ist die Nutzlast as Anforderung bekannt; hier wird der Wert der Original-F100
herangezogen: myp =12228kg. Der Betriebseermassenanteil wird nach statistischen Angaben
abgeschétzt: Nach Torenbeek (Bild 5.15) liegt er fur Kurzstrecken-Strahlverkehrsflugzeuge
bel moe/muto=0,53. Loftin (GI.5.50) liefert

T
Mo _ 0,23+41.04% ™ =0,23+1.040,285 = 0,53.
Myto Myro X9

Nach Marckwardt [Gl. 5.48] wird mog/myto=0,56 angenommen.

Entsprechend den  Ergebnissen diessr drei Ndherungen wird mit  enem
Betriebs eermassenanteil von 0,54 gerechnet.

Zur Bestimmung der Kraftstoffmasse wird der Flug in die Phasen Triebwerksstart und —
warmlauf (1), Rollen (2), Start (3), Steigflug (4), Reiseflug (5), Warteschleife (6), Sinkflug (7)
sowie Landung (8) aufgeteilt. Uber die Nummer der Flugphase wird die Masse an ihrem
Beginn angegeben. Das Produkt der Masseverhditnisse Ende/Beginn der einzelnen
Flugphasen liefert die sogenannte ,mission fuel fraction® M¢. Nach GI.5.53 berechnet sich
daraus die Kraftstoffmasse:
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Me —(1-m,).

mMTO

Die einzelnen ,,mission segment mass fractions* werden fur die Phasen 1-4 sowie 7 und 8
nach Roskam (Bild 5.19) aus Erfahrungswerten angenommen; Steig- und Sinkflug werden je
zwei Mal berticksichtigt, um das Anfliegen eines Ausweichflugplatzes zu berlicksi chtigen:

Flugphase Masseverhdltnis
engine start (0,990

taxi 0,990
take-off 0,995
climb 0,998
descent 0,990
climb 0,998

descent 0,990
landing 0,992

Tabelle 2.2: Masseverhaltnisse der Flugphasen

Die noch fehlenden Masseverhditnisse fur Reise- und Warteflug missen nach Breguet
bestimmt werden. Der Breguet’ sche Reichweitenfaktor fur den Reiseflug eines Jets wird nach
[GI. 5.54] berechnet:

B _L/Dx,
* OSFCr g

Dabei liegt die Reisefluggleitzahl bei 18,5, die —geschwindigkeit in einer Hohe von 10670m
(Vorgabe nach Originalflugzeug) bel ISA-Bedingungen und der Reiseflugmachzahl M=0,77
be ve=228m/s. Als spezifischer Kraftstoffverbrauch werden 1,7510-5 kg/(N-s)
angenommen. Daraus folgt ein Breguet-Faktor von B&<=24608689m. Bei der durch das
Originalflugzeug vorgegebenen Reichweite von 2984km betrégt das Massenverhéltnis fur die
Phase , Reiseflug”

scr 2984000 m
mG

e — e'a — e' 24608689 M = () 886 ,
ms

Fur den Warteflug ist nach FAR 121 eine Dauer von 45 min vorgegeben. Der zugehdrige
Breguet-Zeitfaktor ist

Das Masseverhdtnis fir den Warteflug wird damit
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Liiter 2700s
m7 .

7 =g B =g W07 =QQ75
mG

M+ ist nun das Produkt aus allen einzelnen Massenverhaltnissen:
M#=0,99-0,99-0,995-0,998:0,99:0,998-0,99-0,992-0,886-0,975=0,801.

Der Kraftstoffanteil ist die Differenz zu 1: mg/myto=1-0,801=0,199.
Eingesetzt in [Gl. 5.47] erhdt man die maximale Abflugmasse:

My _ 12228kg

= = = 46832Kkg .
MTO m.  my 1- 0199- 0,54 g

2.8 Flugdflache und Startschub

Division der Abflugmasse durch die Flachenbelastung liefert die Flugelflache:

My, _ 46832kg
M0 0 49510

s, 5 M

SN: =95m2.

Der Startschub ergibt sich durch Multiplikation mit dem Schub-Gewichts-Verhéltnis:

2 T, O

T =My g% 10 2= 46832kg 9,811 50,285 = 130935N .

TO MTO
>§mMTO Xg ﬂ Sz

Die Vergleichsdaten der tatsachlichen F100 lauten:
MvTo=45810kg (Abweichung 2,2 %)

Sw=93,5m?2 (Abweichung 1,1 %)
T10=134400N (Abweichung 2,6 %) .
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3 Rumpfauslegung

3.1 Anforderungen

Der F100-Rumpf soll in der Lage sein, 107 Passagiere in Economy-Class-Bestuhlung plus
Gepéck transportieren und versorgen zu konnen. Ein zusétzliches Frachtraumvolumen bzw.
-querschnitt ist nicht vorgegeben.

3.2 Rumpfquerschnitt

Gewahlt wird ein fertigungstechnisch ginstiger und fir die Aufnahme einer Druckkabine
geeigneter Kreisguerschnitt, konstant Uber die Lange.

Als Schlankheitsgrad wird Is/di = 10 angenommen. Dabel wird vom Optimalwert 8 nach oben
abgewichen, da es sich bei dem F100-Rumpf um eine gestreckte Version des
Vorgangermodells F28 Fellowship handelt.

Mit der Passagierzahl und dem Schlankheitsgrad ergibt sich nach Marckwardt [Bild 6.1] die
Anzahl der Sitze pro Reihes ns=5. Die Uberschlagsformel fiur durchschnittliche
Schlankheitsgrade  [Gl. 6.1]

Nsa = 0.45 x./Mpax

liefert mit npe=107 den Wert 4,65; aufgerundet zu ne=5. Damit ist nach JAR
25.817 ein Gang ausreichend.

Nach Kabinenstandards Airbus Industries [Tabelle 6.1] (Breite einer Dreiersitzbank inkl.
Lehnen in der Y-Class 60, einer Zweierbank 40"') und typischen Kabinenmalien nach
Raymer [Bild 6.4] (Sitzbreite 17''-22"", Gangbreite 18 '-20"") werden sowohl Sitz- als auch
Gangbreite mit 20"’ angenommen. Der Gang entspricht damit auch der geforderten Breite
nach JAR 25.815 (fur mehr als 20 Passagiere mind. 15’ am Boden, 20"’ ab 25" Hohe Uber
dem Fufdoden). Daraus folgt mit einem zusétzlichen Abstand von jeweils 0,025m zwischen
Kabinenwand und Aulensitz  eine bendtigte maximale Rumpfinnenbreite  von
5xX20"'+20''+2>0,025m = 310m. Der Rumpfaul3endurchmesser betragt damit nach Gl. 6.2:

dr.o=dF, 1 +0,084m+0,045>dF, 1 =3,32m.
Schmitt [Bild 6.3] liefert:

Um ene ausreichende Ganghohe von mind. 76°'=1,93m [Raymer] sowie v.a. ene
ausreichende Kopffreiheit auf den &uReren Sitzen zu gewdhrleisten, muss der Kabinenboden
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unterhalb der Mittellinie liegen. Eine Absenkung um 0,6m liefert dabei zufriedenstellende
Resultate.

Bel dem gegebenen Rumpfquerschnitt hat der Fuf3boden in dieser Hohe eine Breite von
2,86m. Nach Schmitt liegt die benétigte Ful3bodendicke bei 0,035-Dg=0,1m.

Mit diesen Angaben kann nun der komplette Rumpfquerschnitt gezeichnet werden. (Abb.3.1)

/*'_"-.l.—‘djli-r_"'x o
J L, Lo |

Z b ¥

Abbildung 3.1: Rumpfquer schnitt

3.3 Kabinenauslegung

107 Sitze bei 5 Sitzen pro Reihe erfordern 21 ganze Sitzrethen und eine mit nur ener
Zweierbank. 22 Sitzreilhen benétigen bel einem Sitzabstand von 32''=0,813m ene
Kabinenlange von 18,04m. Der Freiraum durch die nicht benétigte Dreierbank betragt
60" x32"" =1,24n7.

Entsprechend den Kabinenstandards nach Schmitt [Bild 6.5] ist bei Kurzstreckenflugzeugen in
der Y-Class pro 60 Passagieren eine Toilette vorgesehen. Die somit zwei Toiletten haben je
eine Bodenfl&che von ca. 1,2m?[Marckwardt]. Hinzu kommen eine K tichenbodenfl&che von

n
= x—2 +0.5m?
Saltey = Kaalley 000

Mit Kgaie=16 m? fir Kurzstreckenfliige [Marckwardt, Tabelle 6.2] folgt die bendtigte
Kiichenbodenflache von  Syie=2,21m?. Garderoben sind bei Y-Class-Bestuhlung nicht
gefordert, es bleibt jedoch ein kleiner Raum daflr verfugbar (s Abb.).
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Aus diesen Werten und der Bodenbreite von 2,86m ergibt sich die Kabinenlénge as die
Summe aus der Lange des Sitzbereiches (22:0,813m=17,89m), der Gangbreite im
Eingangsbereich (ca. 0,6m) sowie der Summe der oben aufgefihrten Flachen geteilt durch die
Bodenbreite (2,35m).

Zuziglich ca. 1,50m fir die beiden Notausgéange erhdlt die Kabine also eine Léange von
22,86m.

Nach Gl 6.8 wird der gesamte Rumpf dann

e =1y T162d: +4m=2286m+1,6>X33m+4m=3214m lang.

Die so ermittelten Elemente miissen nun moglichst platzsparend in der Kabine untergebracht
werden (Abb. 3.2).

i e e e i
= e T - 2 G| =m0
I | 1 I I
i[-Tll_._ 1 { 1 1 ] T - |
Al | | I | S [ S T I A1
A- attendant seat W - wardrobe
T- toilet G- galley

Abbildung 3.2: Kabinenauslegung

Abbildung 3.3: Rumpfseitenansicht

3.4 Notausgange

Nach JAR 25.807 sind fur Flugzeuge zwischen 80 und 109 Passagieren drel Notausgange auf
jeder Seite der Kabine vorgeschrieben: Je ein sog. Typ I- und je zwel sog. Typ IlI-
Notausgange. Als Typ I-Ausgéange (mind. 24’ x48, ebenerdig) fungieren die Einstiegs- und
Versorgungstir am Bug; je zwel weitere Typ I11-Ausgénge werden nebeneinander Uber dem
Fligel angebracht (Abb.3.2, 3.3.). Da die Fligelposition zu diesem Zeitpunkt noch nicht
festgelegt worden ist, kann auch die Lage der Notausgange noch verschoben werden. AC
(Advisory Circular) 25.807-1 bietet eine Methode, nach der die geforderte , gleichmélige
Verteilung® der Notausgénge Uberpriaft werden kann. Im ersten Schritt wird die
Passagierverteilung in Bezug auf die Notausgange kontrolliert. Dazu wird das Flugzeug in
»Zonen* zwischen den paarweise auf beiden Seiten des Rumpfes angeordneten Ausgangen
aufgeteilt. In diesem Fall reicht Zone A von der Mittellinie des vorderen (Typ 1)
Ausgangspaares bis zur Mittellinie zwischen den beiden Typ I11-Ausgéngen, Zone B von hier
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bis zur hintersten Sitzreihe. In jeder Zone darf die Anzahl der Sitze die Summe der sog.
,ratings* der die Zone begrenzenden Ausgange nicht Uberschreiten.

Zone A Zone B
Kapazitat 39(Typl)+70(Doppel-Typlll)=109 |70 (Doppel-Typlll)
Sitze vorhanden |65 42

Tabelle 3.1: Zonenkapazitéten

Im zweiten Schritt wird die Verteilung der Ausgange in Bezug auf den Rumpf und zueinander
Uberpriift. Zunéchst wird die Lange der Passagierkabine bestimmt. Sie reicht von der
Mittellinie des vorderen Ausgangs bis zur letzten Sitzreihe und ist damit 20,1m lang. Jetzt
wird die Summe der sog. ,exit unit“-Werte fur beide Zonen bestimmt, i.e. die Summe der
Werte der die Zone begrenzenden Ausgange. Jeder Notausgangstyp weist einen anderen ,, exit
unit“-Wert auf; bel Typl betragt er 1,25, bei einem Doppel-Typlll 2,0. Damit liegt der , exit
unit* Wert fur Zone A bel 3,25, fir Zone B bei 2,0, insgesamt 5,25. Als néchstes erhdt man
den Rumpflangenfaktor (fuselage length factor,flf) durch Divison der Kabinenléange durch
die Gesamtzahl der ,exit units': flf=20,1m/5,52=3,83m. Angefangen am Beginn der
Passagierkabine (bei 4,80m von der Rumpfnase) werden die ,nominellen Positionen der
Notausgange (d.h. ihrer Mittellinien) bestimmt. Dazu wird der fIf mit dem ,exit unit*-Wert
der entsprechenden Zone multipliziert.

Notausgang »,hominal location”

Ausgang 1 (Typl) 4,80m
Ausgang 2 (Doppel-Typlll) 4,80m+3,83m-3,25=16,25m

Tabelle 3.2: Nominelle Notausgangsposition

Die Differenz zur tatsichlichen Position soll maxima 15% der Kabinenlénge betragen. Die
tatsachliche Position der Typ I11-Ausgange liegt bei 17,60m, das bedeutet eine Abweichung
von (17,6-16,25)m/20,1m=0,07.

Als weitere Forderung wird verlangt, dass mit Ausnahme eines Doppel-TypllI-Ausganges

zwel benachbarte Ausgange nicht ndher als das flf-Mal3 (hier 3,83m) zusammenliegen sollen.
Dasist bel der vorgesehenen Anordnung nicht der Fall.

3.5 Frachtraumvolumen

Be enem angenommenen Gepdckgewicht pro Passagier von 40lb=18kg auf
Kurzstreckenfliigen [Nikolai] und einer durchschnittichen Gepéckdichte von 170 kg/m®
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werden insgesamt  mindestens 18k—g 207 paxx# =11,3m®>  Frachtraumvolumen
pax 1709
m
bendtigt.

Aus dem skizzierten Rumpfquerschnitt kann die Frachtraumquerschnittsfléche tberschl&gig
mit Scc=1,5 m? angegeben werden. Das vorhandene Volumen betragt Vec=lgScckee  mit

l. »33m und k.. »035fur Regionaflugzeuge. Es folgt V.. »17m°, verteilt auf einen

vorderen und einen hinteren Frachtraum. Das Frachtraumvolumen ist damit mehr as
ausreichend; auch fur grofere Gepéckmengen as 18kg/pax. (Zum Vergleich:
Frachtraumvolumen des Originals: 9,72m+7,36m°=17,08m°).

3.6 Konstruktionswasserlinie

Fur den Fall einer Notwasserung ist gemal3 JAR 25.807(e)(2) gefordert, dass die Wasserlinie
beim schwimmenden Flugzeug unterhalb der Turenunterkanten liegt, damit hier kein Wasser
in die Kabine eindringen kann. Bel einer Notwasserung kurz nach dem Start besdf3e das
Flugzeug anndhernd die max. Abflugmasse mu10=46832kg. Nach dem Archimedischen
Prinzip verdrangt es im schwimmenden Zustand die gleiche Masse an Wasser. 46832kg
Wasser besitzen bei ener Dichte von rwase=1kg/dm? ungefdhr das Volumen
46800dm3=46,8m2. Die Turunterkanten liegen h=1,30m Uber der Rumpfunterseite. Der
Kreisabschnitt des Rumpfrohrequerschnitts hat damit eine Flache von A=1/2x2X] - sinj )
mit j = 2>ercco§- DQ: 2>erccoaaﬁ- J,3_m9: 2,714rad . Die Flache des
e I'g e 165mg

Rumpfquerschnittes, die unter Wasser liegen darf, ist damit A=3,13m?2. Der Rumpf besitzt auf
einer Lange von ca. 21m zylindrische Form. Ohne Berticksichtigung des nicht-zylindrischen
Tells an Nase und Heckkonus sowie des Fliigelkastens ergibt sich so bereits ein VVolumen von
V=21m-3.13m?=65,7m?, das gefahrlos unter der Wasserlinie liegen kann; die Forderung ist
also mit ausreichender Sicherheit erfillt.
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3.7 Zusammenstellung wichtiger Rumpfmalle
(in Klammern Werte der ,, echten* F100)

Anzahl der Sitze pro Reihe|5(5)

(YO

Anzahl der Gange 1(1)

Anzahl Pers. der | 3(3)

K abinenbesatzung

Rumpfdurchmesser auf3en 3,31m(3,30m)
Rumpflange 32,14m(32,50m)
Lange der Kabine 22,86m(21,19m)
Lange der Bugsektion 5,6m

Lange der Hecksektion 11,55m
Heckwinkel 13°
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4 Flugel und Hochauftriebshilfen

4.1 Bereitsfestgelegte Parameter

Aus den Anforderungen bzw. der Dimensionierung sind bereits bekannt:

Flugelstreckung A=8,4
Flugelflache S=95m?
Auftriebsbeiwert im Reiseflug ¢ cruiss=CL (L/D)max=0,61

4.2 Pfellung

Die Fugelpfeilung dient v.a. dazu, die kritische Machzahl zu erhthen, d.h. den Bereich des
Widerstandsanstiegs zu hoheren Flugmachzahlen zu verschieben. Damit ist die gewlnschte
Reiseflugmachzahl mal3geblich fur die Wahl der Flugelpfeilung.

Fur eine Flugmachzahl von Manx=0,77 ist die geeignete Pfeilung der Fligelvorderkante
entsprechend einer historischen Trendlinie nach Raymer (fig. 4.19) j (£»25°. Das entspricht
nach der Umrechnungsgleichung

tanj , =tanj ¢ - [(1- 1 )/(Ax1+1))]» 215°

fir eine zundchst angenommene Zuspitzung von | =0,25 (auch etwas grofdere oder kleiner
Werte fiir die Zuspitzung bewirken keine grofken Anderungen).

Raymer (fig.4.20) liefert einen maximalen Wert fir die Pfeilung in Abhéngigkeit von der
Streckung zur Vermeidung pl6tzlicher Schwanzlastigkeit (pitch up). Fir A=8,4 ergibt sich
damit: | »5<=14°. Bei entsprechend konstruiertem Leitwerk kann dieser Wert aber
Uberschritten werden; dennoch fuhrt dieses Ergebnis dazu, dass die urspriinglich vorgesehene
Pfeilung von 21° nach unten korrigiert wird. Gewahlt wird somit eine Pfeilung der c/4-Linie
von j 25=19°.

4.3 Relative Profildicke

Zid ist es, die Profildicke so grof3 wie mdglich zu wahlen, um e inen leichteren Fligel bauen
zu konnen und das Tankvolumen zu vergrof3ern. Sie wird jedoch nach oben begrenzt durch
die Machzahl des Widerstandsanstiegs: Der Wellenwiderstand durch  lokale
Uberschallstromung auf der Fliigeloberseite soll nach Obert/Fokker einen Wert von 0,0015
nicht Uberschreiten. Daraus ergibt sich, dass die Machzahl des Widerstandsanstieges um ca.
0,02 Uber der Reiseflugmachzahl liegen muss:

Mpp=M+0,02=0,77+0,02=0,79.
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Durch die Flugelpfeilung reduziert sich die effektive Anstromgeschwindigkeit (und damit die
—machzahl) auf

M DD eff — M DD X\]COSJ- x5 — 0,79x\/C0519° = 0,77 [G| 732]

Nach [GI.7.33] ist nun mit kM=1.2 (neue superkrit.Profile), ¢,=0,61 und j »s=19° die
maximale relative Profildicke (t/C)max =0,123. D.h., an der Flugelwurzel wird eine Profildicke
von 12,3% gewdhlt; hier liegt die Dicke um Ublicherweise 20%-60% Uber der an der
Fllgel spitze (Raymer). Bei angenommenen 30% betrégt die Dicke an der Spitze somit 9,5%.

4.4 Flageprofil

Das Flugdprofil soll fur die vorgegebenen Reiseflugbedingungen bel max. Gleitzahl einen
Auftriebsbeiwert von ¢=0,61 liefern. Das Originaflugzeug fliegt mit einem von Fokker
entwickelten transsonischen Profil. Da hierfir jedoch keine Daten vorliegen, wird zunéchst
ein Profil aus dem NACA-Katalog gewdahlt, das den Vorgaben in etwa entspricht. In Frage
kommt fiur die Flugelwurzel in Etwa en Profil wie das NACA 63,415 mit einem
entsprechenden Entwurfsauftriebsbeiwert; es ist jedoch etwas zu dick, misste in dieser
Hinsicht aso modifiziert werden. (Profildaten aus Abbott/von Doenhoff.)

4.5 Zuspitzung

Die Ruckwartspfeilung sorgt dafir, dass ein grolRerer Anteil des Auftriebes an der
Flugelspitze erzeugt wird. Um die gewtnschte annghernde elliptische Auftriebsverteilung
zuriick zu erhalten, muss die Zuspitzung des Fllgels verkleinert - der Fligel also spitzer -
werden. Nach Raymer (fig.4.23) wird bel ener Pfellung der 25%-Linie von 19° eine
Zuspitzung von | »0,23 benttigt. Nach Torenbeek kann die optimale Zuspitzung wie folgt
abgeschétzt werden: |, =0,45xe %> = 0,45 *®** =0,227; der bei Raymer gefundene

Wert wird also bestétigt.

4.6 Tankvolumen

Nach Torenbeek kann mit den oben festgelegten Fliigel parametern das Volumen der Tanksim
Fligel abgeschétzt werden:
1 1+ =t +12%
Vo = 05455, Xt/c), x— X
Tank >§N >( )r \/K (1+| )2

_(t/o),
(t/o),

mit

p Vr1ak=17,4 m3
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Nach den Ergebnissen der Dimensionierung ist das Verhdltnis aus benétigtem Kraftstoff und
MTOW mg/myt0=0,199; bei dem ermittelten MTOW von 46832 kg missen aso 9320 kg
Kraftstoff mitgefihrt werden, was bel einer durchschnittlichen Dichte von 0,76 kg/dm?3
ca.12,3m® entspricht. Auch wenn die Gleichung relativ ungenaue Ergebnisse liefert, ist das
Tankvolumen doch sicherlich ausreichend. (Das Originalflugzeug besitzt ein Tankvolumen
von 13.465 1»13.5m3.)

4.7 Schrankung

Die Schrankung e, =i, - I wird zundchst auf —2° festgelegt, d.h. der Einstellwinkel

w,tip w,root

nimmt zur Spitze hin ab.

48 V-Form

Fur einen im Unterschallbereich fliegenden Tiefdecker mit Pfeilflligeln wird nach Raymer
(Tah.7.7) zunéchst ein V-Winkel von 3,5° angenommen.

4.9 Einstelwinkel

Der Einstellwinkel soll so gewéhlt werden, dass die Kabine im Reiseflug waagerecht liegt.
Das gewdahlte NACA 63,415-Profil erreicht den bendtigten Auftriebsbeiwert fur den
Geradeausflug von ¢=0,6 bel einem Anstellwinkel von ca 3,5°. Wird nun der Fligd in
diessm Winkel zum Rumpf ,voreingestellt“, befindet sich der Rumpf wéahrend des
Reisefluges in waagerechter Position.

4.10 Hochauftriebssysteme

Fur die Landung bendtigt wird en maximaler Auftriebsbeiwert von ¢ max=2,7.
Aufgeschlagen wird ein Sicherheitsfaktor von 10% fur den Fall, dass zur Trimmung am
Leitwerk ein Abtrieb erzeugt wird, der ausgeglichen werden muss:

CL’male, 12,7:2,97

Die Summe meiner zusdtzlich bendtigten Auftriebsbeiwerte durch Hochauftriebshilfen
0,95DC max+DCi maxs Muss mindestens so grof sein wie die Differenz aus dem bendtigten
Auftriebsbeiwert fur die Landung Cpmax=2,97 und Auftriebsbeiwert des reinen Fligels
CL maxdean [Gl. 8.10]. Dieser ist nach Gl. 8.3

L mm *>c +DC

L,max,clean
Lmax ﬂ

=0,83%,6+ (- 0,28)=1,05.

L max, clean L,max
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&, 0
é_CL'"‘aX 7=0,83 folgt dabei aus Bild 810 mit dem leading-edge sharpness parameter

Lmax @

Dy=22,0-(t/c)=2,6 und dem Pfeilwinkel der Vorderkantej | g»24°.

Bel der Dimensionierung wurde davon ausgegangen, dass der nétige Auftriebsbeiwert durch
einen Figel mit Doppelspalt-Fowlerklappen und ohne Vorfligel erreicht werden kann.
DC muss also mindestens gleich (2,97-1,05)/0,95=2,02 sein. Die Zunahme des

Auftriebsbeiwertes des Flligel s durch Klappen an der Hinterkante ist nach [GI. 8.6] :

L, max f

= DCL,max,f XM ><KL :

DC

L,max, f

Darin it Dc_ ., die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Profils nach [Gl. 8.4]:
DC it = Ky XK XK X(DC i ) pace -

Auftriebsbeiwertes, sie betragt nach Bild 8.12 bei einer Profildicke von ca 12% sowie
optimalen Doppel spaltklappen (Dc =1,5.

(D o Joase  DEZEIChNEt die maximae Zunahme des

L,max)base

Um den Faktor k;=1 werden zu lassen, muss das Verhdltnis Klappentiefe zu Profiltiefe 0,25
betragen (Bild 8.13). Das muss bei der Wahl der Hinterholmlage beriicksichtigt werden. k;
wird fur Fowler-Klappen bei einem Klappenausschlag von 40° zu 1. (Bild 8.14). ks wird bel
dem fir k2 angenommenen Klappenwinkel ebenfals gleich 1. Die Zunahme des Profil-
Auftriebsbeiwertes liegt damit bel ¢ . =1,5. Der Faktor K _ nimmt nach Bild 8.20 bei

einer Flugelpfeilung von j 25=19° einen Wert von ca. 0,89 an. Sy bezeichnet den Teil der
Flugelflache, der direkt ,,vor® den Klappen liegt. Bei einer Erstreckung der Klappen lber ca.
65% der Spannweite (entspricht etwa dem Wert der MD 80) haben diese also eine Lange von

insgesamt 0,65 x%,/8,4>X95m =18,4m oder auf jeder Fliigelhdlfte 9,2m. Die Flugeltiefe an der
Wurzel betragt nach Raymer

25S/[b{1+1 )] = 2>95m?/(28,2mx1,23) = 5,48m;

bei dem Einfach-Trapezfliigel mit der gegebenen Zuspitzung ist der Fliigel am &uReren Ende
der Klappe (9,2m vom Rumpf entfernt) noch 2,38m tief. Das so gebildete Teiltrapez hat eine
Flache von 45,48m+2,38m)-9,2m=36,2m2. Sy it genau die doppelte Flache. Das
Verhdtnis Sy /Sy ist also:

Sw i/ Sw=2-36,2m?/95m?=0,76.
Der insgesamt durch die Fowlerklappen zu erzielende Zusatzauftrieb liegt also bel

DC =1,50,76-0,89=1,02.

L,max,f

Nach dieser Rechnung wére eine weitere Steigerung des Auftriebsbeiwertes durch Vorfligel
aso nétig; das Originalflugzeug kommt jedoch ohne Vorfligel aus. Vielmehr scheinen
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entweder das Berechnungsverfahren oder die Eingangsparameter Ungenauigkeiten oder
Fehler aufzuweisen. So wird z.B. der Auftriebsbeiwert des reinen Fligels hier unter Annahme
der Verwendung eines NACA-Profils angegeben, wahrend die tatséchliche F100 mit einem
auf sie zugeschnittenen superkritischen Profil fliegt.

4.11 Querruder & Spoiler

Da die Klappen sich an der Flugelhinterkante bis ca. 9m vom Rumpf nach auf3en erstrecken,
steht fur die Querruder noch etwa der Bereich zwischen 75% und 95% der Halbspannweiten
zur Verflgung; das entspricht einer Lange von ca. 2,8m. lhre Profiltiefe liegt im Bereich von
30% der jeweiligen Flgeltiefe, die an der Innenkante der Ruder ca.2,35m, an der Aul3enkante
1,5m betragt.

Genaue Spoilergeometrien kdnnen an dieser Stelle nicht festgelegt werden. Es werden jedoch
wohl vier bis funf Spoiler, die sich Uber jewells 30-40% der Halbspannweite erstrecken,
eingebaut werden.
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5 Letwerksauslegungl

Die Auslegung erfolgt wegen der beabsichtigten Anbringung der Triebwerke am Rumpfheck
as T-Leitwerk.

51 Hohenleitwerk (HLW)

Das HLW wird mit einer trimmbaren Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer, THS)
ausgestattet, u.a. um einen weiteren Schwerpunktbereich zuzulassen.

Streckung

Die Streckung soll etwa bei der Halfte der des Fllgels liegen.
AH:Awl 2:8,4/ 2»4

Zuspitzung

Die Zuspitzung wird im Vergleich mit den Ublichen Werten anderer strahlgetriebener
Verkehrsflugzeuge (I 4= 0,27...0,62, Roskam) auf | 4=0,4 festgelegt.

Pfeilung
Die Pfeilung der HLW-Vorderkante soll etwa 5° tiber der des Fllgels liegen, da durch die
dann hohere kritische Machzahl das HLW bei hohen Geschwindigkeiten

(VerdichtungsstoRe treten spéter auf als am Fliigel) und Anstellwinkeln (Uberziehen am
HLW spéter) wirksam bleibt.

j H,LE:j W,LE+5°:23°+5°:280
relative Dicke
Die rel. Dicke des HLW sollte ca. 10% unter der des AulRenflligels liegen. Damit wird
ene hohere krit. Machzahl erreicht, was enen Verlust der Wirksamkeit durch
Verdichtungsstol3e verhindert.

(t/c)u»(t/C)wingtip'0,9=9,6%-0,9»8,5%
V-Form und Einstellwinkel
V-Form und Einstellwinkel kdnnen beide auf 0° gesetzt werden. Ein V-Winkel sollte das
HLW aus dem Triebwerksstrahl heraushalten; dieser Fall ist bei enem T-Letwerk und

Hecktriebwerken unkritisch. Ein (fester) Einstellwinkel ist nicht notwendig, da das HLW
als THS ausgefuhrt wird, d.h. der Einstellwinkel ist - je nach Schwerpunktlage - variabel.
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Pr ofil

Das HLW wird mit einem symmetrischen Profil aus der vierziffrigegn NACA-Reihe
versehen. Zur angestrebten rel. Dicke von 8,5% passt in Etwa das NACA 0009.

Flache

Die benétigte HLW-Flache wird mittels des sog. Leitwerksvolumenbeiwerts abgeschétzt
Gl. 9.4]:

C, = ST
SN >CMAC
mit Sy — FéachedesHLW
Iy — Hebdarm des HLW
Sy — Higdflache

Cvac — Mittlere aerodyn. Profiltiefe des Fligels

Nach Raymer [Tab. 94] ist ein typischer Wert fur den HLW-Volumenbeiwert bei
strahlgetriebenen Verkehrsflugzeugen Cy gat=1,0. Dieser Wert kann bei einem THS um
10%...15% und bel einem T-Leitwerk wegen der glinstigeren Anstrémung um weitere 5%
reduziert werden: Cy=Cp«a1'0,85=0,85. Die Higeflache betragt Sy=95m2. Da die
FlUgelposition noch nicht genau festgelegt ist, kann der Hebelarm nur nach Ublichen
Werten abgeschédtzt werden. Nach Raymer (Tab.9.5) kann fur ein Flugzeug mit
Hecktriebwerken ein Hebelarm von 45%...50% der Rumpflange angenommen werden:
[4=0,5-32m=16m. Die mittlere aerodyn. Flligeltiefe betragt

2 1+l +12
Cwe =3¢

Dabei ist die Flugeltiefe an der Wurzel

2
¢ =S 20 g e
bx(L+l) 283mx1+0,23)
Damit wird
2
Cope = 2585,6mi T 0231 02F 5 gh,
3 1+0,23

Mit diesen Werten kann jetzt die HLW-Fl&che bestimmt werden:

_ Ch XSy Cyac _ 0,85>95m? x3,8m

S
; I, 16m

=19,2n?.
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5.2 Setenleitwerk (SLW)

Streckung

Die Streckung des SLW be T-Anordnung liegt Ublicherweise unter der bei
konventioneller Anordnung. Sie bewegt sich im Bereich zwischen 0,7...1,2 (Raymer).
Gewahlt wird Ay=1.

Zuspitzung

Ein SLW bei T-Anordnung ist im Gegensatz zur konventionellen Ausfihrung wenig bis
gar nicht zugespitzt, da die Seitenflosse das Gewicht des HLW zu tragen hat. Gewahlt
wird hier ein Wert von | v=0,9.

Pfeilung, rel. Dicke und Profil

Die Pfeillung des SLW liegt fur Fluggeschwindigkeiten bei denen Kompressibilitétseffekte
auftreten zwischen 35° und 55°. Die Machzahl des Widerstandsanstieges soll beim SLW
um ca. 0,05 Uber der des Flugels liegen, dso bei Mpp\y=0,84. Bei einer Pfeilung von
] 25=45° ware dann

Mot =Mpp %/COS] 5 =0,7.

Mit ¢.=0 (ein symmetrisches SLW-Profil erzeugt bel gerader Anstromung keinen
Auftrieb) kann nach Gl 7.33 (siehe Fligelaudegung) ein Profil mit ungefahr 12% relativer
Dicke verwendet werden, ohne dal3 die Wirksamkeit bel hohen Geschwindigkeiten
gefahrdet wére. Fir das SLW lief3e sich also das NACA 0012-Profil verwenden.

Flache

Die SLW-Hé&che kann wie die HLW-Fé&che Uber den entsprechenden Volumenbeiwert
erfolgen [GI. 9.5]:

S
Co =g

Der SLW-Volumenbeiwert liegt nach Raymer bei 0,09; er reduziert sich durch den

Endscheibeneffekt des T-Leitwerks um 5%: Cy=0,09-0,95=0,085. Der Hebelarm ist im

Vergleich zum HLW etwas klrzer, bedingt durch die Pfeilung des SLW:
Iv=0,45-32m=14,4m.

Mit der Spannweite b=28,2m erhalt man die ndtige Seitenleitwerksflache:
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_C, S, b _ 0,085X95m?>28,2m

=158me.
l, 14,4m

S,

5.3 Hohen- und Seitenruder

Fur Hohen- und Seitenruder werden an dieser Stelle keine exakten Geometrien ermittelt, da
hier keine genauen Anforderungen vorliegen. Ihre Grof3e wird nach Vergleich mit anderen
Flugzeugen vorléaufig festgelegt. Das Seitenruder erstreckt sich Uber etwa 80% der
Halbspannweite des SLW, seine Ausdehnung wird oben durch das T-Hohenleitwerk
beschrankt. Seine Profiltiefe liegt bel ca. 35% des Seitenleitwerks. Der Ausschlagwinkel des
Ruders ist auf d=25° beschréankt. Das Hohenruder erstreckt sich Uber ca. 90% des HLW, seine
Profiltiefe betragt ca. 30% des HLW.
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6 Masseund Schwerpunkt

6.1 Masseprognose und —aufteillung Class | (Raymer)

Fur diese Masseprognose wird das Flugzeug in die Gruppen Fligel, Rumpf, Seitenleitwerk,
Hohenleitwerk, Haupt- und Bugfahrwerk, Triebwerke sowie Systeme aufgeteilt. Bel den
ersten vier dieser Gruppen wird der Bezugsparameter ,,umstromte Flache® mit einem
empirischen Faktor multipliziert und die so erhaltenen Massen addiert. Die Flachen sind aus
den vorangegangenen Entwurfsschritten bekannt. Fur Fahrwerke und Systeme wird ein fester
Anteil an der beabsichtigten maximalen Startmasse angenommen. Die Masse des nicht
installierten Triebwerks ist bekannt und wird mit einem Faktor fir Anbauteile versehen.

Die umstromte Fligelflache erhdt man aus der doppelten Referenzfliigelflache abzlglich des
Anteils,,im*“ Rumpf:

Seooset = 2X(S - Croor U o) = 2X(95NMP- 55m>3,3m) = 15412

Die benetzte Fldche des Rumpfes wird Uberschlagig as Zylindermante mit einer
Deckefléche plus kegelformigem Heckkonus berechnet:

Swet = SZyI +SKon = (2p >1‘f,ext >1ZyI +p >1‘f,extz)-'-(p >1‘f,ext X\/rf,ext2+|kon2)
= (2p ®,65m>x20m+p ¥1,65m)?) + (p >§,65m><\/ (1,65m)2 + (12m)2 » 236m2

Die umstromte Leitwerksflache wird als die zweifache Summe aus HLW- und SLW-Fléachen
angenommen:

Sexposedi=2:(19,2m?+15,8m?)=70m?.
Die Masse der Triebwerke kann nach Raymer [GI.10.16] wie folgt abgeschétzt werden:

m, = 0,0724 XTTol’l e 0.045BPR _ 0,0724 >65,5>§|_03N 11 vy 0,045% :1170kg .

9 981M
SZ

Beide Triebwerke zusammen haben damit eine Masse von mpe=2340Kkg.

Mit diesen Bezugsparametern kann nun die Masseprognose durchgeftihrt werden:
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\ Faktor BezugsgroiRe Masse
Name Wert (ko]

Fligel 49 SexplM?] 154 7546
Rumpf 24 SwelM?] 236 5664
Leitwerke 27 SexplM?] 70 1890
Bugfahrwerk (0,006 MurolKg] 46800 280,8
Hauptfahrwerk|0,037 MurolKg] 46800 1731,6
Triebwerke 1,3 me[kg] 2340 3042
Systeme 0,17 MurolKg] 46800 7956
MoE 0 0 0 28110,4

Tabelle 6.1: Masseprognose Class |

Danach wére die max. Startmasse :

MvTo=MoE+HMpL +Mre=(28110kg+12228kg)/(100-19,9)- 100=50360kg.

6.2 Masseprognose und -aufteilung Class || (Torenbeek)

Fur die Class II-Masseprognose werden zunéchst die Massen der Massengruppen Flige,
Rumpf, Hohenleitwerk, Seitenleitwerk, Fahrwerk, Triebwerksgondel, installierte Triebwerke
und Systeme mit empirischen Formeln und dem Eingangswert my10=46832kg (aus Kapitel 2
,Dimensio-nierung”) abgeschédtzt. Deren Summe ergibt die Betriebseermasse, aus der
wiederum die max. Startmasse berechnet werden kann. Der so erhaltene Wert wird nun as
Startwert fur eine erneute Berechnung der Einzelmassen herangezogen. Diese Iteration wird
wiederholt, bis die Anderung der max. Start-masse zwischen zwei Schritten unter 0,5% liegt.
Diese (innere) Iteration liefert folgende Ergebnisse:

Schritt | myro Abweichung
1 44871 kg 4,2%
2 44254 kg 1,4%
3 44060 kg |0,4%

Tabelle 6.2: Masseprognose Class ||, innere Iteration

Der letzte Wert liegt 5,9% unter dem Startwert 46832 kg. Beim Uberschreiten der Grenze von
5% Abweichung miissen Fllgelflache und Startschub angepasst werden:

S, . = Myo _ 44060kg

= = 89m?
(m/S)

4959
ny
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T

TO,neu

=M, g% = 44060kg 0,81 x0,285 = 123185N .
mxg s?

Daraus ergeben sich neue Flugel- und Triebwerksmassen, mit denen erneut die innere
Iteration gestartet wird, diesmal mit dem Startwert myt0=44060 kg. Da sich Fluge- und
Triebwerksmasse nur geringfligig andern, liefert bereits der erste Durchgang bei einer
Abweichung von 0,3% eine max. Abflugmasse von my10=43908 kg, die sich aufteilt wie in
Tabelle 6.3 gezeigt.

mw[kg] 3944,95 ME inst[KQ] 3180,81
me[kg] 5071,83 Msys[kg] 6877,36
my[kag] 639,65

my[kg] 614,60

mealkg] 1745,81 Moe[kg] 22942,56
mn[ka] 867,56

Tabelle 6.3: Masseaufteilung

Der Vergleich der Verfahren ergibt folgendes Bild:

Dimensionierung | Class | Class Il - a Class 1l - b
Muro [K] 46832 50360 44871 43908
Abweichung  von | +0% +7,5% -4,2% -6,2%
Dimensionierung

Tabelle 6.4: Verfahrensvergleich

Die max. Abflugmasse des Originals betragt 43090kg, der in der Class I1-Methode berechnete
Wert weicht also nur um knapp 2% vom tatsachlichen ab.

6.3 Schwerpunktberechnung

Fur die Schwerpunktberechnung wird das Flugzeug aufgeteilt in die zwel Hauptgruppen
Rumpf (Leitwerke, Rumpf, Triebwerke & Gondeln, Systeme, Bugfahrwerk) sowie Fligel
(Flugel, Hauptfahrwerk). Fir beide Gruppen werden dann die Masse und der jeweilige
Schwerpunkt ermittelt und die Flugelgruppe dann so  verschoben, dass der
Gesamtschwerpunkt bei etwa 25% MAC zu liegen kommt. Dabel wird die Lage der
Triebwerke, TW-Gondeln und Fahrwerke, die rechnerisch noch nicht festgelegt werden
konnten, nach Daten existierender Flugzeuge angenommen. Als Nullpunkt wird die
Rumpfnase gewdhlt, die Schwerpunkte der Flugelgruppe beziehen sich auf die
Profilvorderkante an der Stelle der mittleren aerodynam. Fligeltiefe (LEMAC).
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SP-Lage von
der Rumpfnase
Massegruppe [Masse [kg] [m] Masse-SP-Lage
Rumpf 5.071,80 15,11 76.634,90
TW-Gondeln (867,60 25,07 21.750,73
Bugfahrwerk (261,90 3,47 908,79
Systeme 6.877,40 12,00 82.528,80
Triebwerke 3.180,80 24,11 76.689,09
HLW 639,70 32,32 20.675,10
SLW 614,60 31,21 19.181,67
O 17.513,80 xx 298.369,08
Gesamtschwerpunktlage [m],
von der Rumpfnase
gemessen 17,04

Tabelle 6.5: Schwerpunkt der Rumpfgruppe

SP-Lage von
Massegruppe [Masse [kg] LEMAC [m] Masse-SP-Lage
Flugel 3.945,00 2,03 8.008,35
Hauptfahrwerk|1.484,00 1,52 2.255,68
O 5.429,00 XX 10.264,03
Gesamtschwerpunktlage [m],
von LEMAC gemessen 1,89

Tabelle 6.6: Schwerpunkt der Flligelgruppe

Uber das Momentengleichgewicht bezogen auf LEMAC kann nun der Abstand zwischen
Nullpunkt (Flugzeugnase) und LEMAC ermittelt werden, der nétig ist, um den
Gesamtschwerpunkt auf die gewtiinschte Position von 30% MAC einzustellen [Gl. 10.24].
Damit liegt die Position des Fliigels fest.

X emac = XeG - XCG,LEMAC"'% >(XNG,LEMAC' XCG,LEMAC)
G

~1704m- 03380m+—2X9_ 41 s9m. 03:880m) =1613M

17513y

Zum Vegleich: Der Abstand X emac liegt beim Originaflugzeug bel ca  16m.
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7 Letwerksausegung |l

7.1 Hohenleitwerk (HLW)

Die Auslegungen auf Steuerbarkeit und Stabilitét liefern je eine Geradengleichung mit der
Variablen Xceac (Abstand AC zum Schwerpunkt bezogen auf MAC). Diese lassen sich in ein
gemeinsames Diagramm eintragen; abhangig vom erforderlichen Schwerpunktbereich kann
dann die HLW-Fl&che ermittelt werden.

7.11 Auslegung nach Steuerbarkeit

Dimensionierender Fall ist der Flugzustand ,, Durchstarten” bei maximaer Klappenstellung.
Die HLW-Fl&che nach Steuerbarkeitsforderung ist gegeben durch eine Geradengleichung der
Form

Nach Gl. 11.19ist dabei ~ a= C,

CL,H >hH X
MAC
mit den Parametern  Auftriebsbeiwert im dimensi onierenden Flugzustand:
C, =16 (Auftriebsbeiwert beim Durchstartmandver mit 1,3vs gemaf3

Kap.2. Dimensionierung)

Auftriebsbeiwert des HLW:
CLn»-0,5 (konservative Annahme; negativ, da HLW Abtrieb erzeugt)

hy=0,9

Hohenleitwerkshebelarm aus der Schwerpunktberechnung:
|H:XAQHLW—XLEMAC'XAc.LEMAC:31,97m- 16,13m-0,253,80m:14,89m

Mittlere aerodyn. Fllgeltiefe:
Cvac=3,8m

P a=-0,9074

b: CM,W+CM,E

H
CLwhy x——
MAC

mit den Parametern  Nickmomentenbeiwert durch die Triebwerke:
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b=0,2097
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STx, - 123185N *0,9m

Cu e =-01225

9"Sw Cuac 177 ><L225k% ><4369,2ﬁ2 XBINP X3,8mM
m S

darin  Schub beim Durchstarten T=T10=123185N
z-Abstand der Triebwerke vom Schwerpunkt ze»0,9m
tbrige Grof3en s.o.

Nickmomentenbeiwert des Fllgels im Neutralpunkt [Gl. 11.33]:

CM W = M0, flapped

Axcosy ,, @y, 0 l;l (CM,O)M

— =€
A+2c0oS] § et

. 8,4>0s2(19°) +(

8,4+ 2c0s(19°)

@KP) D

/] Q CM,O M =0

N

9

0, - 0,005)x 2° 4= - 0,2447
u

@) D

darin  Nickmomentenbeiwert des Profils im Neutralpunkt [GI.11.30]:

EXpe Xp aE Ol
Co. flapped = Cmo TDCy = Cro + DCL frapped %€ - XU
&Cvac  Cmac €C &)

=-0,067+1,5>{0,25- 0,438 = - 0,349
cm 0=-0,067 nach Abbott

Dcwm nach [Gl.11.31] mit Xac/Cmac=0,25, X¢p/Cmac=0,44 und c'/c=1
(berticksichtigt Vorfligel oder dats, hier nicht vorhanden)

DC_ f1appea =1,5 ENtsprechend der Berechnung in Kap. 4.10
» Hochauftriebshilfen*

Streckung A=8,4,Pfeilung j ,-=19° und Flugelschrénkung

e, =-2°nach Kap. 4, Fligelaud egung*

Die Anderung des Nickmomentenbeiwertes pro 1 Grad
Flugelschrankung ist entsprechend [Bild 11.14&] fur j ,=19°,

A=84und| =0,23 .o 2,-0,005
Ca g
C
Der Machzahleinfluss (euo), kann gemaR [Bild 11.15] fiir
Cwm 0 /Mm=0

die Geschwindigkeit beim Landeanflug vernachl&ssigt werden
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Damit lautet die Geradengleichung: S -0,9074>X 5. +0,2097

§

7.1.2 Auslegung nach Stabilitatsforderung

In diesem Fall hat die Geradengleichung die Form Sh = avx e -
SW CG- AC

CLaW

LaH ﬁ ﬂeo

e Ta ﬂ CMAC

Hier ist nach [Gl. 11.24] a=

mit den Parametern  Auftriebsgradient des Fligels nach [Gl. 7.27] mit der ldealiserung

c = 2P .
La W
Cam = chidoa
T2+ /Rl+tand - M2)+4
2p 84 6471
2+\/842>(1+tan2152° 0,772)+ 4 rad

Auftriebsgradient des Hohenleitwerks nach [GI. 7. 27]'
2p 4 4581
o+ JA{1+tan217,6°- 0,772)+ 4 rad

La,H

Abwindgradient am HLW nach [GI. 11. 34]

444>{k X, Xk, %/CoSsj 25]

(CLa)M-O

= 4,44{0163%,257>0822x/c0s 23°| x—rf‘Ld = 0,609

378—
rad

(Umrechnung der Fligelpfeilung auf die 50%-Linien mit [Gl. 7.12])

Faktor far die Streckung nach [Gl.11.35]

Faktor far die Zuspitzung nach [Gl.11.36]

K _10- 73><I 10-;’»»0,4:]1257
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Lagefaktor HLW nach [GI.11.37]

S ;zg?n
=0 _ M 0822
si/2>4H ,/2>43,05m
b 28,2m

mit der Ho6hendifferenz  zwischen Fligelwurzel-Profilsehne  und
mittlerer aerodyn. Flugeltiefe des HLW z,»5,60m

hu, In, Cvac S.O.
b a=1,0245

Die Geradengleichung lautet also:

S, -
§H =1,02455X . pc

7.1.3 Zusammenfihrung

Die beiden Geradengleichungen konnen nun in ein gemeinsames Diagramm eingetragen
werden. Dabel ist zu Dbertcksichtigen, dass die hintere Schwerpunktlage einen
»Sicherheitsabstand® zur natUrlichen Stabilitétsgrenze wie oben errechnet einhalten muss.
Dieses Mal} der statischen Langsstabilitét liegt bei Strahlverkehrsflugzeugen nach Roskam bei
0,05 MAC. Dieser Wert wird nach Raymer noch um 2% MAC verringert, bedingt durch die
Vernachléassigung mehrerer das Nickmoment beeinflussender Triebwerkseffekte zu Beginn
der Rechnung. Die zulassigen Schwerpunktbereiche befinden sich nun zwischen den Geraden
aus der Steuerbarkeits- (blau) und der Stabilitétsforderung abziglich Stabilitdtsmald (grun).
Zwischen diese Geraden kann nun der eforderliche Schwerpunktbereich gemal3
Beladediagramm so eingepasst werden, dass sich eine moglichst geringe Leitwerksfléche
ergibt.
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=)
an

01 +

vordere SP-Lage hintere SP-Lage

0,2 |

Xce-ac/Cvac

S./Sw ) ] —— SH/SW (ctrl)
4 R | — SH/ISW

N SH/SW (stab)
1 SH/SW (stab, safe)

0'3 :,
] SP-Bereich (0,2 MAC)

(SH/SW)erf ________________________
02+
01}
0,3 0

©
W

Abbildung 7.1: Ermittlung der HLW-Flache

In diesem Fal wurde ein SP-Bereich von 0,2 MAC vorgegeben. Daraus folgt eine minimale
Hohenleitwerksflache von $4=0,22-Sy=0,22-89m?=19,58m?2. Die HLW-Fl&che der Original-
F100 liegt bel 21,72n?, die Abweichung liegt damit unter 10%. Zum Vergleich: Die
Leitwerksprognose | lieferte S4=19,2m?, die Abweichung vom alten Wert betragt 2%. Damit
ist eine Neuberechnung der HLW-Masse nicht notwendig. Ebenfalls ablesen lassen sich die
vorderste und hinterste Schwerpunktlage: Der vordere SP liegt 0,015 MAC vor dem AC, der
hintere 0,185 MAC dahinter.

7.2 Seitenleitwerk (SLW)

Das SLW wird hier nur nach der Steuerbarkeitsforderung ausgelegt. Der dimensionierende
Fal ist dann der Ausfall eines Triebwerks (TW) beim Start; das zum ausgefallenen TW
symmetrische erzeugt ein Giermoment Ng, das vom Widerstand des ausgefallenen TW noch
um Np vergrof3ert wird. Dieses gesamte Giermoment muss nun durch den Auftrieb am SLW
mit ausgeschlagenem Ruder ausgeglichen werden. Daraus ergibt sich nach [Gl. 11.43] eine
erforderliche SLW-Fl&che:

N +Np

S = P
1 Cra
vy 2de xﬁf‘iU)‘(CLd )theory KAy
2 )theory 0]
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Das Giermoment durch den Widerstand des ausgefallenen TW liegt bel etwa 25% des
Momentes durch das gegentiberliegende TW (Jet mit drehendem Fan und hohem BPR). Das
Gesamtgiermoment betragt also:

N + N, =1,25N_ =1,25%T, %y, :J,25x1231% x2,7m = 207,9kNm

mit dem Abstand des TW von der Symmetrieebene yg=2,7m.
Es wird von enem Start auf Meereshthe ausgegangen, d.h. r=1,225kg/mé. Die

Mindestfluggeschwindigkeit bel  TW-Ausfal wvuc liegt ca  20%  Uber  der
Uberziehgeschwindigkeit in Startkonfiguration:

2
Ve =L 2Vg15 » Ve = Eymm x 1 = 2>981m/s “43908kg Xi »60m/s.
’ r Sy CpLior 1225kg/ m:  89m? 2,2

Der erforderliche Seitenruderausschlag ist auf d . =25°=0,4363rad beschrankt.

€« _p8s5

C L,a ,theory

fur das gewahlte NACA 0012-Profil. (c. d)ieory=4,6 pro rad fur die relative Ruder- (Klappen-)
tiefe (c/c)=0,3 und rel. Profildicke des SLW (t/c)=0,12. Der Korrekturfaktor fir grof3e
Klappenausschldge betrdgt K'=0,67 bel einem Ausschlagwinkel d=25° und (ci/c)=0,3.
K_.=0,74 fir j ,s=45° (Bild 8.20) Der tatséchliche SLW-Hebelarm liegt bei lv=Xosmacs
Xo725|\/|AC‘W:13,51m.

Nach dem Einsetzen dieser Werte ergibt sich die aus Steuerbarkeitsgriinden erforderliche
SLW-FHaéache:

Sv=8,25mz.

Die so errechnete Flache ist sehr gering und liegt weit unter der im Abschnitt Leitwerk |
ermittelten  (15,8m?). Die Ursache ist moglicherweise das bel Flugzeugen mit
Hecktriebwerken wesentlich kleinere Giermoment durch en ausgefallenes Triebwerk
begriindet durch den sehr kleinen Hebelarm im Vergleich zu TW unter dem Fligel; d.h. der
berechnete Fall ist vermutlich nicht der Dimensionierende. Da die im Kap. 5.2 , Leitwerk 1*
ermittelte Flache auf dStatistischen Werten basiert, in die zahlreiche Flugzeuge mit
Triebwerken unter dem Fllgel eingegangen sein werden, dirfte der hier ermittelte Wert zu
grof3 sein. In Ermangelung einer besseren Alternative wird der Mittelwert der beiden
Prognosen gewahlt:

S\/=(S\/|+S\/||)/2=12,03m2.

Zum Vergleich: Das Seitenleitwerk des Originals besitzt eine Flache von 12,3m2.
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8 Fahrwerk

8.1 Anzahl und Anordnung der Fahrwerksbeine und —ader

Die Fahrwerksanordnung wird wie beim Vorgdngermodell F28 Fellowship gewahlt:
Bugfahrwerk(NG) mit zwel Radern und Hauptfahrwerk(MG) mit zwel Beinen unter den
Flugeln mit ebenfalls je zwei Rédern.

8.2 Positionierung

Bel der Festlegung des Anbauortes der Fahrwerksbeine sowie auch bei der Reifenauswahl
wird nach der Methode von Currey vorgegangen. Daflr werden zunéchst folgende Werte
bendtigt:

Abstand LEMAC von der Rumpfnase: 16,13m

Abstand MAC von der Rumpfmitte: H=[b/2(c,-cmac)]/(Cr-¢)=13,67m-(5,48m-
3,80m)/(5,48m-1,26m)=5,44m

vordere Gesamtschwerpunktlage: 16,13m+0,27 -3,8m— 0,015-3,8m=17,10m von der
Rumpfnase

hintere Gesamtschwerpunktlage: 16,13m+0,27-3,8m+0,185-3,8m=17,86m

z-L age des Gesamtschwerpunktes: 2,20m von Rumpfoberkante

821 L age des Hauptfahrwerks auf der L angsachse

In eine Draufsicht des Flugzeuges werden die MAC-Position und die ungeféhre Lage des
Tragfligelkasten-Hinterholmes und in eine Setenansicht die vordere und hintere
Schwerpunktlage und ebenfalls die MAC-Lage eingetragen. Bel einem zunéchst nach
vergleichbaren Flugzeugen (z.B. BAe RJ85) angenommener Spurweite von 5,0 m kann der
Einbauort fur das Hauptfahrwerk in der Draufsicht direkt hinter dem Hinterholm festgelegt
werden. Damit entstehen bel seiner Befestigung an der Struktur keine Schwierigkeiten und
das Fahrwerk kann nach innen in ene Verkleidung zwischen Fliuge und Rumpf
eingeschwenkt werden, ohne den Tragflligelkasten zu storen. Die so festgelegte Position wird
als vertikale Linie in die Seitenansicht eingetragen (Abb.7.1). Diese Hauptfahrwerksposition
liegt bei xumLc=19,0 m, gemessen von der Rumpfnase.

In Langsrichtung soll bei hinterer Schwerpunktlage ein Kippwinkel von wenigstens 15°
eingehalten werden. Dazu wird vom hinteren Schwerpunkt eine Linie im Winkel von 15° zur
Vertikalen gezeichnet. Der Schnittpunkt dieser Linie mit der bereits ermittelten
Fahrwerksmittellinie ist somit die Bodenlinie bel eingefedertem Fahrwerk, d.h. es liegt die
Gesamtlange des Hauptfahrwerkes fest. Die Rumpfunterseite liegt demnach bei
eingefedertem Fahrwerk 1,4 m Gber dem Boden.
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Von der hinteren Kante der Bodenkontaktflache des Rades soll nun en Winke von ca 15°
zum Heck eingehalten werden.

Die laterale Positionierung des Hauptfahrwerkes kann erst nach Ermittlung des Radstandes

Uberprift werden. Fur die Berechnung dieses Winkels muss jedoch die Lage des
Bugfahrwerkes auf der Flugzeuglangsachse bekannt sein.

( i uossten _;_JTT j’ mw}

- ','.":—--15

ﬂ—- MLG-Paosition
‘\.

#La‘:*:;m
3
)

Abbildung 8.1: Positionierung des Hauptfahrwerks

8.2.2 Bugfahrwerk

Das Bugfahrwerk soll einerseits aus Belastungs- und Stabilitétsgrinden méglichst weit vorn
am Rumpf angebracht werden, andererseits darf die Last auch nicht zu gering werden, um die
Steuerbarkeit am Boden zu gewdhrleisten. Currey empfiehlt eine Last von etwa 8% des
Flugzeuggesamtgewichtes auf dem Bugfahrwerk bei hinterer SP-Lage.

Fur die Berechnung des Radstandes F werden die Abstdnde zwischen Hauptfahrwerk und
Schwerpunktlagen bendtigt:

M=xpm LG~ XCG,aft— 19,0m- 17,86m:1, 14m
(F- L):XM Lg-XCGVdezlg,om- 17, 1m:1,9m

Wenn die Last auf dem Bugfahrwerk bel hinterer Schwerpunktlage 8% des Gesamtgewichtes
betragen soll, miissen die entsprechenden Hebelarme im umgekehrten Verhdtnis stehen:
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(M/F)=0,08,

P Radstand F=M/0,08=1,14m/0,08=14,25m. Der Radstand des Vorbildflugzeuges betragt
14,01m. Der Einbauort des Bugfahrwerkes liegt damit - gemessen von der Rumpfnase - bel

x=19,0m-14,25m=4,75m.

Mit den genauen Fahrwerkspositionen muss die Schwerpunktberechnung Uberprift werden:
Durch den gednderten Einbauort des Bugfahrwerkes verschiebt sich der Schwerpunkt der
Rumpfgruppe nur @ufferst gering um 0,02m nach hinten. Derjenige der Fliigelgruppe wandert
von 1,89m von LEMAC zu 2,16m hinter LEMAC. Damit rickt der Fllgel geringfligig nach
hinten: X emac steigt von 16,13m auf 16,22m; der Einfluss der dadurch gednderten
Leitwerkshebelarme ist zu vernachl&ssigen.

8.2.3 L aterale Position des Hauptfahrwerks

Die Einhatung des sog. ,tip-over criterion® muss kontrolliert werden. Dazu wird von der
Verbindungdinie Bug- zu Hauptfahrwerk das Lot auf die Projektion des vorderen SP
(kritischer Fall) auf den Boden gefélt. Der Ansatzpunkt des Lotes auf der Verbindungdinie
wird mit dem SP selbst durch eine Gerade verbunden. Um ein Uberkippen des Flugzeuges zu
verhindern, darf der Winkel Y zwischen Lot und Gerade maximal 55° betragen. (Abb.7.2)

Welss”

__HOST FWRL.6.

Abbildung 8.2 lateral tip-over criterion (schematisch)

Mit der halben Spurweite (2,5m) und dem x-Abstand zwischen Bugfahrwerk und
Hauptfahrwerk (14,25m) lasst sich der Winkel a berechnen:

a=arctan(2,5/14,25)=10°.

Daraus folgt mit dem x-Abstand zwischen Bugfahrwerk und vorderem Schwerpunkt (12,35m)
die Lange des Lotes h:

h=12,35m-sin10°=2,14m.

Mit der z-Lage des Schwerpunktes ergibt sich so der Kippwinke Y :
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Y =arctan(2,5/2,14)=49°.

Nach Currey, Tab.3.3 ist das ein durchaus Ublicher Wert fir Tiefdecker-Verkehrsflugzeuge.
(DC-9 und Boeing 727 weisen etwa den gleichen Wert auf.)

Des Weiteren muss ein Hangewinkel von mindestens 7,5° beim Aufsetzen mit nur einem
Hauptfahrwerksbein méglich sein, gemessen vom Aufsetzpunkt des &ul3eren Rades. (Abb.7.3)
Schwierigkeiten bei der Erfullung dieses Kriteriums bereiten i.A. nur Flugzeuge, deren
Triebwerke unter den Tragflachen montiert sind.

Abbildung 8.3: Bodenfreiheit der Flligelspitzen (mal3stabsgetreu)

8.3 Reifenauswahl

Die berechnete maximale Abflugmasse liegt bei myt0=43908kg, das entspricht 96800Ib.
Nach Roskam Bd.ll, Tab.9.2 werden fir Verkehrsflugzeuge dieser Grof3enordnung
Ublicherweise 40 'x14"’-Reifen am Hauptfahrwerk und 24''x7,7’-Reifen am Bugfahrwerk
verwendet. Nach Roskam Bd.IV, Tab.2.4 liegt der erforderliche Reifendruck dann bel ca. 140
ps fur ale Reifen.

84 LCN-Wert

Die ,Load Classification Number folgt nach Torenbeek, fig.10-1 aus dem Reifendruck und
der ,Equivalent Single Wheel Load*, ESWL. Die ESWL ist der Quotient aus der Last auf
einem Fahrwerksgestell und einem Reduktionsfaktor.

Die maximale Last auf einem Hauptfahrwerksgestell liegt bel hinterer Schwerpunktlage vor;
sie betragt

LmLemax=MmTo’ (Radstand-(XwLe-Xce at))/ (2-Radstand)=43908kg- (14,25m-
1,14m)/(2-14,25m)=20198kg° 445361b

(in den Diagrammen werden angel séchsische Einheiten verwendet).
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Den Reduktionsfaktor erhdlt man aus fig. 10-2. Bei einer angenommenen Reifenkontaktflache
(an einem Fahrwerksgestell) von

A =2x tircdload _ 44536lb

tirepressure 140£
in?

=318in2,

einem (konservativ) angenommenen ,radius of relative stiffness’ L=45in (Torenbeek) und
einem Abstand der beiden Rader an einem Hauptfahrwerksgestell von Sr=24in nimmt der
Reduktionsfaktor den Wert 1,25 an. Die ESWL betragt dann

EswL = 249360 _ oecoain,

Torenbeek, (Fig. 10-1) liefert mit dem Reifendruck 140ps und ESWL=356291b eine LCN
von 46.
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9 Bestimmung der Polare
Fur Profile mit kleiner Woélbung gilt néherungswei se eine Polare der Form

C.?

Co :CD0+pr>e’

die genaugenommen nur auf ungewdlbte Profile angewendet werden darf. Der Nullwiderstand
wird as Summe der Nullwiderstande der Komponenten Fligel, Rumpf, Leitwerke,
Triebwerksgondeln, sonstige Komponenten sowie L eckagen berechnet.

Fur die beiden letzteren werden Pauschawerte angenommen. Die Ubrigen Widerstande
berechnen sich nach [Gl. 13.15]:

Swet C
CDO,c = Cf,c XFFC >Qc x—.

ref

Darin it G der jeweilige Beiwert des Reibungswiderstandes, FF. ein Faktor, der den
Formwiderstand berticksichtigt, Q. ein Faktor fur den Interferenzwiderstand bezogen auf den

Wet,c

Rumpf und

das Verhdltnis aus umstromter Flache der Komponente und
ref

Referenzfliigelflache.

9.1 Rumpf
Die Strémung um den Rumpf ist auf der ganzen Lange turbulent. Die Reynoldszahl betragt

VA 2361m/sx32,14m

=5,0640°.
n 1540- 6n¥?/s

Re=

Diese liegt Uber der sog. cut-off-Reynoldszahl

fir M<0,9: Re,, o =382Lx1/k)™™ =38,21X(32140mm/ 0,00635mm)** = 4,38:40° mit

der Oberfléchenrauhigkeit k=0.00635mm fur glatte Farbe (Berechnung nach DATCOM).
Damit tritt bel der Berechnung des Reibungswiderstandes die cut-off-Reynoldszahl an Stelle
der tatsichlich vorliegenden. Dadurch wird berticksichtigt, dass der Reibungswiderstand bel
rauheren Oberfl&chen grofier ist, as durch die Gleichung berechnet wiirde.

0,455 0,455

= =1,65440"°
(logRe)>*® 1+ 0,144>M2)°®  (log4,38:40°%)2% 1+ 0,144>0,772)°®

fiturb

[Gl. 13.17].
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Der Formfaktor fur den Rumpf ist nach DATCOM

|
60 +(f/df)

FF, =1+
(I,/d,)* 400

=1,09 [Gl. 13.23].

Die Interferenzfaktoren sind auf den Rumpf bezogen, P Q=1. Die benetzte Flache von
Rimpfen mit zylindrischem Mittelteil ist nach Torenbeek

2 ..273 %
L =pod, A, >4é1 Ii

(S I -0

[Gl. 13.7].

‘Dallo

=p 8,3mx32,14mx1- 2/9,7)%3 x(1+2/9,72) = 291, 7

L =291,7m2 /89 = 3,28.

ref

P Cpos =1.654X0° x1,09%1:3,28=591x10°

9.2 Fluge

Es wird angenommen, dass die Strémung Uber die vorderen 10% des Fligels laminar,
dahinter turbulent ist. Nach [GI.13.21] berechnet sich der Reibungswiderstand damit aus

C = kIam >Cf Jlam +(1' kIam) >(:f,turbl .
C,. =328 13 Valwc _qgg \/ 236Im/ $880M _ 1717,40°¢
| JRe n 150 °n?/s
[Gl. 13.16]
Cotam = 0455 = 0.455 —=2,2540°
| (logRe) %% {1+ 0144xM2)°®  (10g4,628X107)2% 1+ 0,144>0,772)"
[Gl. 13.17]

b C=0,1-0,1717-10°+0,9-2,25-10°=2,045-10"

Der Interferenzfaktor liegt bei vorhandener Fliigel-Rumpf-Ubergangsverkleidung bei Quw=1,0
[Tab.13.5]. Die benetzte Fléache des Flligels ist nach Torenbeek
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Sue =256, FL+025xt/ ¢), EI M O 2,81 01,8+ 0,25:0123:4 T 12920230 _ 167 51
’ e 1+l g & 14023 4

[Gl. 13.9].

Swet C
b — =167,3/89=1,88.

ref

Nach [GI. 13.22] errechnet sich der Formfaktor aus

FF, = d+ 06 At/ c)+100t/c)* 3{1344\4 018 cosj |, )0’28] =1,356
e X a
mit  x=0,35-3,8m (Dickenriicklage nach Abbott)
(t/c)=0,12
M=0.77
] m=17,5° (Pfeilwinkel der Linie maximaler Profildicke)

Damit wird

Coow=2,045-10"1,88-1,356:1=5,21-10"

9.3 Hohenleitwerk

Der Reibungswiderstand beim Hohenleitwerk (und auch beim Seitenleitwerk) wird fur eine
rein turbulente Stromung berechnet.
Die Reynoldszahl der HLW-Stromung ist

s 23617 %2.36m
Re=—_MWCH S p— =3715x0".
n 15X0°¢ -
S

Die tatséchliche Reynoldszahl liegt tber der , cut-off Reynoldszahl“ von 2,802-107, also wird
der Reibungswiderstand mit letzterer berechnet. Nach [Gl. 13.17] ist damit

0,455

= =2,4340°
log(Re) **® X1+ 0,144X\12)°%

f,H

Der Formfaktor wird wie der des Flugels nach [Gl. 13.22] (s.0.) berechnet. Mit einer rel.
Profildicke von (t/c)=0,09, ener Dickenricklage von 0,3:2,36m=0,7Im und enem
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Pfeilwinkel der 30%-Linie von j n=22° wird der Formfaktor FF4=1,79. Der Interferenzfaktor
liegt bei einem T-Leitwerk bel Qu=1,04. Die benetzte Fléche erhdit man wie beim Fligd aus
[GI.13.8]:

2>a_958m2>§i+025>010 1+01/0.08049_ 4 one.

1+0,4 o

Span =25S,, >%,1+025>(t/c) >€é

r

Bezogen auf die Referenzflligelflache ergibt das

Swet H 40, 2m?

=0,452.
S, 89w

b Coon=2,43-10"1,79-1,04-0,452=2,05-10°,

9.4 Seatenlatwerk

Die Reynoldszahl der SLW-Stréomung ist

Vs 23617 3.47m
Re= "t = = =5,46x0" .
n 15%10 ¢
S

Wiederum Ubersteigt sie die , cut-off Reynoldszahl* von in diesem Fall 4,206:107; mit dieser
wird also der Reibungswiderstand bestimmt:

0,455

=2.3%03.
log(Re) **® X1+ 0,1443\12)°%

fH

Der Formfaktor nach [GI.13.22] ist mit der Dickenrlicklage x=0,3-3,47m=1,04m, der rel.
Profildicke (t/c)=0,12 und der Pfeilung der 30%-Linie| =44,7°. FR,=2,15.

Der Interferenzfaktor betrégt auch beim Seitenleitwerk nach [Tab.13.5] Qy=1,04.
Die benetzte Flache nach [GI.13.8] betragt

242 o3m2>fﬁ+025>013 A+ 0131010090 _ o5,

1+09 7]

dJ

Sn =28,

Bezogen auf die Referenzfligelflache ergibt das

Swet v _ 25m?

=0,28.
S. 89
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b Coov=2,3-10>2,15:1,04-0,28=1,44-10°.

9.5 Triebwerksgondeln

Die genauen Abmessungen der Triebwerksgondeln sind nicht bekannt, die erforderlichen
Geometriedaten werden fur die Berechnung relativ grob abgeschétzt. Die Umstromung der
Gondeln ist turbulent, die Reynoldszahl betragt

Re= v>4n 2361m/s><48m
n 1540 °m2/s

7,56X0".

Se ist groRer as die ,cut-off-Reynoldszahl: Rewwor=5,92:10" , die damit den
Widerstandsbeiwert bestimmit:

0,455

=217407° .
(log Re) %% {1+ 0,144 4\ 2)>®

fn T

Der Formfaktor fur Triebwerksgondeln berechnet sich gemald Raymer [GI.13.24] mit

FF, =1+ 035 =1+ 035 =112
(,/d,) (48m/1,7m)

Der Interferenzfaktor fur Triebwerke am Rumpf betrégt nach [Tab. 13.5] Q.=1,3, wenn der
Abstand zum Rumpf kleiner a's der Triebwerksdurchmesser ist.

Aufgrund der Gestalt der Gondeln an der Original-F100 wird zur Ermittlung der benetzten
Flache dlein die Formd fir die Fanverkleidung benutzt und auf das gesamte Triebwerk
angewendet [Gl.13.10] (Mal3e nach [Bild 13.10]):

l,
Spen =24, XD, ><92+O35|—+O8 XD +],15>§1 I—l

n

« U
u
n 0

QIIO-

= 2><4,8m>§1,7m><g2+0,35>0,37+0,8]“ 7oA.2
g 4847

+115%{1- 037)>054 = 44m¥
u

Wegen des Fehlens von genauen Abmessungen oder Vergleichswerten ist es leider kaum
maoglich, diesen Wert auf Plausibilitét zu untersuchen.

p Cpon=2,17-1031,12-1,3-(44m?89nm?)=1,56-10° .
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9.6 Gesamtwiderstand

Da fur die beiden Widerstandskomponenten ,, Sonstiges* und ,,Leckagen der Druckkabine"
keine Pauschalwerte oder Verfahren vorliegen, werden sie an diessr Stelle nicht
berticksichtigt. Der gesamte Nullwiderstand des Flugzeugs ist dann die Summe der o.a
Einzelwidersténde:

Cpo=Cp r+CpowtCp HtCpyv+Cp n
=5,9140°+5,21-10°+2,0510°+1,44-10°+1,56:10°=16,17-10° 161, 7ct
(drag count)

Mit einem angenommenen Oswald-Faktor fir den Reseflug von e=0,85 und der
Fllgelstreckung A=8,4 lautet damit die Polare

2

C
C, =0,0162+—*
22,43
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10 Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs, DOC)

Die Berechnung der DOC erfolgt gemal? dem Vorlesungsskript “Flugzeugentwurf” nach der
Methode der Association of European Airlines (AEA). Diese Methode berlicksichtigt die
einzelnen Kostenelemente Abschreibung, Zinsen, Versicherung, Kraftstoff, Wartung,
Besatzung und Gebiihren, die addiert werden, um die gesamten direkten Betriebskosten des
Flugzeugs zu erhaten. Die DOC konnen auf verschiedene Grof3en bezogen werden, z.B. auf
die geflogene Strecke, die Flugzeit oder die zurlickgelegten Sitzplatz-Kilometer. Im
vorliegenden Fall werden die Kosten pro Flugzeug und Jahr (Ca/c ) bestimmt.

10.1 Abschreibung

Die Abschreibungskosten sind in diesem Fall die Wertminderung des Flugzeugs (Differenz
aus Anschaffungspreils und Restwert) im  Nutzungszeitraum bezogen auf die
Abschreibungszeit in Jahren.

P - P
ol resdudl [Gl.14.22]

— | total
CDEP -

nDEP

Die vorgesehene Nutzungsdauer liegt bei der AEA-Methode bei npep=14 Jahren fir
Kurzstreckenflugzeuge und der Restwert bei 10% des Kaufpreises [Tab. 14.5]. Der (gesamte)
Kaufpreis besteht aus Anteilen fur den Audlieferungspreis Puaivey Und fur Ersatzteile Ps. Der
Auslieferungspreis kann abgeschétzt werden Uber die max. Startmasse, die Betriebs eermasse
oder die Anzahl der Sitzplétze. Die Preise beziehen sich auf das Jahr 1999, miissen also noch
mit einem Inflationszuschlag versehen werden. Dabel wird von einer mittleren jahrlichen
Inflationsrate von 3,3% ausgegangen. Der Inflationsfaktor betrégt dann

Ky = (1+0,033)%1%9) =1 067 [Gl. 14.53]

Abschétzung Uber myo:

. Pdel ivery . Pdel ivery .
Nach Gl.14.24 ist P = Myro XK e Mit ———»500 $/kg fir Kurz- und
MTO INF

delivery
MTO mMTO

Mittel streckenflugzeuge.
Demnach wére Pygivey=500 $/kg-43908kg-1,067»23,4 Mio $.

Abschétzung Uber meg:

N . _ Pdel ivery - Pdel ivery
ach Gl.14.25ist P, ——— Mg XK e Mit »860 $/kg.
m

elivery —
OE mOE

Demnach ware Pygivey=860 $/kg-22943kg-1,067»21,1 Mio $.

Abschétzung Uber Npax:
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P P
Nach Gl.14.26 ist P, ., =—— ' n__ %K, Mit —* »265000 $.

delivery pax
pax pax

Demnach ware Pygivey=265000 $:107-1,067»30,1 Mio $.
Eine Mittelwertbildung Uber die drel Ansitze liefert Pugivey=1/3:(23,4+21,1+30,1)Mio
$=249Mi0$. Der Preis fur Ersatzteile setzt sich aus einem Triebwerkss und enem
Zdlenanteil zusammen, die jeweils Uber einen Prozentsatiz vom Audieferungspreis gegeben
sind:

Ps=(ksarPartksene'Pe)-kine  [Gl. 14.27]

Der Zellenpreis ist der Flugzeugpreis ohne Triebwerke, laut [Tab.14.5] ist ksar=0,1 und
kse=0,3. Nach Jenkinson |&sst sich der Triebwerkspreis abschétzen mit

= 293$x123185%" =3 9Mio$

p PS:[kS,AF‘(PdeI'nE‘ PE)+k5,E'nE‘ PE] ‘k|NF:[O,1‘(22,7M io $—23,9M io $)+O,323,9M|0 $]
-1,067=4,09Mi0 $.
PtotaI:Pdeliva'y+P5:2419M io $+4,09M io $:28,99M io $

Eingesetzt in [Gl.14.22] ergibt sich:

P Presidual 9
c ? Raa & _ 28,99Mi0$0,9
DEP — -

Npep 14Jahre

=1864Mio$/ Jahr .

10.2 Zinsen

Unter der Annahme, dass das Flugzeug zu einhundert Prozent fremdfinanziert ist, betragen
diejahrlich zu zahlenden Zinsen

CINT:pav‘PtotaI- [G| 1430]
Darin ist der durchschnittliche Zinssatz mit den gegebenen AEA-Daten Finanzierungszinssatz
8%, Finanzierungszeitraum 14 Jahre, Abschreibungszeitraum 14 Jahre und dem relativen
Restwert des Fremdkapitals im Unternehmen nach Ablauf des Finanzierungszeitraums 10%
Pa=0,0529 [Tab. 14.6].

Cint=0,0529-28,99Mi0 $/Jahr=1,534Mio $/Jahr.
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10.3 Versicherung

Die Versicherungskosten pro Jahr werden als Prozentsatz des Audieferungspreises
angenommen.

CINS:kINS‘PdeIivery- [G| 14.35]
Die AEA-Methode geht von k;ns=0,005 aus.

Cins=0,005-24,9Mi0 $=0,125Mio $/Jahr.

10.4 Kraftstoffkosten

Die Kraftstoffkosten pro Jahr ergeben sich aus dem Produkt der GrofRen Anzahl der Fltige pro
Jahr, Masse des wahrend eines Fluges verbrauchten Kraftstoffs und dem Kraftstoffpreis.

CF:nt,a‘ me Pk [G| . 1436]

Der Kraftstoffpreis ist betrachtlichen Schwankungen unterworfen. Als Basis fur diese
Rechnung wird en Pres von 224%US gdlon angenommen (Angabe nach
http://www jetaviation.com, Stand Juli 2001 bei Abnahme von mindestens 2000 US gallons
(ca 7500 1)). Fur die Zukunft und damit fur die Nutzungszeit eines heute verkauften
Flugzeugs ist eher - gerade im Hinblick auf die Plane zur Einflihrung ener
Kerosinbesteuerung - mit weiter steigenden Kraftstoffpreisen zu rechnen, was in eine DOC-
Berechnung eigentlich einbezogen werden misste. 1 US gallon entspricht 3785 cm?®. Bei einer
Dichte von r keosn=0,76g/cm?3 besitzt eine US gallon eine Masse von 2,877kg. Der kg-Preis
fur Turbinenkraftstoff betragt also 0,78 $.

Die verbrauchte Kraftstoffmasse pro Flug wird wie im Kapitel 2.7 nach [GI. 5.53] errechnet:

Me —@-m,).

mMTO

My setzt sich aus den Massenverhdltnissen fir die einzelnen Flugphasen nach Roskam [Bild
5.19] zusammen:

M, =T, T e T M M Mo — 0,99250,09 %1 x 1 x0,9850,99550,9950,99
m8 m7 mG m5 m4 m3 mZ mG m5

Das eventuelle Warteschleifen-Fliegen geht in die DOC-Rechnung nicht mit en, d.h.
m7/m6:1.
Das noch unbekannten Masseverhaltniss fir den Reiseflug wird nach Breguet bestimmit.
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Die durchschnittlich tatsdchlich geflogene Flugstrecke sqise liegt nach Obert [Tab.3.2] fir
Kurz- bis Mittelstreckenflugzeuge bel ca 17-20% der Reichweite. D.h,,
Sonise=0,185-3167km=586km. Das Masseverhdltnis fir den Reiseflug ist nach [GI.5.56]

Der Breguet-Faktor Bs wurde bereitsin der Dimensionierung berechnet: Be=24608689m.
Damit wird

mo_g

ms

- 586000 m/ 24608689 m — 0,976

Durch Einsetzen erhalt man M#=0,916 und daraus
me=(1-0,916)-43908kg=3688kg.

Fur die Bestimmung der noch fehlenden Grole n., (Anzahl der Flige pro Jahr) ist die
Kenntnis der Flugzeit pro durchschnittlichem Flug t; erforderlich. Die Flugzeit setzt sich nach
[Bild 14.5] zusammen aus der Dauer der Flugphasen B-Start und Steigen auf 1500ft, C-
Steigflug auf Reiseflughthe, D-Reiseflug, E-Sinkflug auf 1500ft und F-Landeanflug und
Landung. Wegen fehlender Daten bzw. Verfahren, um die Phasen B,CEF zu
berticksichtigen, wird vereinfacht von einem reinen Reiseflug Uber 586km ausgegangen.
Unter dieser Annahme l&sst sich mit dem Breguetschen Zeitfaktor die Flugzeit berechnen.
Das Masseverhdtnis mi/my erhdlt man hierbei aus dem oben berechneten My ohne die
Flugphasen ,, Triebwerksstart“ und ,, Rollen*.

M
t,=-B A= LDy M osesn121min [GlD.14)

m, SC;xg 099099

Nach [Gl.14.72] kann daraus die Flugzeugnutzung U, (=Flugzeit pro Jahr) ermittelt werden.

U, =T;x Ko onw 3TN 57073,
ty +ky, 2h+0,750h

Die Parameter ky; und kyz wurden nach [Tab. 14.11] fur das Verfahren nach AEA a gewahit.
Damit werden pro Jahr

U.r 2727.3h
t, 2h

n =

t,a

=1364  Fllge durchgefihrt.

Einsetzen in [Gl. 14.36] liefert
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C,=n,xm. x5 = 1364r;hr x3688kg >0,78%/ kg = 3,924Mio$/ Jahr

5 Wartungskosten

Die Wartungskosten Cy setzen sich zusammen aus den Anteillen Personalkosten Cy. und
Materialkosten Cym. Sie werden zunéchst auf eine Flugstunde bezogen bestimmt und
anschlief3end mit der Gesamtflugzeit pro Jahr multipliziert. Nach [Gl. 14.41] ergeben sich die
Wartungskosten damit zu

mit

Cu :(tM,f Y +CM,M,f)>¢f L'

tms - Wartungszeit pro Flugstunde,

Ly - Stundensatz, LM:69$/h‘k|NF:69$/h‘1,067:73,6$/h
Cuwms - Materialkosten pro Flugstunde

tr - Flugzeit pro Flug, t=121min

N.a - Anzahl der Fluge pro Jahr, n; ;=1364 1/Jahr

WEell sich die Wartungskosten fur Triebwerk und Flugzeugzelle in der Zusammensetzung
aus Lohn- und Materialanteil stark unterscheiden werden die Gesamtkosten in die fir die
Zélle (airframe, AF) und die fur die Triebwerke (engines, E) aufgeteilt:

CM = ((tM,AF,f +tM,E,f )>4—M +CM,M,AF,f +CM,M,E,f )>¢f >q‘]t,a [Gl 1443]

Die darin noch unbekannten Grofen sind

Wartungsstunden pro Flugstunde an der Zelle [Gl.14.44)]:

5
T At :iaa&o-s imAF +6,7- 350000k i>(0,8h+0,68>¢f )
R, kg My + 75000Kkg &

(22943- 3181)kg + 75000kg g

= 1 Bgos L (20043 3181)kg +6,7-
2h kg

=52(MMH / FH)
Materiakosten Zelle [Gl. 14.45]:

1 & 240°+2240° 2, &0,
t. e h g

f

CM,M,AF,f

= igﬁ,Z&O'G +2,240°° 1 >Qh9>(24,9Mi0$- 2>X39Mio%) = 73,5§
2hé h 7] h
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Zur Berechnung der entsprechenden Grof3en fur die Triebwerke missen zunéchst vier
Faktoren kj...ka mit den Daten des RR Tay-Triebwerkes, mit dem die F100 geflogen wird,
bestimmt werden (BPR: Nebenstromverhdtnis, OAPR: Gesamtdruckverhdltnis, nc:
Anzahl der Verdichterstufen). Als Quelle fur die Triebwerksparameter diente die Aviation
Homepage.

k;=1,27-0 2‘BPR°'2:1,27-0,2‘3 040'2:1 020 [Gl. 14.49]
@APRO =0 48%—89 +0,4=0,694 [GI. 14.50]

ﬂ 0 g
k, = 0,57 fur Anzahl der TW-Welen ns=2 [Gl. 14.51]
k, = 0,032 +k, =0,032x16+0,57 =1,082 [GI. 14.52]

Wartungsstunden Triebwerk pro Flugstunde [Gl. 14.46]:

04 0
ty e = Ng 20,215, %, >€’i+102>qo4 TOEQ 1+L3h

2

= 2>0,214,02%,082>81+1,020"* —>(123185N /2)9 >€[+]’—%9—L69(MMH / FH)
e

2

Materialkosten Triebwerk [GI. 14.47]:
§° @ 13n0
Cumers =N >Q56 1, {k, +k, >€‘i+102><Lo4 Ao 2 1+t_ X,

=23 56$><L02>(o 694+1082)>§1’+102><Lo s 1 %23185'\' 00’ >€‘i+ 13n °>(1+0033)<2°°1 1560

25

= 110§
h

Durch Einsetzen in [Gl. 14.43] erhdt man nun die gesamten Wartungskosten:

v = 815,2+1,60) %736 ﬁ + 735§ +110 %0364 = 1.834Mio—>—.
e

hg Jahr Jahr

10.6 Personalkosten

Die Personalkosten bestehen aus Kosten fur die Cockpitbesatzung (CO) und denen fir die
Kabinenbesatzung (CA). Bezahlt wird ein mittlerer Stundensatz Lco bzw. Lca fUr die
Blockzeit tp.

Cc=(ncoLcotnealea)tova  [Gl. 14.58]
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Gemal3 AEA liegt die Blockzeit (Flugzeit zuzlglich Bodenzeiten fir Rollen, Warten etc.) bei
Kurzstreckenfliigen 15 min Uber der Flugzeit [Tab.14.4].

t=ts+0,25h=2,25h

Im Cockpit werden Pilot und Co-Pilot bendtigt, nco=2; bei der AEA-Methode wird von einem
Besatzungsmitglied in der Kabine je angefangene 35 Passagiere ausgegangen, nca=4. Als
Stundensatze werden bei der AEA-Methode firr Kurzstreckenflugzeuge angenommen:

Lco:246,5 $/h,
Lea= 81,0 $/h [Tab. 14.9].

Damit nehmen die Personal kosten folgenden Wert an:

Cc=(2-246,5%/+4-81,0$/h)-2,25h- 1364(1/Jahr)=2,507Mio$/Jahr

10.7 Gebihren

Die Gebiuhren beinhalten Landegebihren, Gebihren der  Flugsicherung und
Abfertigungsgebihren. Diese Elemente werden zunéchst fir einen Flug berechnet und
anschlief?end mit der Anzahl der Flige pro Jahr multipliziert, um auf die Jahreskosten zu
kommen. Die Gebihren werden auf Basis der Preise von 1989 berechnet (Jahr der
Veroffentlichung der AEA-Methode). Es wird von einer hoheren Inflationsrate ausgegangen
als bei den tibrigen Kostenelementen: pine=6,5%. Der Inflationsfaktor wird damit:

ke =L+ p ) =1,065% = 213

Die enzelnen Gebihrene emente sind:

= Landegebuhren [Gl. 14.60]:
$ 1 $
Creeo = Kip MMy XKie M, = 0,0078E x43908kg >Q,13>§L364—JahIr = 995021—Jahr
=  Gebuhren der Flugsicherung [GI. 14.61]:

CFEE,NAV = kNAV R mMTO >4(INF >q‘]t,a
$

$ 1
X316,4nmx,/43908kg x2,134364 —— = 797448 ——
nmx,/kg J Jahr Jahr

= Abfertigungsgebihren [Gl. 14.62]:

=0,00414

Cree.ono = Kano MMy XK My, = 0’1% X12228kg X2,134.364 J:hr =3,553 'f]/lal_s?

Die gesamten Gebuhren pro Jahr betragen damit
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Mio$ Mio$
CFEE = CFEE,LD + CFEE,NAV + CFEE,GND = (01995+ 01797 + 31553)% = Sv%m

10.8 Gesamtdar stellung

Der Gesamtbetrag der jahrlichen direkten Betriebskosten liegt bei Cpo=17,183Mio%/Jahr. Die
Aufteilung in die einzelnen Anteile veranschaulicht Abb.9.1.

OAbschreibung
11%
O Geblhren B Zinsen
30% 9%
O Versicherung
1%
O Kraftstoff
23%
@ Personal
15%
OWartung
11%

Abbildung 10.1: Zusammensetzung der DOC
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11 Zusammenfassung

An dieser Stelle folgt die Zusammenstellung der wichtigsten geometrischen
Flugzeugparameter, wie in den vorangegangenen Kapiteln ermittelt. Thnen werden zum
Vergleich die Daten der originalen Fokker F100 gegenibergestellt. Die Flugelstreckung
A=8,4 des Originals war Eingangsparameter fir den Entwurf. Aus den ermittelten Parametern
wird eine Dreiseitenansicht des Flugzeugs erstellt (Abb.10.1).

|Entwurf  [Original
Allgemein
Lange Uber Alles 35,40m 35,53m
Hohe Uber Alles 8,10m 8,50m
Rumpf
Lange 32,14m 32,50m
max. Durchmesser 3,31m 3,30m
Notausgénge, Breite 0,51m 0,51m
“ , Hohe 0,91m 0,91m
Heckwinkel 13,0° --
Kabinenlange 22,86m 21,19m
Kabinenhéhe 2,01m 2,01m
Kabinenbreite (Ful3boden) 2,86m 2,88m
Frachtraumvolumen »17ms3 17,08ms3
Flugel
Spannweite 27,40m 28,08m
Flache 89,0m2 93,5m2
Pfeilung (25%-Linie) 19,0° 17,5°
mittl. aerodyn. Flugeltiefe 3,80m 3,80m
Zuspitzung 0,230 0,235
durchschn. rel. Dicke 10,9% 10,3%
V-Winkel 3,5° 2,5°
Hohenleitwerk
Flache 19,58m2 21,72m2
Spannweite 8,85m 10,00m
Streckung 4,0 4,6
Zuspitzung 0,40 0,39
Pfeilung (25%-Linie) 23° 26°
Seitenleitwerk
Flache 12m?2 12,3m?
Hohe 3,46m 3,30m
Streckung 1,00 0,89
Zuspitzung 0,90 0,74
Pfeilung (25%-Linie) 45° 41°
Fahrwerk
Spurweite 5,00m 5,04m
Achsabstand 14,25m 14,01m
ReifengréRe, Haupt-FW 40“x14" 40"x14"
! , Bug-FW 24"x7.7" 24"x7.7"
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Abbildung 11.1: Dreiseitenansicht der entworfenen F100
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