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1. Einleitung

1.1 Aufgabenstellung des Wahlpflichtentwurfs

Das Thema dieses semesterbegleitenden Wahlpflichtentwurfs ist es, einen Flugzeugentwurf
anhand eines Flugzeuges eigener Wahl durchzufihren.

Als inhaltlicher ,Leitfaden” diente hier das Skript des Faches ,Flugzeugentwurf von Herrn
Prof. Dr. Scholz.

Meine Wahl fiel auf den Flugzeugtyp EMBRAER ERJ 145, ein Kurzstrecken Business Jet mit
50 Sitzen, welchen ich wahrend meiner Arbeit als Werkstudent bei der Firma AEROTEC
(Wwww.aerotec.de) naher kennenlernte.

(ndheres zum ERJ145 siehe ,Einflihrung/ Kurzbeschreibung des ERJ 145).

Der ERJ 145 wird im Entwurf in erster Linie nach den Arbeitschritten Dimensionierung,
Rumpfauslegung, Flugelauslegung, Hochauftriebssysteme, Leitwerk1, Masse und
Schwerpunkt, Leitwerk 2, Fahrwerk, Polare und DOC ,durchgerechnet” .

.Probleme* entstanden, wenn wichtige relevante Daten gar nicht bzw. nur unzureichend zur
Verfugung standen (z.B. geom. Abmessungen) oder errechnete Ergebnisse erhebliche
Abweichungen von den Originaldaten aufweisten.

Meist wurden dann fehlende Daten angenommen bzw. von ahnlichen Flugzeugtypen
Ubernommen.

Um sehr groRe Fehler und Ungenauigkeiten zu vermeiden, wurden in bestimmten Fallen mit
den Originalwerten weitergerechnet.

Originaldaten ergaben sich aus Recherche im Internet, Bibliotheken, Blcher,
Fachzeitschriften und Gesprachen mit Ingenieuren.

Bei allgemeinen fachlichen Fragen erhielt ich freundlicherweise eine besondere Hilfe
wahrend meines Praxissemesters (WS 01/02; ab Aug. 2001) von einigen ,AIRBUS"-
Mitarbeitern.

Die dem Skript entnommenen Werte, Formeln, Tabellen, Bilder und Daten sind jeweils mit
derselben Bezeichnung in blauer Farbe und in eckigen Klammern [...] gekennzeichnet.
(Bsp.: ([7.2]; Tab.6.2]; [Bild E2] )

Weitere Quellen sind im Anhang A enthalten, wo auch teilweise Originalausziige mit
abgeheftet sind.

Sie werden bei naherer Betrachtung der Daten feststellen, das sich die Quellen voneinander
manchmal sehr stark unterscheiden (siehe MTOW, MOE, MPL, etc.)

Der Grund daftr ist, dass sich das Flugzeug im Laufe der Jahre standig weiterentwickelt hat.
Um mdglichst bei einer Quelle zu bleiben habe ich grofitenteils die Werte aus dem Jane’s
verwendet. Fehlende Werte wurden aus anderen Quellen erganzt.

Die erstellten Zeichnungen wie die Drauf- und Seitenansicht, Cross-Section und Fligel
befinden sich jeweils hinter den entsprechenden Kapiteln.

Die Zeichnungen wurden mit Hilfe von ,AutoCAD* und ,,Corel DRAW* erstellt und kénnen auf
Wunsch mit abgegeben werden.

Hier gilt mein Dank auch meiner Abteilung von ,Airbus®, welche mir mit Standarddaten (ftr
z.B. SitzgréRRen, wardrobe, galley) aushalfen.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 1
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1.2 Einfihrung/ Kurzbeschreibung des ERJ 145

Bei dem Regional-Jet Embraer RJ 145 handelt es sich um einen bewahrten, technisch hoch
modernen 50-Platzer mit zwei Disentriebwerken (ist dadurch schneller als ein Turboprop-
Flugzeug mit derselben Reichweite), der weltweit bereits in mehr als hundert Exemplaren
fliegt. Zwei leistungsfahige Triebwerke verleihen dem ERJ 145 die Fahigkeit, gleich hoch zu
fliegen wie Langstreckenflugzeuge, das heifdt in den ruhigen Luftschichten ber den Wolken.
Dazu kommen die gewohnten Annehmlichkeiten: bequeme Ledersitze, geraumige
Handgepackablagen sowie eine Bordkiliche fir warme Mahlzeiten.

Der ERJ 145 wurde speziell fur Regional-Strecken mit wenig Passagieraufkommen
entwickelt.

Einige Komponenten wie Teile des Rumpfes wurden vom kleineren Turboprop ERJ 120
Uubernommen, der ,Rest“ wurde vdllig neu entworfen.

Die ersten Flugzeuge wurden Ende 1996 ausgeliefert. Dies war auch die Sternstunde fir
EMBRAER. Sie wurde dadurch zum 4. grof3ten Flugzeughersteller der Welt (nach Boeing,
Airbus, Bombadier). Die groRten Kunden sind momentan ,Continental Express® und
~American Eagle“, aber auch in Europa ist das Flugzeug unterwegs, unter anderem flr
Crossair und ,British Midland®.

Fotos: EMBRAER-Homepage: www.embraer.com

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 2
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Der ERJ 145 besitzt ein modernes Cockpit, ausgeristet mit funf groen Bildschirmanzeigen
und einem Flight Management System. Die Kabine ist gentgend breit um darin 3 Sitze pro

Reihe unterzubringen (ges. 50 Sitzplatze) .

Die Triebwerke stammen von ,Rolls-Royce® (Allison AE 3007 A Turbofan=> siehe Anhang:

Sources) und werden nebenbei auch noch im Business-Jet ,Cessna Citation X* verwendet
(welcher ja hinter der Concorde das zweitschnellste zivile Flugzeug der Welt ist).

Fur gréRere Reichweiten (long range) wurde speziell die ERJ 145 LT entwickelt.

Mein Entwurf bezieht sich auf den ERJ 145 ER (normale Reichweite).

! E 1
Bild 3: ERJ145 Kabine (sitze von vorne)

Bild 6: ERJ 145 (transparent) (www.janes.com)

Bild 5: Rolls Royce- Engine- Allison AE 3007 A (turbofan)
(www.janes.com)
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1.3 Drei-Seitenansicht des ERJ 145 (www.embraer.com)

299t i
{8.75m)

B5ft Gin
{20.04 m)

1.4 Cross Section (www.embraer.com)

TirGin
22amj

Diese Ansichten sind direkt aus dem Internet.
Die errechneten Werte und deren Drauf- und Seitenansicht, Cross Section, Fligel-
Zeichnungen befinden sich hinter dem jeweiligen Kapitel.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 4
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1.5 Cabin Layout (www.embraer.com)
_ \

1.6

(Bild: www.janes.com)
MTOW : 20600 kg
MPL : 5515 kg
MLW : 19300 kg
MOE : 11585 kg
MZF : 17100 kg
TTO : 52640 N
Take-off-field length: 1500 m
Landing field-length: 1290m
Wings (airfoil: supercritical):
Sw : 51,12 m?
A : 7,85
. : 22,72°
Tailplane area: 11,2 m?
Fin and rudder area: 7,2m?
Weitere Daten befinden sich im Anhang Sources.
SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 5
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2. Dimensionierung (preliminary sizing)

Die hier durchgefiihrte Dimensionierung basiert auf einen von [Loftin 80] vorgeschlagenen
Ablauf.

Die Dimensionierung eines Flugzeugs (hier: ERJ 145) erfolgt unter Beachtung der
Anforderungen (requirements) und Randbedingungen (constraints).

In der von LOFTIN vorgeschlagenen Vorgehensweise, untergliedert sich die
Dimensionierung in verschiedene Blocke.

Diese ,Blocke” stellen Berechnungen in verschiedenen Flugphasen dar:

Block 1 Landestrecke

Block 2 Startstrecke

Block 3 Steigrate im 2. Segment

Block 4 Steigrate im Durchstartmandéver
Block 5 Reiseflug

Block 6 Schub-Gewichtsverhaltnis
Block 7 Flachenbelastung

Block 8 Betriebsleermassenanteil

Block 9 Zuladung

Block 10/11  Kraftstoffanteil

Block 12 Reichweite

Block 13 Nutzlast

Block 14 Maximale Startmasse
Block 15 Startschub und Fligelflache

Es werden nun basierend aus Daten von [Jane’s], dem [Internet] , Abschatzungen sowie
anderen Quellen Berechnungen auf folgenden Seiten durchgefihrt.

Das Problem hierbei bestand in der Daten- Informationsbeschaffung.

Leider standen mir am Anfang nur wenige Daten zur Verfigung. Glicklicherweise halfen mir
hier einige Abteilungen von "Airbus Deutschland" aus, so dass ich mir entsprechend
fehlende Daten beschaffen konnte.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 6
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21 Landestrecke (landing distance)

Es gelten hier die Vorschriften der JAR (JAR 25.125 Landing; JAR —OPS1.515).

Um die Berechnungen durchfiihren zu kénnen, werden einige wichtige Daten vorab bendtigt.
Diese Daten wurden dem Jane’s, aus dem Internet bzw. dem Script entnommen.

Hierbei unterscheiden sich die Quellen jedoch voneinander. Es werden daher die Daten
benutzt, mit denen am Besten gerechnet werden kann.

2.1-1 Anfluggeschwindigkeit

Vop = Kapp Q/SLFL - Sicherheitslandestrecke: s;;p = 1290 m  [Jane’s]
- = A/ 2
- 17 D /1290m kApp 1,7 m/ S
S

2.1-2 Flachenbelastung bei max. Landemasse

_ [5.5]
mML /SN - kL |jj-l:([:L,max,L |EE’LFL
mit o=1
k.= 0,107 kg/m?
CLmax. = 1,6 —2,6 [Bild 5.3]
=> gewahlt ¢ max. = 2,4
=> M/ Sw =0,107 *1*2,4 *1290 m
= 331.27 kg/m?
= 331,3 kg/m?
2.1-3  Flachenbelastung bei max. Startmasse
ISy
/s = M
Mhiro SN My, / Myro [5.6]
gewahlt: my /myto = 0,88 stimmt mit realen Werten Uberein [Bild 5.6

business jet]

=> Myt1o/Sw = 376,5 kg/mz

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 7
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2.2  Startstrecke (take off distance)

a= Tro ((Myro ) - Kro
If‘nl\/ITO / SN S1'OFL w [(DL,max,TO [5 1 0]
mit ko = 2,34 m¥kg
o =1
StorL = 1500 m (Sicherheitsstartstrecke)

CimaxTo =1,9  (gewahlt aus ¢, = 1,6 -2,2)

=>
2,34@
kg

a=——>—
1500m 1019
=0,000821

=8,21053107*

2.3  Steigrate im 2.Segment

Um den Steigflug auch bei einem ausgefallenen Triebwerk zu gewahrleisten, muss das
Schub-Gewichtsverhaltnis dementsprechend grofier gewahlt werden.

Es qilt fur N Triebwerke ein Mindest Schub-Gewichts-Verhaltnis von:

Tro _( N jté 1. ]
= +siny
Mm@ \N-1)(L/D [5.14]
mit N=2 (Anzahl der Triebwerke)
y: tany = Seiggradient
100

nach JAR 25.121: 2 Triebwerke = 2,4%
=> y = arctan (2,4%/100)

=1,37483°

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 8



Stefan Lee
Wahlpflichtentwurf Flugzeugbau
Matr.-Nr.: 1528190

Prof. Dr. Scholz
Flugzeugentwurf

2.4 Ermitteln der Gleitzahl:
L c, A=785
e e=0,7 5.20
D . c’ [5.20]
°F nALe c
C - L,max,TO - :L32
L, TO 1’44
Profilwiderstand:
Cop =Cpo +ACD,fIap +ACH g + ACD,gear
=0,02+0,01+0+0
=0,03
Acp aqp = 0,01 fur c. = 1,3 => Klappen 15°
Acp gear= 0,015 (bei missed approach)
Acpgat =0 (wird vernachlassigt)
- 2
D o3+ 132
r[7,8500,7
=10,084
=>
T (Zj L sn137483
My7o LY 1) 110,084
= 0,246
SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 9



Stefan Lee Prof. Dr. Scholz
Wahlpflichtentwurf Flugzeugbau Flugzeugentwurf
Matr.-Nr.: 1528190

2.5 Steigrate beim Durchstartmanover (missed approach)

Beim Durchstartmandver befindet sich das Flugzeug im Endanflug.

Wenn die Landung aus welchen Grinden auch immer abgebrochen wird, wird voller
Startschub gegeben.

Das Flugzeug beginnt wieder zu steigen, jedoch unter erheblich hohen Widerstanden, da es
sich in Landekonfiguration befindet (ausgefahrenes Fahrwerk, Landeklappen).

Es wird daher nach JAR-25 genligend Schub gefordert um diese Mandver sicher
durchfiihren zu kénnen.

Es qilt:
T N 1
= =( jﬂﬁ +Smyj g [5.24]
Myro (g N-1 L/D Myro
mit N=2
y = arctan(2,1% / 100)
= 1,20303°
L _ C. mit: |[Cop =Cpo T ACD,ﬂap +ACH g t+ ACD,gear
D - c’ =0,02+0,01+0+ 0,015
°F Al = 0,045
_ 142 cLL=2,4/1,69 =142
0,045 + L4z
’ 7[7,8500,7
= 8,776 mMleMTo = 0,88
=>

T [Ej [ﬁ 1 +gn120303j .88
M \1)18776

=0,2375

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 10
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2.6 Reiseflug

Beim Reiseflug werden das Schub-Gewichtsverhaltnis sowie die Flachenbelastung in
verschiedenen Flughdhen ermittelt.

Die errechneten Werte werden anschliessend in einer Tabelle zusammengetragen.
Hieraus kann dann das Entwurfsdiagramm erstellt und der Entwurfspunkt ermittelt werden.

2.6.1 Schub-Gewichtsverhaltnis

Tro —
Myro [0 (TCR /TO)EQL/ D) [6.27]

(Tcr/To) wird fur eine vorgegebene Flughdhe und Machzahl aus Anhang C (Skript)
abgelesen oder mit :

-_rl‘_:R =(0,0013BPR-0 0397) [[’nCR 0,0248[BPR+0,7125 BPR =5

0

errechnet.
Diese Formel gilt, wenn Mcgr=0,8.
(Der ERJ 145 besitzt eine Reiseflugmachzahl von 0,78)

Ermitteln der Gleitzahl:

L A Mit: A =785

—_— = 7 —————+8 SWET/ SW =6 [535]

D Swer / Sy [Bild 5.10]
= 17,8125

2.6.2 Flachenbelastung

2
Myro = C.M EKEp(h)
Sy g 2 [5.34]
mit M=0,78
c.=1,25
y=1,4 (Isentropenexp.)
e =0,85
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Alle Ergebnisse sind in folgender Tabelle eingetragen:

Flughohe Reiseflug Reiseflug

h [km] h [ft] Tcr / T1g T10 / Muto*g p(h) [Pa]mwmro / Sw [kg/m?]| T1o / Muto*g
0 0 0,5885 0,102 101325 1797 0,10

1 3281 0,5553 0,108 89873 1594 0,11

2 6562 0,5221 0,115 79493 1410 0,11

3 9843 0,4889 0,123 70105 1244 0,12

4 13124 0,4557| 0,131 61636 1093 0,13

5 16405 0,4225 0,142 54015 958 0,14

6 19686 0,3893 0,154 47176 837 0,15

7 22967 0,3561 0,168 41056 728 0,17

8 26248 0,3229 0,186 35595 631 0,19

9 29529 0,2897| 0,207 30737 545 0,21

10 32810 0,2565 0,234 26431 469 0,23

11 36091 0,2233 0,268 22627 401 0,27

12 39372 0,1901 0,315 19316 343 0,32

13 42653 0,1569 0,382 16498 293 0,38

2.7 Entwurfsdiagramm / Entwurfspunkt

Das Entwurfsdiagramm dient dazu den optimalen Entwurfspunkt graphisch zu ermitteln.
Hierbei stellen das Schub-Gewichtsverhaltnis sowie die Flachenbelastung die beiden
Optimierungsvariablen dar.

Es stellt sich leider heraus, das der Entwurfspunkt bei einigen zuvor eingesetzten Werten
nicht optimal ist.

Durch ,ausprobieren® und variieren von einigen Werten (wie z.B. C|_max., CLmaxTo... )

wird daher versucht das Entwurfsdiagramm dem gewinschten Bild anzupassen.

Die in den vorigen Seiten angegeben Werte sind die des ,angepassten” Entwurfpunktes.

Bei der Ermittlung des optimalsten Entwurfspunktes wird versucht:
1.) ein mdglichst geringes Schub-Gewichtsverhaltnis zu erreichen
2) eine mdglichst hohe Flachenbelastung zu erreichen.

Unter Berlcksichtigung dieser beiden Gesichtspunkte wird der Punkt abgelesen.

. Entwurfspunkt:

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 12
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Entwurfsdiagramm

0,600

0,500 -
n
£ 0,400 -
"-E —¢—2. Segment
% =—Durchstarten
S 0,300 - o Start
§ ‘ Reiseflug
'g ﬁ ‘ ‘ }!4 ==L andung
=
3 0,200 °

Entwurfspunkt
0,100
0,000 X
0 200 300 400 500 600 700
Flachenbelastung in kg/m?
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2.8 Maximale Startmasse myto
es gilt
IrnMTO = I"nMF‘L + mF + rnOE
— rT]I\/IPL
rnl\/ITO I’nl\/ITO
Mee =0,23+104 GTL
mMTO mMTO
=0,23+1,04[0,3
=0,542

dieser Wert ist jedoch zu klein.

Es wird daher mit den realen Daten aus dem Jane’s gerechnet!

Mog/Muro =11585/19300 = 0,603

m.

[5.47]

[5.50]

—(1-M,) Me= o™ M e 6 M My
o mm, mg m; m, m,
mit
Phase
business jet Mg
engine start 0,990
taxi 0,995
=>M;= 0,878 take-off 0,995
climb 0,998
m descent 0,990
=>|——=(1-0,878) =0122 climb 0,998
MTO descent 0,990
) landing 0,992
es ergibt sich eine maximale Startmasse von:
m
mMTO = o
l_ mF _ I‘nOE
mMTO I‘nMTO
_ 5515kg
1-0122 - 0,603
= 20054,5kg
MTOW real = 20600 kg [Jane's]
SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 14
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29 Startschub Ty, und Fliigelflache Sy

2.9-1 Startschub:

-
Tro = Myro [ EﬁﬁJ [5.57]
m
= 20054,5kg E9,81§ [0,3 real: TTO = 2 x 31320 N = 62640 N [Jane's]
= 59020,5N

2.9-2 Flugelflache:

m [5.58]

SN: MTO
Myro
%)

_ 200545kg _ .,

370E
n?

real: Syy = 52 m? [Jane’s]

Die Ergebnisse der Dimensionierung weichen nur gering von den realen Daten (hier Jane’s)
ab.

Es ergaben sich anfangs jedoch Probleme bei der Ermittlung des Entwurfpunktes, woraufhin
einige Werte modifiziert wurden, um optimale Ergebnisse zu erzielen.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 15
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3.

Rumpfauslequng

3.

3.

1 Rumpfquerschnitt und Frachtraum

1-1 Anzahl der Sitze pro Reihe:

Ng, = 0,45% \/n., =0,45*/50 =318

=> Da es beim ERJ 145 auch Einzelsitze gibt, kann die Zahl abgerundet werden.

Daraus folgt 3 Sitze pro Reihe.

Wardnoba
Baggape

Showags
Carmyon  Compartmant

Allendant Seat
[Standard)

Gallery
P i
Catering

/!

[Opticnal)

Baggaga

Compartmant

Es wird nur ein Gang benétigt, da

3.1-2 KabinenmaRBe (6.2/6.3/6.4)

Ng, <6

[JAR 25.817]

Hier sind die Mal3e flir ,small aircraft’/high density” gewahlt.

Seat pitch 30-32 in (real 31 in)
Seat width 16-18 in (real: 17,3)
Headroom -

Aisle width =12 (real 17)

Aisle Height > 60

Passenger per <50

cabin staff

Passenger per | 40-60 (hier 1 Toilette
lavatory fur 50pax)

Galley volume
per passenger

0-1 ft3/pax

(siehe Bild 6.1)

[Bild 6.2; 6.3 ; 6.4]

Die angegebenen Daten der Zulassungsvorschriften definieren die Mindestanforderungen an
die Breite und Anzahl der Gange. Diese Angaben sind jedoch als
Sicherheitsmindeststandard zu sehen, um beispielsweise eine sichere Notevakuierung zu
gewahrleisten.
Aus der Sicht des Komfort sind heutzutage jedoch gréRere Gangbreiten und weniger Sitze
an den Gangen vorgeschrieben.
Die Ansichten der Flugzeughersteller stimmen daher nur sehr selten mit den Kabinenlayouts

der Kaufer (Luftfahrtgesellschaften) Uberein.
(Heutige Komfortanspriiche sind in Bild 6.4 / 6.5 und Tab. 6.1 enthalten)

SS 01

Fachhochschule Hamburg
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3.1-3 Aus diesen Angaben wird nun die Rumpfbreite ermittelt:

Es gilt:

IRumpfbreite = Anzahl der Sitze x Sitzbreite +1 x Gangbreite + 2 x ,Rumpfrundung|

=> 3x17,3+1x17 +2x6,88 =82,77 in = 2,099m = 2,1 m =lnnendurchmesser

3.1-4 Fir den AuBendurchmesser gilt:

Ad=d.,-d., =0,084 +0,045*d_, [6.2]

=> Ad =0,1785=0,18m (Vergleich mit dem Diagramm in
Bild 6.6 bestatigt das Ergebnis)

=> AulRendurchmesser = 2,279m (real 2,28m)

3.1-5 Frachtvolumen

Dichten: Gepack: 170 kg/m?
Fracht: 160 kg/m?
Nach Tab. 3.3 :
durchschnittliche Masse des Gepéacks eines Pax = 13,6 kg auf Kurz-Mittelstrecke
Npax

(d.h.: 13,6 kg *50Pax = 680 kg Handgepack)

Handgepack vol.: 0,05...0,065Pﬁ

ax

(real Baggage Compartment = 9,2 m?)

Hier ist kein separates Frachtvolumen vorhanden.
Die Fracht sowie das Gepack sind beim ERJ 145 in der Kabine untergebracht.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 17
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3.2 Cockpit, Kabine und Rumpfheck

Das Cockpit muss den Piloten und evtl. vorhandenem Zusatzpersonal genugend Platz
bieten.

Die Cockpitscheiben mussen den Piloten ausreichend Sicht bieten (durfen nicht flacher als
30° sein).

3.2-1 Kabinenldnge

n hier gew. Keapin= 1 [6.5]

* _ Pax

n

SA

Icabin = kcabin

= 1x50/3=16,67m (real: 16,49 m)

3.2-2 Toilettenanzahl
1/60 bei SR Kurzstrecke SR < 3000 NM [Bild 6.5]
3.2-3 Kabinenpersonal:
1/ 45 (hier: 2 pilots, 1 flight observer) [Bild 6.5]
Es werden 2 flight attendant benétigt
3.2-4 Toilettenflache

1,03 m? [Raymer]
1,2 m? [Marckwand{]

3.2-5 Kiichenflache

Hier nur eine Galley. (Bild 6.5)

n ax
Seatey = Keaiey * 15’7)+ 0,5n? [6.6]

Kgalley = 23 m? fur Europa (Tab.6.2)

=> Sgaiey= 23 m? * 50/1000 + 0,5 m? = 1,65 m?

3.2-6 Flache fiir Garderobe

n..
Sherdrope = 0,03ME* (1-3* A=) * [6.7]

Pax

= 0,03 m?(1- 3x 1/50 ) x 50
= 1,41 m?
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3.3  Ermittlung und Uberpriifung der Kabinengesamtfliche

Die Kabinenflache ergibt sich aus der Summe verschiedener Teilflachen:

* Gangflache = Gangbreite  x Ganglange
= 0,43m (17 in) x 16,67m
= 7,1681m?
* Gesamtflache der Sitze = Sitzflache x Passagieranzahl
Sitzflache = seatpitch x seatwide

=31inx 17,3 in = 0,346 m?

=> Gesamtflache = 0,346 m? x 50 PAX

=17,3 m?
* Lavatory = 1,2 m? [Marckwandt]
* Galley = 1,65 m?
* Wardrobe = 1,41 m?
2z = 28,73 m? Kabinenflache

Die reale Kabinenflache ergibt sich aus der Breite des Kabinenbodens multipliziert mit der
Kabinenlange.
Kabinenflache real 1,56 mx 16,49 m
25,72 m?

Dieser reale Wert liegt unter dem ermittelten Wert.

Der Grund dafur ist, dass die Sitzweite Uber die Kabinenbreite ,ragt”. Diese zusatzliche
Lange wird leider in die obige Rechnung mit einbezogen.

Da mit einer zu grofRen Breite gerechnet wird, kommt es zu einem Unterschied von ca. 3 m2.
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3.4 Notausgange (S.101 ff)

Die Notausgange werden nach [JAR 25.807] bestimmt.
Sitze 40-79 => 2 Notausgéange (auf jeder Seite des Rumpfes)

Da der ERJ 145 50 Sitze besitzt sind 2 Notausgange, welche sich Gber den Fligeln
befinden notwendig. Hinzu kommt au3erdem die Maindoor und Servicedoor, welche
ebenfalls als Notausstieg genutzt werden.

Es sind als Notausgang notwendig:

1x Type | -
1x Type I ) . Radius )
Turbreite ([Tirhohe Tiirecken Schritthohe
Type | 609,6 mm (1219 mm < 203,2 mm Floor level
Typelll 508 mm 914,4 mm <169,3 mm inside <20 in

(Die reale Geometrie: siehe S.24 Seitenansicht)

Die Position der Notausgange kann jetzt noch verschoben werden, da hier die genaue Lage
der Fligelposition auch noch nicht festliegt.

Das Dokument ,Advisory Circular* ACD No: 25-807-1 beschreibt einen Methode, nach der
die geforderte gleichmafige der Notausgange,Verteilung“ Gberprift wird.

Als erstes wird die Sitzverteilung der Passagiere auf die Notausgange Uberpruft.

Das Flugzeug (hier ERJ 145) wird in ,Passagier-Zonen“ aufgeteilt.

Zone A: von maindoor Type | bis zur Mittellinie der beiden Type Ill Notausgange

Zone B: von Mittellinie der beiden Type IlI-Ausgange bis zur letzten Sitzreihe.

. Die erlaubte Sitzplatzkapazitat der Zone A ist:
45 (Type 1) + 70 (2 x Type lll), vorhanden sind 29 Sitze (ein flight attendant seat).
. Die erlaubte Sitzkapazitat von Zone B ist:

2x35=70(2 x Type lll), vorhanden sind 21 Sitze (und ein flight attendant seat).
Man sieht, dass gentugend Kapazitat und damit Sicherheit bei einer Notevakuierung der
Zonen gegeben ist.

Jetzt wird die Verteilung der Exits im Vergleich zum Rumpf und der Notausgange
untereinander untersucht.

(a) Kabinenlange: 16,67 m
(b) Bestimmung der ,exit unit“-Werte flr jede Zone:
Zone A: 3,25
Zone B: 2,0 => insgesamt: 5,25
(c) Rumpflangenfaktor = Kabinenlange/ Summe exit units:
16,67m /5,25 =3,175m
(d) Als nachstes werden die ,nominal exit locations* festgelegt:
* Ausgang 1 (Type 1) =4,3m (gemessen von Rumpfnase)
* Ausgang 2 (2 x Type lll) =4,3m + 3,175 x 3,25=14,6 m

Die Abweichung zur tatsachlichen Position der Kabinenlange soll nicht mehr als 15%
betragen. Die Position der Type lll exits liegt bei ca. 16 m.
Die Abweichung ist: (16-14,6)m/16,67 =0,084 => 8,4 %

Des weiteren sieht eine Forderung vor, dass zwei Notausgange nicht weniger als das Mal}
des Rumpflangenfaktors (in diesem Falle 3,175 m) zusammenliegen sollen.
Dies ist hier nicht der Fall und somit ist diese Forderung erflillt.
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3.5 Bug/Heck (S.104) (aus Bild 6.19 und 6.20)
D, =VH*D

hier Degs = 2,28m

L
. 20 =17|  =>Lp,=1,7 *Deff=1,72,28 m = 3,876 m
Deff
L
. —He = 35| => Lyeq=3,5 * Deff = 7,98 m
Deff
L
° _KabE ~ 1,9 = LKabE= 4,332 m
Deff

Der Heckwinkel betragt nach Jane’s 12° 41’ 0” = 12,683°

3.6 maximale Rumpflange

IF = Icabin +:L6|]jF+4m [68]

=16,67m+1,6x228m+4m
=24,32 m

Dieser Wert stimmt mit dem Wert aus dem Jane’s nicht tGberein (Il = 27,93 m).
Der Grund dafur ist, dass sich die Triebwerke beim ERJ145 am Heck befinden und somit
sich ein langerer Heckkonus ergibt, der nicht fir die Kabine genutzt werden kann.

Zieht man diese Erkenntnis in Betracht, kann der Faktor <1,6> in der Formel [6.8] modifiziert
werden.

Da mir keine genaueren Daten des ERJ 145 vorliegen orientiere ich mich an ahnlichen
Flugzeugen.

Es wird mit dem Faktor 2,5 gerechnet:

Daraus ergibt sich: [l =1, +250d_,,,, [6.8]

=16,67Tm+25x228m+4m
=26,37 m
Dieser Wert ist naher am Realwert (Ir = 27,93 m) und somit akzeptabel.
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3.7 Alternativ:

Auflerdem lasst sich die Rumpflange noch folgendermafien errechnen:

le =lepn + Ley + Lk
=16,67/m+ 3,876m+ 7,98
=28,526m

Auch dieser Wert ist relativ nah am Realwert.

Das arithmetische Mittel aus beiden Ergebnissen ergibt nur noch einen sehr geringen
Unterschied:

|, +1., 2637+28526
2 2

=27,448m

3.8 Berechnung der Konstruktionswasserlinie

Da hier keine naheren Informationen vorliegen, wird diese Aufgabe geometrisch geldst.
Es ist erforderlich, sich eine Eintauchtiefe vorzugeben.

Nach JAR 25.807(e)(2) gilt bei einer Notlandung auf Wasser, das die Eintauchtiefe unterhalb
der Turkanten liegen soll. Es ist jedoch zu bedenken, dass das Flugzeug nicht horizontal auf
der Wasseroberflache liegt, sondern ein Teil (nose, tail) des Flugzeugs sich unter Wasser
befindet oder durch starken Wellengang von Wasser bedeckt wird.

Daher wird von eine etwas hdhere Eintauchtiefe ausgegangen, welche sich tGber der
Unterkante der Maindoor befindet. Hierbei ist die Bedingung jedoch, dass durch die
geschlossene Tur kein Wasser eindringen darf. Die Tur muss also wasserdicht sein.

Da die Maindoor nicht benutzt werden kann, kénnen immer noch beide Notausgange Uber
den Flugeln genutzt werden.

Es wird eine Eintauchtiefe fir den ERJ 145 von 0,9 m gewahlt.

Die Eintauchtiefe ist hier die vertikale Strecke von RumpfauRenboden bis ca. 1/3 der
Maindoor- Hohe.

Bei der Wahl wird davon ausgegangen, dass alle Tlren verschlossen sind.

Es ergibt sich aus geom. Betrachtung (Kreisabschnittberechnung) folgender Rechenweg:
Es qilt:

Kreisabschnitt

» Offnungswinkel

a= WCCOS[ﬁl—?hj [2

= arccosl]1- E 2
114

a =155,7° Kreisabschnitt
[aus Gieck; Technische Formelsammlung; 1995,
Formel b 43]
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 Kreisbogenabschnittslange

s=20 [&in a
Z ] [Gieck: Formel b 40]
=21,14m E'Bin(lss’7 j
s=2,23m

« Kreissegmentflache

A:%Eﬁ?ﬂhz+4ﬁsz)

_ 09m
6[2,23m
A=15m’

[63 [{0,9m)® + 4[{2,23m)2) [Gieck; Formel b 41]

Diese errechnete Kreissegmentflache wiirde demnach bei einer Notlandung im Wasser
unterhalb der Wasseroberflache liegen.

Das insgesamt verdrangte Wasservolumen wird durch die Multiplikation der Rumpflange
ermittelt:

V =15m2[16,67m = 25,005m*

Das Gewicht (bzw. Auftrieb) ergibt sich bei einer Wasserdichte von 998 kg/m?

Im = 998 kg/m? x 25 m? = 24955 k(|

Es ist festzustellen, dass der ERJ bei myto noch schwimmt, und Reserven vorhanden sind.
Es wurden jedoch die nicht-zylindrischen Teile an Nase und Heckkonus vernachlassigt,
diese werden jedoch durch die Flugel, welche auch einen betrachtlichen Auftrieb erzeugen
ausgeglichen.

Die Zeichnungen der Kabinenauslegung, Cabin-Layout, Rumpfquerschnitt und Ansichten
des ERJ 145 befinden sich auf folgenden Seiten.

Die Zeichnungen wurden von mir mittels Corel DRAW und AutoCAD nach den errechneten
sowie recherchierten Daten entworfen.

Auf Wunsch kdnnen die jeweiligen Zeichnungen in elektronischer Form mit abgegeben
werden.
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4, Flugelauslegung

Beim Embraer ERJ 145 handelt es sich hier um freitragende Fllgel (cantilever wing), dessen
Position sich in mittlerer Lage (mid wing position) befinden.

Die 'wing control surfaces' (Fligelsteuerflachen) bestehen aus einem Querruder (Aileron), 2
'double slotted flaps' und 2 'ground spoiler' pro Fligel.

Beim Fllgel handelt es sich hier um superkritische, transsonische Fliigelprofile.

- Aus der Dimensionierung sind folgende Werte bekannt:
- Flugelflache Sw =52 m? [real 51,18 m?]
- Streckung Ay =7,85 [Jane’s]
- Auftriebsbeiwert im Reiseflug ¢, = 0,59

4.1 Noch festzulegen sind

Zuspitzung Ay
Pfeilung P
Relative Profildicke (lj
C w
Flugelprofil
V-Winkel Vi
Einstellwinkel iy
Schréankung £,

4.2  Grundlagen und Entwurfsgleichungen

4.2-1 Druckbeiwert

C to0as, . :
c, = —2M=0 = > c, = 16052 —— [7.22]
"oi-m? J1-0,78 i kgk

4.2-2 Auftriebsgradient eines Fliigels

Der Auftriebsgradient (lift curve slope) gibt die Steigung des Auftriebsbeiwertes mit dem
Anstellwinkel an.

_ 201 A
2+ AL+ tan2p, —M2+4
fur die Ermittlung von ¢s, gilt die Formel

[7.27]

CLa

tang. =tang, -+ N-MF-4 [7.12]
Al 100 1+4

mit ¢o5= 22° 43' 48" = 22,72 ° [Jane’s]
ergibt sich fur @50, = 18,47 °
fur den Auftriebsgradienten ergibt sich dann

_ 2N [7.85
2+,/7,8%2 L+ tan2(18.47°) - 0,782 + 4 CLa = 6,271

CLa
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4.2-3 Zuspitzung Aw

Es wird mit der optimalen Zuspitzung fur den geringsten induzierten Widerstand nach
[TORENBEEK 88] gerechnet.

Es gilt:

Aoy = 0.45[& 70707 [7.39]
mit @,, =22,72° [Jane’s]

Aopt = 0,1986

Wird der "Kink" des Flugels vernachlassigt, so lassen sich ¢, und c; aus der Trapezregel
ermitteln.

ST

Es gilt:
S/V_Cr+ctﬂ2 mit Sy =54m?
7 - 2 2 b = 20,04 m
c, =0,1986 L¢,

Zwei Gleichungen fur zwei Unbekannte liefern das Ergebnis:

¢:=0,891m
c,=4,487 m

Damit der Fliigel jedoch nicht zu spitz wird, sollte die Zuspitzung A nicht kleiner 0,2
sein.

Folglich kommt es zu geringen maximalen Auftriebsbeiwerten und einer
Uberziehneigung an der Fligelspitze (tip stall).

Es wird daher mit den realen Werten fiir ¢, und c; aus dem Janes gerechnet

Ay = & mit cr=4,09m [7.5]
G ct=1,04m

Es ergibt sich eine Zuspitzung von

Dieser Wert ist realistischer; um noch grofere Ungenauigkeiten zu vermeiden wird
fortan mit diesem Wert weitergerechnet.

SS 01 Fachhochschule Hamburg Seite 28



Stefan Lee Prof. Dr. Scholz
Wahlpflichtentwurf Flugzeugbau Flugzeugentwurf
Matr.-Nr.: 1528190

4.2-4 Pfeilung ¢2sw

basw= 22° 43'48” = 22,72°

[Jane’s]
4.2-5 relative Profildicke t/c

[Nach Obert 97] wird empfohlen die Reiseflugmachzahl so zu legen, dass ein
Wellenwiderstand von 0,0015 resultiert.

Es gilt daher:

Moo = Mg +0,02/=0,78 + 0,02 = 0,8

Die Erfahrung zeigt jedoch, dass die effektive Machzahl durch die Pfeilung (aus
geometrischen Uberlegungen heraus) vermindert werden kann.
Es gilt daher:

Mot = Mpp [4/COSP s

=0,8E/cos22°

=0,77

Die relative Profildicke lasst sich aus den errechneten Werten ermitteln:
- berechnet mit [7.33]

- gewahlt K, = 1,2 flr neuere superkritische Profile.

-c.=0,69 [aus Abschnitt 5 ,Dimensionierung]

5+(k,, —0,250¢, )?

2
M DD, eff

2
35 3
5+ M 2 J1I—M 2
Y03 [E0S@P,s {1—( oD J ] el
c

2
5+0,772 > I[1—0,772 3
5+ (1,2—0,25[0,69)2 0,772

= 0,3[205(22,72°) [1—(

=0,1215

Es ergibt sich eine rel. Profildicke von 12,1 %
Aulerdem lasst sich die relative Profildicke aus [Bild 7.15] ablesen.

- ablesen aus [Bild 7.15] bei c.=0,59 [aus Dimensionierung]
und M.,=0,8

t
=> P =01239/=12,4 %  abgelesen!!!
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Dieser errechnete Wert entspricht etwa den der von EMBRAER angegebenen rel.
Profildicken:
(lj =14% (lJ =9,5%
C root c tip

Das arithmetische Mittel beider Werte ergibt ein mittlere rel. Profildicke von

(lj =11,75%
Cc

Die beiden ermittelten Werte liegen nicht allzu weit weg voneinander.
Es wird daher mit dem errechneten Wert ( t/c = 12,1%) weitergerechnet.

Genauer betrachtet gibt es der Fligellange nach mehrere unterschiedliche
Profildicken sowie verschiedene Profile (root # tip).

Da dies hier zu Komplikationen fuhren wirde, wird aus Vereinfachung die
Profildicke Uber die gesamte Spannweite als konstant betrachtet.

4.2-6 V- Winkel

Der V- Winkel wird aus [Tab. 7.7] nach [RAYMER 89] gewahlt.

Far den ERJ 145 kéme der Bereich zwischen 3° - 7° in Frage (Flugelpfeilung fir den
Unterschallbereich, Tiefdecker).

Gewahlt wird ein V-Winkel von 4°.

4.2-7 Schrankung &

& =lwip ~lwroot [7.40]

da wir uns noch im frihen Entwurf befinden, wird &= - 3 ° (wash out) angesetzt.
4.2-8 Flugelprofil
Profilauswabhl

Aus der NACA Profil 6-er Serie im Buch von [Abbott (1959)]

wird nun mit Hilfe der neu errechneten Daten ein geeignetes Profil gewanhlt.

In Frage kommen nur die Profile mit einer 12 am Ende der Profilnummerierung (rel.
Profildicke12,1%)

Voraussetzung ist, dass das Flugelprofil bei vorgegebenen Reiseflugbedingungen bei max.
Gleitzahl einen Auftriebsbeiwert von ¢, = 0,58 aufweist.

Das Problem hierbei ist, das dieses Profil nicht exakt stimmen kann, da hier ein
superkritisches bzw. transsonisches Profil bendétigt wird.

Diese Art der Profile (hier ein von EMBRAER entworfenes Profil) und deren Daten stehen
mir jedoch nicht zur Verfugung.

Aulerdem werden eigentlich mehrere verschiedene Profile bendtigt,

da die Profilform der Lange nach unterschiedlich ist (Fligelwurzel # Fllgelspitze)

Ausgewahlt habe ich daher das Profil NACA 64,-412
welches den obigen Parametern am nachsten kommt.
Der erforderliche Anstellwinkel fur ¢, = 0,58 betragt hier a, = 3°.
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4.2-9 Einstellwinkel iy

Da die Kabine im Reiseflug moglichst waagerecht ausgerichtet werden soll, handelt es sich
bei dem ermittelten ,erforderlichen Anstellwinkel” unter 4.2-9 zugleich um den
,Einstellwinkel*.

Wird der Fllgel in diesem Winkel a, = 3° zum Rumpf eingestellt, so hat der Rumpf wahrend
des Reiseflugs eine horizontale Fluglage.

4.2-10 Volumen des Kraftstofftanks

Es gilt:

2
Veny = 0.54[8, 3} EERE S (R
Y

= 0.54[(527)* D120 —— 0,2503/1+0,25 1

A 7,85 (1+0,25)2

[Torenbeek] [7.35]

(o), _
(t/0),

mit

=>>  Vrank = 7,285 m?

Die Gleichung liefert ungenaue Ergebnisse, dennoch ist das Volumen ausreichend.
Das reale Volumen betragt 5,197 m?® bei einem Kraftstoffgewicht von 4173kg und bei einer
Dichte von 0,803 kg/I.

4.2-11 Querruder und Spoiler

* Querruder:

[Roskam Il / Abschnitt 8]
Beim Embraer ERJ 145 liegen die Querruder vom Rumpf (durch ausmessen) ca. im Bereich
von 78% -98% der Halbspannweite. (Script: Querruder befinden sich in der Regel im Bereich
40%...100% der Halbspannweite. Typisch sind 65% bis 95% der Halbspannweite)

o tspricht einer LA :
ies entspricht einer Lange von 0.2 OéO4=2’Oo4m

- Die Profiltiefe des Querruders ist in der Regel 20%....40% der Flligeltiefe.
Typisch sind 30 % der Flugeltiefe

Querrudergesamtflache S udder = 1,7m? [aus Jane’s]

* Spoiler:

Der ERJ 145 besitzt 4 ground-spoiler, welche sich ca. 30% - 35% Uber der Halbspannweite
auf jeder Seite erstrecken. (ca.3m - 3,5m).

Genauere Angaben zur Geometrie kdnnen an dieser Stelle nicht angegeben werden.

Nach Jane’s betragt die Spoilergesamtflache = 2,32 m?

AulRerdem: Typische Lage der Holme: - Forderholm: 15...30% der Flligeltiefe
- Hinterholm: 65...75% der Flugeltiefe
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4.3 Hochauftriebssysteme

Der ERJ 145 besitzt zwei Doppel-Spaltklappen, sowie zwei ground spoiler.
Vorflugel (slats) sind nicht vorhanden.

Der maximal Auftriebsbeiwert im Landeanflug betragt ¢, max = 2,4.
Hinzu kommt ein Sicherheitsfaktor von 10% um gegebenenfalls einen Abtrieb durch
Trimmung am Leitwerk auszugleichen.
CLmax .= 1,1%2,4=2,64
Es muR gelten :

0,95[AC

+ ACL,max,s 2 cL,max - cL,max,clean [810]

L,max, f

Um diese Formel zu nachzuweisen, werden die bendtigten Werte im Folgenden berechnet.

Es wird zunachst der max. Auftriebsbeiwert bei eingefahrenen Klappen (,clean wing*)
errechnet:

C max
CL,max,clean = [L—J |:(,[:L,max,clean + ACL,max [83]

CL,max

es gilt nach Tab. 8.1 DATCOM fir das NACA-Profil aus der NACA 64-series:

Ay =21,3 * (t/c) = 21,3 * 0,121 = 2,577

aus [Bild 8.10] ablesen mit ¢, ¢ = 40° (aus ABBOTT)

CL max
L 0173
CL,max

. Aus Bild [8.11] ablesen AC| max =-0,28
® CLmax,clean = 1,7 [ablesen aus ABBOTT]
C\ vaaen = 0,730L7 +(=0,28) = 0,961

Damit Iasst sich die rechte Seite der obigen Formel berechnen:

CL,max _CL,max,cIean = 2164_0,961: 1,679
1,679
D.h. das [ACLmacr 2 095 21767] sein muss.

Da es keine Vorfligel gibtist |AC =0

L,max,s
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. Zunahme des max. Auftriebbeiwertes der Landklappen
Es gilt:
_ s
ACL,max,f - ACL,max,f |:IKI\ [8.6]
Sy
¢ ACL,max,f = k1 [](2 [](3 |]A(':L,max )base [84]
(AC_ o Jbase = 1,47 abgelesen aus [Bild 8.12]
Die rel. Profiltiefe ist leider nicht bekannt.
Daher wird ein Wert fir k, vorgegeben.
Far
ki=1 (ablesen aus [Bild 8.13] ) mul das Verhaltnis Klappentiefe zu
Profiltiefe dementsprechend 25% betragen.
ko =1 (ablesen aus [Bild 8.14] ) bei Klappenausschlagwinkel von 50° fir eine
2-slotted flap
k;=1 (ablesen aus [Bild 8.15] )
=> |AC, e s =10AM,47 =1,47
. Ka = 0,88 (ablesen aus [Bild 8.20] ) bei Flugelpfeilung ¢,5 = 22,7°
S, ) o
. S, Flachenverhaltnis der Klappen

Leider liegen mir hier keine genaueren Daten vor.

Es wird daher angenommen, dass die Klappen sich ca. um 60 % der Spannweite
erstrecken.

Es ergibt sich eine Lange von 0,6 * 20,04 m = 12,024 m.

D.h. auf jeder Seite 6,012 m.

Nach RAYMER betragt die Fligeltiefe an der Wurzel:
2

2[5 _ 2[52m = 4137m

b[{1+A) 20,04m[{1+0,2543) (real: 4,09 m)

Die Flache der Landeklappe ist zwar ahnlich wie zum Fligel ein Trapez, wird hier
aber zur Vereinfachung als Rechteck gerechnet.
Daraus ergibt sich fir die Klappenflache:

Sy 1 = 204,137m[6,012m) = 2[24,872n? = 49,741

49,74
SSN/‘vf e 0,9565 (ist in der Regel meistens = 1)
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. Der gesamte Zusatzauftrieb der Klappe betragt also:
ACL,max,f = ACL,max,f GS\Lf |:K/\
Sw
=1,47 [0,9565 [0,388
=1,237

Dieses Ergebnis ist aber nicht zufrieden stellend.
Vorausgesetzt war die Bedingung:

AC > 1,767

L,max, f

Dies trifft jedoch nicht zu.

Als Begrundung ist hier das aus dem ABBOTT ermittelte NACA-Profil anzugeben.

Da der Fligel des ERJ 145 mit einem transsonischen Profil ausgestattet ist, diese jedoch
nicht im Abbott angegeben waren, wurde mit den "falschen" Daten gerechnet.

Des weiteren weisen Berechnungsverfahren sowie zuvor errechnete Parameter gewisse
Ungenauigkeiten (z.B. durch Vereinfachungen) auf.

Nur zur Veranschaulichung:

* Aus einer Fachzeitschrift (AERO Magazine; ist im Anhang ,Sources” beigelegt)
Ist noch folgende Skizze fiir die Anordnung der double slotted flaps fiir die ERJ 135
angegeben (eine Vorversion, stimmt mit ERJ 145 Uberein)

Beble sloned %
Ropa improye & =
augmEn hafian oy o
i =
i g
i o
& “-T.-__:_ T—
o
4 S ) ﬁ"tﬂ
& A
g = w o
. {-_____

* Leider hatte ich keine Mdglichkeit an die Profildaten des Fligels des ERJ 145
heranzukommen, es ist jedoch ein Bild eines Profils bei Strémungsuntersuchungen gegeben

(AERO Magazine Nr. 52)
|
| h -~

Computer orflew simulohans
waii lusdasental n

 Der Flugel ist auf der nachsten Seite zeichnerisch dargestellt.
Das verwendete Zeichenprogramm war Corel DRAW.
Alle Bemaliungen entsprechen den von Jane’s
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1,04
Areas (Jane’s 2001): m
Wings, gross: 51,15 m?
Ailerons (total): 1,70 m?
Trailing-edge flaps (total): 8,36 m? f
Spoilers (total): 2,32 m?
g
AN
o
=)
g
(0]
N
o
4,09 m
EMBRAER ERJ 145
Wing control surfaces per wing: .
Aileron (hydraulically actuated) FIugeI
2 double slotted flaps
2 ground spoilers
(external panel also acts as a flight speed brake) Stefan Lee 1528190
Fachhochschule Hamburg
SS 01
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5. Leitwerksauslegung |

Beim Embraer ERJ- 145 befinden sich die Triebwerke am Rumpfheck, daher erfolgt hier eine
Auslegung als T- Leitwerk.

5.1 Hohenleitwerk (HLW)

Das HLW wird mit einer trimmbaren Héhenflosse ausgestattet (um z.B. einen weiteren
Schwerpunkt zuzulassen).

Das HLW soll so angebracht werden, dass es nicht im Bereich des Propellerstrahls liegt.
(Da sonst Strukturermiidung, Gerausche, grofde Trimmanderung...)

Die Hebelarme sollen moglichst gro? gewahlt werden, dadurch werden die Leitwerksflachen
kleiner (=> Reduktion von Gewicht und Widerstand)

- Streckung:

es gilt:
Die Streckung des Hdéhenleitwerks = 0.5 OFlugelstreckung
Hier: A, =0.50[A; mit A, =7.85

A, =3925=4

- Zuspitzung:

aus Tab. [9.2] Jet Transports nach [Roskam I1]
An=0,27....0,62
gewahit : AM=04

- Pfeilung:

Die Pfeilung des Hohenleitwerks sollte ca. 5 ° grofder Uber der Pfeilung des Fligels liegen.
Dadurch kann eine hohere krit. Machzahl erreicht und ein Verlust der Wirksamkeit durch
Verdichtungsstdlie vermieden werden.

AulRerdem sind hdhere Anstellwinkel maglich (stall erfolgt am HLW spater als am Flugel)

¢25,HLW = ¢25,FI +5°=22,72° +5°= 27,7 °

- krit. Machzahl

Die krit. Machzahl von M 4 soll um A= 0.05 hoher liegen als die krit. Machzahl des Flugels
(Wirksamkeit der Leitwerke wird auch bei hohen Geschwindigkeiten garantiert).
D.h. MDD,H = 0,8 +0,05 = 8,05

bei |5 w = 27,7°|ware My ¢ =My, [jcosg,s = 7,57

- relative Dicke

Die relative Dicke des HLW sollte ca. 10 % geringer sein als die rel. Dicke im AuRenfllgel.
Es kann dadurch eine hohere krit. Machzahl erreicht werden; Verlust der Wirksamkeit durch
Verdichtungsstolie wird vermieden.

(1} - (1} *0.9=121%* 0.9 = 10.89%
c HLW c wingtip
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- V- Form / Einstellwinkel:

V-Form des HLW soll so gewahlt werden, dass das Leitwerk aus dem Triebwerksstrahl
heraus gebracht wird.

Da hier ein T-Leitwerk vorliegt und die Triebwerke beim ERJ 145 am Heck liegen, ist dieser
Fall unkritisch.

D.h. V-Form und Einstellwinkel kbnnen beide auf 0° gesetzt werden.

(wenn das Hohenleitwerk fest eingebaut ist, so sollte ein Einstellwinkel von ca. 2°... 3°
vorliegen)

- Profil
Fir das HLW wird ein symmetrisches NACA-Profil aus dem ABBOTT gewahit.
Da hier die angestrebte rel. Dicke 10,89 % betragt, wirde das NACA 0010 Profil in etwa

reinpassen. (Das nachste ware das NACA 0012 erscheint mir hier jedoch zu dick).

5.2 Seitenleitwerk

- Pfeilung

Der Pfeilwinkel des SLW betragt bei hohen Fluggeschwindigkeiten, bei denen
Kompressibilitatseffekte auftreten zwischen ¢ = 35 °.....55°

-Streckung
Die Streckung des SLW (T-Leitwerk) liegt im Bereich zwischen 0,7 ...1,2 [Tab. 9.1]
[Raymer 89].
Gewahlt: Ay =1
- Zuspitzung:

Beim SLW mit T-Anordnung existiert im Gegensatz zu anderen Flugzeugen nur eine sehr
geringe Zuspitzung. Der Grund daftir ist, das das SLW das Gewicht der HLW zu tragen hat.
Nach [Tab9.1] / Raymer 89 erstreckt sich ein Bereich von 0,6...1,0

Es wird gewahlt A =0.9
- krit. Machzahl
Die krit. Machzahl von M s.w soll um A= 0.05 hoher liegen als die krit. Machzahl des

Flugels (Wirksamkeit der Leitwerke wird auch bei hohen Geschwindigkeiten garantiert).
D.h. MDD,H = 0,8 +0,05 = 8,05

bei ¢25,S_W = 450 wére M DD, eff =M DD COS¢25 = 6,77

- Profil

Gewahlt werden ausschliellich symmetrisch Profile.(kein Auftrieb bei gerader Anstromung).
Gewahlt wird hier das NACA 0012 [aus Abbott 59].
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5.3 Errechnen der Flachen fiir das HLW und SLW

(Auslegung nach dem Leitwerksvolumen)

Das Leitwerksvolumen setzt sich aus der Flache des Hohenleitwerks Sy bzw. des
Seitenleitwerks Sy multipliziert mit dem jeweiligen Hebelarm zusammen.

Die bendtigte Hohenleitwerksflache (Bzw. SLW) wird mittels des jeweiligen Leitwerks-
Volumenbeiwertes abgeschatzt:

Es gilt:
1]
C, = S Uy Hohenleitwerk [9.4]
SN |]:MAC
SH — Flache des HLW
Iy — Hebelarm des HLW
Sw — Fltgelflache
Cwac — Mittlere aerodyn. Profiltiefe des Fligels
C, = S Seitenleitwerk [9.5]
Sy

Nach [Tab..9.4] [Raymer89] ist ein typischer Wert fir den HLW- Volumenbeiwert flr einen
~Jet Transport“ Cy=1,0.

Fir das Seitenleitwerk ergibt sich nach Raymer ein Volumenbeiwert von Cy = 0,09

Diese Werte kénnen aufgrund einer trimmbaren Hohenflosse um 10% ...15% reduziert
yveeri?:rné 5% aufgrund eines T-Leitwerks (da bessere Anstrdmung durch Endscheibeneffekt).
Far Hohen- und Seitenleitwerk ergibt sich:

Cy=Cy*0,85=0,85

Cyv=10,09 *0,95=0,085

5.3-1 Hohenleitwerksflache

Es wir hier, um die Genauigkeit zu erhéhen, mit den realen Daten aus dem Jane's gerechnet.

Flugelflache: Sw =52 m? [aus Dimensionierung]
Volumenbeiwert: Cy=Cyx*0,85=0,85

Da die Flugelposition noch nicht festliegt (wird erst im Abschnitt 11 behandelt), missen die
jeweiligen Hebelarme gewahlt und abgeschatzt werden.

Nach [ RAYMER] [Tab.9.5] wird fur ein Flugzeug mit Triebwerken am Heck (hier ERJ 145).
Ein Hebelarm von 45 %... 50 % der Rumpflange angenommen.
I4=0,5%29,87m=14,935m [Rumpflange aus Jane’s]
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Dabei ist die Flugeltiefe an der Wurzel

.. 206, _ 2 B2
" bOl+A)  20,04m{l+0,2543)

=4]137m| ;Spannweite b = 20,04 m

Die mittlere aerodyn. Fligeltiefe betragt.

_2 AR

C = —
MAC 3 r 1+/1

2
Cunc = % @137m 0’5??5525543 _

2,9m

Mit diesen Werten kann jetzt die HLW-Flache bestimmt werden:

=8,583m? = 8,6m2|.

S = Ch By Lyac _ 0,85052n? [2,9m
" 'y 14,935m

[real: 11,2 m?]
Es ergibt sich ein Unterschied von 2,6 m?.

Dies ist auf die ungenaue Berechnungsweise und den getroffenen Annahmen
zurlckzuflihren.

5.3-2 Seitenleitwerksflache

Volumenbeiwert: Cy=0,09 *0,95=0,085
(Endscheibeneffekt, wird um 5% reduziert)
c =S
Sy [

Spannweite b = 20,04 m

Der Hebelarm des SLW ist im Vergleich zum HLW etwas kurzer.

Daher wird nach [ RAYMER] [Tab.9.5] fur ein Flugzeug mit Triebwerken am Heck (hier ERJ
145). Ein Hebelarm von 45 % der Rumpflange angenommen.

Es gilt:
lv=0,45*29,87 m=13,44 m

es ergibt sich eine Seitenleitwerksflache von:

s, =& Sw (b _ 0,085 52 [20,04m

= 6,59M?
I, 13,44m

real: Sy =7,2 m?
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Prof. Dr. Scholz
Flugzeugentwurf

5.4 Hohen und Seitenruder

Hohen- und Seitenruder beginnen am Rumpf.

Sie erstrecken sich etwa bis zu 90 % der (Halb-) Spannweite des Leitwerks.

Profiltiefe: liegt ca.- bei 25 % ... 40% der Profiltiefe des Leitwerks.

max. Klappenausschlag Hohenruder: 15°...25° nach unten
25°....40° nach oben

max. Klappenausschlag Seitenruder: 25°...35°

Seitenruderflache (real) = 2,13m?
Hohenruderflache (real) = 3,34 m?
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6. Masse und Schwerpunkt

6.1 Class | Methode zur Prognose der Masseaufteilung nach [Raymer 98]

In dieser Berechnungsmethode nach Raymer wird eine erste Abschatzung fir das Operating
Empty Weight ermittelt.

Hierbei wird das Flugzeug in die Gruppen Flugel, Rumpf, SLW, HLW, Haupt- und
Bugfahrwerk, Triebwerke sowie Systeme aufgeteilt.

Es werden bestimmte Werte errechnet und mit vorgegebenen, statistisch ermittelten
Faktoren multipliziert. Die so errechneten Massen werden addiert.

Die Flachen sind aus den vorangegangenen Entwurfsschritten bekannt.

Um moglichst genau rechnen zu konnen werden hier die realen Werte nach Jane’s
eingesetzt.

Fir Fahrwerke und Systeme wird ein fester Anteil am beabsichtigten MTOW angenommen.
Die Masse des nicht installierten Triebwerks ist bekannt und wird mit einem Faktor fur
Anbauteile versehen.

» Die umstromte Fliigelflache erhalt man aus der doppelten Referenzfligelflache abzlglich
des Anteils im Rumpf:

Sexposed = ZmSN _Croot Ijjfext)

= 2[{51,18m? — 4,09m2,28m) Sw =51,18 m? [aus 2. Di_r_nensionierung]
Croot =4,09m [aus 4. Flugelauslegung]
=83, 71 ds =2,28m [aus 3. Rumpauslegung]

Es ergibt sich eine umstromte Fllgelflache von Sexposed = 83,71 m?

* Die benetzte Flache des Rumpfes wird vereinfacht als Zylindermantel + Deckelflache +
kegelformigem Heckkonus berechnet:

Swe = Sz + Sken = (2 o D]zw +70 00 D) + (0 o0 LT+ o0 2+ e 2|

Mit l,y = 16,67 m [aus 3. Rumpfauslegung]
und Iheck = 7,98 m

Es ergibt sich eine benetzte Flache von Sy = 152,36 m?

Anders lasst sich die benetzte Flache auch nach Torenbeek [13.6] flir Rimpfe mit
zylindrischem Mittelteil rechnen (Bedingung Ar = 4,5)

2
3
Sy = 70 EI]F(l—ij EE1+LJ
Ae A2 [13.6]
2 )3 1
=m(2,28m[27,93mJ1- —— 1+
12,25 12,252
S, r =1788m2
I 27,93m
mit  |Ap == 27,93m =12,25| Schlankheitsgrad des Rumpfes
d.  228m

Es ergibt sich zwar ein Unterschied, gerechnet wird ab jetzt aber mit Sy = 152,36 m?.
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* Die umstromte Leitwerksflache wird als die zweifache Summe aus HLW- und SLW-
Flachen angenommen:
Sexposed HLW/SLW — 2 * (1 1 12m2 + 7,2m2) = 36,8 m?2.

» Die Masse der Triebwerke kann nach [Raymer] wie folgt abgeschatzt werden:

oousmer _ 0,0724 [B1,32 (103N ™ [& 005 = 519,7kg | [10.16]

9 981M
SZ

Die Gesamtmasse beider Triebwerke betragt damit me g.s. = 1039,4 kg.

Mit diesen ermittelten Werten kann nun die Masseprognose durchgefiihrt werden.

Die Berechnungen bzw. Ergebnisse sind in der Tabelle [Tab. 10.2] wie folgt dargestellt:

Faktor Bezugsgrole Masse
Name Wert [kg]
Flugel 49Se,p[m?] 83,71 4101,79
Rumpf 24iS e m?] 152,36 3656,64
Leitwerke 27|Sexp[M?] 36,8 993,6
Bugfahrwerk 0,006muro[kg] 20600 123,6
Hauptfahrwerk] 0,037mpmrolkg] 20600 762,2
Triebwerke 1,3me[kg] 1039,4 1351,22
Systeme 0,17murolkg] 20600 3502
MoE 0 0 0 14491,1

Es ergibt sich eine maximale Startmasse von:

m = Mhe + M _ 5515kg +13201kg
Mo M 0,878 [10.17]
= 21316,6kg

Das reale MTOW = 20600 kg.

Der Unterschied ist auf das relativ ungenaue Berechnungsverfahren der Class |- Methode
Zurtckzufihren.

Dieses hier ermittelte Ergebnis ware nun als Startwert fir die Class Il- Methode verwendbar.
Um weitere, grofiere Ungenauigkeiten und fortgesetzte Fehler auszuschlieflen, werden in
der Class Il Methode nur mit den realen Werten gerechnet
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6.2 Class Il Massenprognose Methode nach [TORENBEEKS88]

Die Class Il Berechnungsmethode wird hier nach dem Skript (S.191 ff) durchgeflhrt.
Am Ende dieser Berechnung ist eine Iteration erforderlich.

Es wird hier eine komplette Berechnung durchgefinhrt.

Fir die darauffolgende Iteration wird eine Excel-Tabelle benutzt, und dessen Endschritt
dargestellt.

Wie in der 1. Methode, werden auch hier als erstes die Einzelmassen ermittelt.

Fliigelmasse my
Um die Fligelmasse zu berechnen werden einige Eingangsparameter bendtigt.

. Referenzwert: bref = 1,905 m [10.1]

. Strukturelle Spannweite: b X
bS = = 21,13 [102]

Cos¢.,
¢, =1847° [7.12]
. Bruchlastfaktor: [10.3]
Nach JAR-23 gilt da myro = 20600 kg
24000
1868 kg < myro < 22680 kg =>(n,, =21+ [10.4]
2,205, [ kg] +10000

es ergibt sich ein sicheres Lastvielfache von n;, = 2,558 = 2,6
=> nultz 115 * nlim = 319 = 4
Aus diesen Parametern lasst sich die Fligelmasse mit MTOW >5700 kg errechnen:

Da die Gleichung der Fligelmassenberechnung das Hochauftriebssystem und die Querruder
mit beinhalten sind hier im speziellen Fall des Modells ERJ 145 folgende Korrekturen nétig:

+2 % Flugel mit Spoilern
-5 % Fahrwerk ist nicht am Flugel angebracht

mit bs/t; = 40 fur freitragende Fligel

b 0,30
W= 667007 B, 1+ [-% |, [E&j 061
Mz bs Myz / S\N
0,30
905
=6,67 1073 DZ]_’130,75 1+ 1, 4055 40
2113 17100kg /51,18m?
My

=0,09692 + 2% — 5% = 0,094012

mM ZF

my = 0,094012 x myz = 0,094012 x 17100 kg = 1608 kg
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Rumpfmasse m¢

— IH 12
Wenn vp > 128,6 m/s dann gilt: ~ |Me = 0:230)Vo B =[5 e [10.7]
Fle

Vp Sturzfluggeschw.
Vers = Vias B0 ; mit o= 1
Vp = (M. +0,05) [& =0,83[B40 = 282,2m/ s

+8% da Druckkabine
+4% Triebwerke am Rumpfheck

Iy =14,935m

WE= 2,28 m max. Rumpfbreite
he =2,28 m max. Rumpfhdhe
Sk e =152,36m?  [siehe Class | 13.6]

eingesetzt:

me =0,230/282,2m/ S[—lﬂ [152,36"
2,28+2,28

Es ergibt sich eine Rumpfmasse von:

mg = 2911,2 kg + 8% + 4% = 3260,5 kg

Hohenleitwerksmasse my

0,2
m, =k, 05, 162 Su " o -25
1000[4/cos¢.,
0,2
=110120 62 Dll'z (2822 -25 [10.8]
1000 [4/cos30°
= 344,7kg
Ky =11 fir trimmbare Flosse
SH =11,2 m?
Vp = 282,2m/s
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Seitenleitwerksmasse my

_ S,°* O
=k 6203 -25
m=k S % 1000[4/cos¢@.,

0,2
=135[7,2 GZBW—Z,S [10.9]
1000E/ cos40
m,, = 264,1kg
SV = 7,2 m?

* *
k, =1+015 BM =1+0]15* % =135 ;zyund b, geschatzt
S *b, 7,2*%2

Fahrwerksmasse m.g

Fir Tiefdecker

Main gear:

Meun =K [ﬁALG +Bg m"MToa/4 +Cg Mo +Dg HT"MTOS/Z)
=10{181+ 013120600 * +0,0190 (20600 + 2,23 (10" [20600°?) [10.11]
Mgy = 700,687kg

Die entsprechenden Werte wurden aus dem Skript aus [Tab. 10.3] entnommen.

Nose gear:

Moy =K EﬁALG +Bg HnMToS/4 +Cg My + D¢ DmMT03/2)
=10{9.1+ 0,082 [20600%'* + 0+ 2,97 [10°° [20600*?
My =158,88kg

Gesamtmasse des Fahrwerks:

- Mg =mg, +mg, =700,687kg +158,88kg = 859,6kg

Die Fahrwerksmasse entspricht ungefahr 4,2% der MTOW.
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Masse der Triebwerksgondel my

_ 0,065[T,, _ 0,06552640N
g 9,81m/s®

= 415kg [10.13]

N

Masse der installierten Triebwerke mg nst

mE,inst = kE |:[kthr |]‘lE lan
=1150118R[717,1ky me = 717,1 kg [Jane’s] [10.14]
me ;. =1946,21kg

Masse der Systeme mg

mws = KE,equip |]nMTO + 0’768 |:B(F/C H‘nMTOZI3

= 0,14[20600 + 0,768 [0, 74 206007
m,,, = 3311,08kg

Die Summe aller ermittelten Massen ergibt das Operation empty weight:

moe = 12009,2 kg (real: mog = 11585 kg)

Nun wird eine Iteration mittels einer Excel-Tabelle durchgefihrt.
Die Iteration ist solange durchzufiihren, bis die Abweichung weniger als 0,5 % betragt.

Als Startwert wurde hier das Ergebnis der Class | — Methode (mrow = 21317 kg)
Verwendet.

Da groitenteils mit den Originaldaten gerechnet wurde, kam es hier schon nach wenigen
Iterationsschritten zu einer Abweichung weniger als 0,5%.

(Siehe Excel- Tab. nachste Seite)
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Ausgangswert nach

~__—¥ Dimensionierung

MMTOlkg] 19659,08 ——®» mMZF 17100 ~

~SA

MWIkg] 1607,61aus GI.10.6 mMZF folgt aus mMTO mit Mff=0,878
mF[kg] 3160,81aus GI.10.7
mH[kg] 322,10aus Gl. 10.8
mV[kg] 246,70aus GI1.10.9
mLG[kg] 824,01aus Gl. 10.11
mN[kg] 415,05aus Gl. 10.12 Class Il Masseprognose
mE,inst[kg] 1946,21aus Gl. 10.14
mSYS[kg] 3166,24aus GI. 10.15

mOE[kg] 11688,73
MTOWI[kg] 19594,22aus GI. 10.17

Abweichung0,00329918 (mMTO-MTOW)/mMTO

My, + My _ 5515Kg +11689Kg
M 0878 [10.17]
19594kg

mMTO

real: mrow = 20600 kg.

Da der hier errechnete Wert weniger als 5% vom Startwert abweicht, ist eine
Neuberechnung der Flugelflache, Schub nicht erforderlich.

Des weiteren liegen errechnetes sowie reales mrow dicht beieinander, so dass man mit dem
Ergebnis zufrieden sein kann.
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6.3  Schwerpunktberechnung

Um die Gesamtschwerpunktlage ermitteln zu kdnnen, mussen als erstes die
Einzelschwerpunkte ermittelt werden.

Da hier keine genauen Daten seitens des Flugzeugherstellers (hier EMBRAER) vorliegen,
werden statistische Daten (siehe Skript S 200 ff), wie sie im Vergleich mit anderen
Flugzeugen haufig auftreten zu Hilfe genommen.
Die Genauigkeit ist fur unsere Dimensionierung ausreichend.
Problem entstehen jedoch bei der Ermittlung von bendtigten MalRen. Da teilweise wichtige
Male ganzlich fehlten, wurden die benétigten Werte abgeschatzt, oder mit Lineal per hand
abgemessen und so genau wie maoglich abgelesen.
Diese Methode der Datenermittlung birgt natlrlich sehr groRe Ungenauigkeiten.
Um diese Ungenauigkeiten zu minimieren, werden hier ebenfalls gréftenteils mit den
Originaldaten und nicht mit den errechneten Werten gerechnet.
Alle MalRe wurden hier von der Spitze (nose) aus ermittelt.
e Systeme und Ausriistung
Schwerpunkt liegt zwischen 40% - 50% der Rumpflange.

Gewahlt: 45%

=> Xsys = 0,45 x 27,93 m =12,57 m
* Nacelle / Triebwerke
Der Schwerpunkt des Triebwerks und der Gondel liegen, da es sich hier um Hecktriebwerke

handelt, bei ca. 8 % der Rumpflange.

=> xy =0,80x 27,93 m=22,34 m

« Fliigel

Der Flugelschwerpunkt liegt nach Bild [10.8] ca. bei 35% der Halbspannweite vom
AuRenrumpf und ist ca. 60 % von der Flugzeugspitze entfernt.

=> Xw=0,6 x27,93m=16,76 m

(yw = 0,35 x 12,02m = 4,207 m)
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s Leitwerke

Die Lage der Leitwerke wird aus den Zeichnungen aus Jane’s abgelesen und liegt etwa bei:

=> HLW: Xy =28 m
=> SLW: xy = 27,3 m
¢ Rumpf

Aus Bild 10.8 abgelesen, liegt der Schwerpunkt des Rumpfes etwa bei 43,5 % der
Rumpflange.

=> xg =0,435x27,93m=12,15m

e Fahrwerk

Die Schwerpunktlage der Fahrwerke wird ebenfalls aus Jane’s abgeschatzt :
=> nose: Xy =2,3m

=> main: Xu.g = 16,6 m

* Jetzt Iasst sich der Gesamtschwerpunkt ermitteln:

=>
> m*x
Xes = e
G Z m
3311,08kg [12,57m +1608kg [16,76m + 2361kg [22,34m + 247kg [27,3m
_ | +322kg [28m+ 3161kg [12,16m +159kg [2,3m + 700, 7kg [16,6m
11870kg

[10.22]

Xos =16m

Der Gesamtschwerpunkt liegt ca. bei Xcg =16 m
Dies entspricht ca. 60% der Gesamtrumpflange und ist bei Betrachtung der Skizzen
plausibel.
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6.4 Fliigelverschiebung

Der Gesamtschwerpunkt soll bei LEMAC liegen. Dazu mussen die Fligel verschoben
werden, so dass der Gesamtschwerpunkt ,wandern“ kann.

Um dieses verwirklichen zu kdnnen, werden zuerst die Massen, sowie die Schwerpunktlagen
der Rumpf- bzw. Fligelgruppe ermittelt.

* Rumpfgruppe

Die Rumpfgruppe besteht aus Hohenleitwerk, Seitenleitwerk, Rumpf und Systemen.

=> Masse: Mg =322+ 247 + 3161+ 3311 = 7041kg

=> Schwerpunkt:

_2m X
FG Zm

_ 322kg [28m+ 247kg [27,3m+ 3161kg [12,15m + 3311kg [12,57m

X

[10.22]
7041kg

X =13,6m
 Fligelgruppe
Die Flugelgruppe besteht aus Fliugel, Fahrwerk und Triebwerken
=> Masse: m,c =1608kg + 700, 7kg +159kg + 415kg +1946kg = 4828,7kg
=> Schwerpunkt:

> m X
e =T~
>m
_1608kg [16,76m + 700, 7kg (16,6 + 159kg [2,3m + (415kg +1946kg) [22,34m
4828, 7kg
Xue =18,989m
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e Ermitteln von X, g mac

Mit den oben errechneten Werten Iasst sich jetzt x, g yuac ermitteln.
Es kann nun der neue Schwerpunkt ermittelt werden:

MAC liegt etwa bei 35% der Halbspannweite

=> MAC =0,35*10,02m =3,5 m

=> Xwe,Lemac = 0,5 * MAC =1,75 m

=> Xce,Lemac = 0,25 * MAC = 0,875 m

Xiemac = Xec ~ Xco,LEMAC + Tho « (XWG,LEMAC - XCG,LEMAC)
FG
=13,6m-0,875m+ M * (L75m - O,875m) [10.24]
7041kg

X, cne =13,33m

Der erforderliche Abstand von Rumpfspitze bis Vorderkante der MAC betragt ca. 13,33 m.
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7. Leitwerksauslequng Il

71 Hoéhenleitwerksauslegung

Bei der Hohenleitwerksauslegung wird ein Diagramm bestimmt, welches unter
Bertcksichtigung von Steuerbarkeit und Stabilitat, sowie dem erforderlichen
Schwerpunktsbereich 4x die erforderliche HLW- Flache ermittelt.

* Auslegung nach Steuerbarkeitsforderung

Gleichung der Steuergrenze

+
Sy _ C, B * Cuw CMl,E [11.19]
CL,H |]]H E . CL,H |]]H BC .
MAC MAC

Um die Steuergrenze bestimmen zu kénnen, missen noch einige Parameter bestimmt
werden.

C. =2,64 aus Kap. Hochauftrieb (max. Klappenstellung)
Cy =-05 [in den meisten Fallen]

NH =0,9 [Skript]

Iy =13,23 m

Cuac =2,9m [aus Leitwerk ]

Nickmomentenbeiwert Triebwerke

T, _ — 62640N [D,9m

ME — -
98y Buac 92 D,225'r‘:3 [:3733,21ﬁ2 [(5112m? [2,9m
S

=-01663| [11.10]

Die Triebwerke des ERJ 145 befinden sich am Heck. zg = 1m

Nickmomentenbeiwert des Fliigels

A B:OSZ ¢25 + [Aim,o J @T :| (Cm,O)M
t

C =|C O
MW M 0, flaped A+ 2@:03¢25 tcm,o )M =0 [11.33]

2 o
e - 7.850¢08° 22,72° (- 0,008) - 30)} 1

M.0.flaped % 85 1 2 [£0s22,72°

Ac
mit [ ”‘"’) aus Bild 11.14
gt

(Cno

aus Bild 11.15
(CvaJM:O
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— Xac Xcp c
ACM _ACL,fIaped Eﬁc - c E
MAC MAC

=1,47{0,25-0,44{1,3)) [11.31]
Ac,, =-0,47334
AC, taped =1,47  [aus Kap. Hochauftriebssysteme]
Xac [Lage des Neutralpunktes bezogen auf die Lange der mittleren
C aerodynamischen Flugeltiefe]
MAC
Hee [Lage des Druckpunktes bezogen auf die Lange der mittleren
Cvac aerodynamischen Fllgeltiefe = 0,44]
—=13 siehe Bild [11.13]; aul’erdem Daten aus AERO Magazine Nr.52

Nickmoment des Profils fiir Fowler- und Spaltklappen im Neutralpunkt

Cyv o flaped —Cmo T Ac,
= (0)+ (-~ 0,47334)

Cu,0,flpea = ~0,47334 Cuo = 0 , da symm. Profil [11.30]

[ AlEos? ¢ Ac, (c..0)
Cuw = Cumo flaped 3 5+ = L&; {m
i A+ 2[¢0S@ .. &, Crno <o
- ) )
=| 0473340 (OOHEOS 2272 (_ 4 005) (- 3°) | [11.33]
I 7,85+ 2[£0522,72°
Cyw =—0311

Alle Werte eingesetzt, ergeben folgende
Geradengleichung fiir die Steuergrenze:

S, _ 264 ———  -0311+-01663
— CG-AC

Sv  —o5mo?s _05m9>%3
Sy _

o ~1,28507 (ke +0,2325
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* Auslegung nach Stabilitatsforderung

Es gilt:
Su waa — Beonc [11.24]
3
SW CL,a,H [, [ﬁl_ jE’L
00 ) Cyxc
es mussen jedoch vorher noch fehlende Parameter errechnet werden:
Fligelstreckungsfaktor
11.35
kA:i— 117: 1 1 - =0,098=01 [ ]
A 1+A 785 1+785"
Flagelzuspitzungsfaktor
— - 11.36
K, = 10-3MA _ 10-31[0,2543 13196 [ ]
7 7
Lagefaktor, Hohenleitwerk
[11.37]
- Zt:{ l_‘zé’?m‘
H= = : =0,6886 =0,7
i/ 200,  [20323
b 20,04
Abwindgradient: e (C )
119 La
— =4,441k, [k, [k, [J/cos M
oa Eﬁ A SRy Ry ¢25] m
= 2.447011,32 .7 Rfc0s 22,727 1
[11.34]
9 _0248=025
oa
C
mit ech 1
CL,H M =0
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Eingesetzt ergibt sich fur die Stabilitatsgrenze:
S, _ 6,4 X
o CG-AC
Sw  39m,9(f1-0,25) Bl%

= 05412 Xog nc

mit C_,,, und C_,,, in 1/rad abgelesen aus dem Profilkatalog Abbott.

Die Stabilitdtsgrenze und die Steuerbarkeitsgrenze werden in ein Diagramm eingetragen.
Es ist dabei zu beachten, dass die hintere Schwerpunktlage einen Sicherheitsabstand (nach
Tab. 11.1 fur business Jets = 5 % MAC) zur naturlichen Stabilitdtsgrenze erhalten werden
muf3. Da die Triebwerkseffekte vernachlassigt wurden, so wird das Stabilitatsmal} (static
margin) bei Jets um 1-3 % vernachlassigt (gewahlt: 2% MAC)

Aus diesem Diagramm lasst sich nun der Schwerpunktsbereich und die erforderliche
Hohenleitwerksflache ablesen. Ziel ist es eine moglichst kleine Leitwerksflache zu ermitteln.

In diesem Fall wird ein Schwerpunktsbereich von 0,3 MAC vorgegeben.

faWAS
\> iy

SP-Bereich (0,2 MAC)

Su/Sw

0,3 1

0,1

of4
Xca-ac/Cmac
—— Stabilitatsgrenze
Steuergrenze
Aus dem Diagramm ergibt sich ein Flachenverhaltnis von i =0,198

Daraus ergibt sich eine Hohenleitwerksflache von S, =0,1985112m? = 9,71m?

Die reale HLW-Flache betragt jedoch 11,2 m2.
Da nur wenige Daten vorhanden waren und die meisten (z.B. zg, yg, |y, etc.) mit Lineal
abgemessen und ,geraten“ wurden, sind diese Ungenauigkeiten zu erklaren.
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7.2 Seitenleitwerksauslegung

Die Seitenleitwerksauslegung erfolgt hier ausschlieRlich nach der Steuerbarkeitsforderung.
Das heil3t, das der dimensionierende Flugfall ( eines mehrmotorigen Flugzeugs) in der Regel
der Triebwerksausfall beim Start ist.

Das durch einen Triebwerksausfall ausgeldste Moment, muf durch das Seitenleitwerk
wieder ausgeglichen werden.

Fir die Seitenleitwerksauslegung gilt:

S/: I\IE-'-ND

[11.43]

P 2 C s .
Pr,. 2 ® dc ,) KK, O
o —MC F ( Lﬁ)theory L.8 Jtheory A Uy

es mussen noch folgende Parameter ausgerechnet werden:

* Moment des zum ausgefallenen Triebwerk angeordnete aktive Triebwerk

N e~ o EyE = 31320N [B,88m ye Hebelarm des Triebwerks zur Symmetrieebene
=121.522kNm (mit Lineal abgemessen)

[11.38]

» Widerstand des ausgefallenen Triebwerks

N, =0,25* N = 0,25* 121,522kNm
N, =30,38kNm [11.39]

» erforderlicher Seitenruderausschlag |5, < 25° = 0,4363rad [11.41]

e minimum control speed

es gilt:

Ve = 12* Vs

Vo =1,3% Vg [11.42]

L2ey,, =22 611 ™

=" "%y =
13 * 13 S

- Ve

Ve = 56,4%
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» Zunahme eines max. Auftriebbeiwertes eines Profils mit Normalklappe

C
2 =085
L, theory [Anhang E; Bild E2]

c

fur das gewahlte NACA 0012-Profil.

pro rad fur die

relative Ruder- (Klappen-) tiefe (c¢/c)=0,3 und rel. Profildicke des SLW (t/c)=0,12.
Der Profilhinterkantenwinkel ist ca. 13° [Abbott]

* Korrekturfaktor

[Anhang E; Bild E1]

* Korrekturfaktor zur Berucksichtigung der Pfeilung

K aggas=soy) = 0,69

N. +N
S/ - E D
P w0, de,) KK, O
2 MC F m L8 Jtheory Y
3 121522 + 30380
1,225 )
T, [46,4° [0,4363[0,85[4,6 [0,8[0,69[13,44
S, =6,2m°

Das Seitenleitwerk besitzt nach dieser Auslegung eine Flache von SV = 6,16m?>.
Real waren es 7,2 m.

Der Grund fir die relativ kleine Ungenauigkeit kbnnte der sein, dass sich beim ERJ 145
die Triebwerke am Heck befinden. Demnach gibt es beim Triebwerksausfall ein kleineres
Moment welches vom Seitenleitwerk ausgeglichen werden muf3.
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8. Fahrwerk (Landing gear)

Das Hauptfahrwerk des ERJ 145 besteht aus zwei Fahrwerksbeinen mit 2 Zwillingsreifen.
Diese Fahrwerksbeine fahren seitlich in die Fligel/Rumpf ein.

Das Nose-Landing-gear (deutscher Hersteller: LIEBHERR) fahrt vorwarts ein und besitzt
auch Zwillingsrader.

Maingear des ERJ145

[Bilder aus AERO Magazine Nr.52]

Nose gear des ERJ 145

8.1 Position
aus dem Jane’s erhalt man die realen Werte

Wheelbase: 14,44 m (Radstand: Abstand Hauptfahrwerk zum Bugfahrwerk)
Wheeltrack: 4,1m (Spurweite: Abstand beider Hauptfahrwerksbeine)

Bei der Positionierung der Fahrwerksbeine kann zur Uberpriifung auch nach der Methode
von CURREY vorgegangen werden. Der Vergleich zeigt nur eine geringe Abweichung.

8.2 Bodenfreiheit

Es mul eine Bodenfreiheit von min. 7,5° gewahrleistet sein.

Beim ERJ145 betragt die Bodenfreiheit ca. 15,5°.

Die Bedingung ist also erfilllt.

In diesem Falle, wéare die Bodenfreiheit vor allem fir Flugzeuge mit Triebwerken unter dem
Fligeln wichtig, damit die Triebwerke bei einer harten Landung nicht ,aufditschen®.

Da sich beim ERJ 145 die Triebwerke am Heck befinden, ist hier also keine Gefahr.
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8.3 Lateral Tip-over Criterion

Es gilt das tip-over criterion, welches erfiillt sein muR, umein Uberkippen des Flugzeugs zu
verhindern.

Um dieses zu Uberprifen, wird ein Lot von der Strecke: Bug-Hauptfahrwerk

Uf die Projektion des vorderen SP (kritischer Fall) auf den Boden gefallt.

Um ein Uberkippen des Flugzeuges zu verhindern, darf der Winkel W zwischen Lot und
Gerade maximal 55° betragen. (Abb.7.1)

yE|ss”
MG HOST FwhE.G. . e
Q L o o Lateral tip-over criterion
- Skript
ﬂ\ il [Skript]
i \ "a.,__h% ‘“1.43_._
e ______“-ﬂ""
.-'“'-.-- e 3 .-J'i'__
NG, o —
Bt

Berechnung von W:

« als erstes wird der Winkel a errechnet mit der halben Spurweite (2,05m) und dem Abstand
zwischen Bugfahrwerk und Hauptfahrwerk (14,44 m)

a = arctan & =81°
14,44

* Berechnen des Lotes h:

mit dem Abstand zwischen Bugfahrwerk und vorderem Schwerpunkt (16m)

h=16m3in(81°) = 2,25m|

» Errechnen des Kippwinkels:
z- Lage des Schwerpunktes = 2,1m

(Y =arctan 2L =43°
2,25

Es ergibt sich ein Kippwinkel von W =43° < 55°
Die Bedingung ist also erfullt.
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8.4 Reifen

Das mrow betragt 20600 kg. Dies entspricht 45420 Ib.

Nach Roskam in Tab. 9.2 werden standardmalig am

Hauptfahrwerk 34" x 12" und am Bugfahrwerk 24" x 7,7’ verwendet
Der Reifendruck liegt dann bei ca. 75 psi

Im Vergleich zu den realen Angaben von EMBRAER besitzt jedes Fahrwerk Reifen mit den
Abmalden von 30” * 9,5, was in etwas Ubereinstimmt.

Die Fahrwerke werden aulRerdem mit ,multi-disk anti-skid carbon® Bremsen versehen,
welche uber ein ,brake-by-wire* System elektronisch gesteuert werden.

l‘—l.ﬁ':_

e Reifen von ,Goodyear”
[AERO Magazine Nr.52]
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8.5 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 bei hinterer Schwerpunktlage vor;
sie betragt

Radstand — (X, ¢ X6 aft )
Le.mac = Myro 2 Radstand

= 20600kg CLAH4M=0.6M) _ ge7014 = 217681b
28,88m

» Den Reduktionsfaktor erhalt man aus fig. 10-2.
aus Reifenkontaktflache (an einem Fahrwerksgestell)

A = 2Dtireload _ 21768lb

pressure 75£
N2

=290in?

und einem angenommenen ,radius of relative stiffness“ L = 45 in [TORENBEEK] und einem
Abstand der beiden Rader an einem Hauptfahrwerksgestell von St= 24 in
Abgelesen wird ein Reduktionsfaktor von ca. 1,23 .

* Nun lasst sich ESWL (Equivalent single wheel load) ermitteln

EswL = 227680 _ 1 2eogib,
123

Mit ESWL und einem Reifendruck von 75 psi ablesen aus Fig. 10-1.

=> es wird ein LCN —Wert von ca. 18 abgelesen.
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9. Bestimmung und Analyse der Polare

Die Polare stellt den Zusammenhang zwischen Auftrieb und Widerstand her.
(siehe Bild 13).bei der Polarenbestimmung geht es daher im wesentlichen um die
Widerstandsberechnung.

Es gilt die Polare fir ungewdlbte Profile:
C, =C,, +k[C, 2

C, 2 [13.1]
TLALe
Des weiteren gilt diese Gleichung auch fur Profile mit sehr kleiner Wélbung.

C:D :CDO +

* Widerstand

Der Gesamtwiderstand kann unterteilt werden in:

1. Nullwiderstand (zero-lift drag): Widerstand bei Auftrieb gleich Null

2. induzierten Widerstand (induced drag): auftriebsabhangiger Widerstand

es gilt fur den Nullwiderstand:

C A
CDo :Z;,Cf,c DFFC EDC Set,c +CD,misc +CD,L+P [13.15]
= ref
Cie Reibungswiderstandbeiwert
FFc Formfaktor (berticksichtigt Formwiderstand der Komponente)
Q : Interferenzfaktor
Svet/Sref: Verhaltnis umstromter Flache der Komponente zur Referenzflligelflache

Der Widerstand wird mit folgenden Komponenten berechnet:
Fligel, Rumpf, Leitwerke, Triebwerksgondel und Pylon, Klappen und Vorfligel, Fahrwerk,
Cockpitscheiben und andere Elemente berechnet.

9.1 Rumpf
Auf der Oberflache des Rumpfes herrscht turbulente Stromung (ist bei den meisten

Flugzeugen so).
Die Reynoldszahl wird berechnet nach

_ vl  2652m/s[27,93m [13.18]

Re =
% 150" m2/ s

=4,94010°

Da die Oberflache relativ rauh ist, wird mit der sogenannten ,cut-off Reynoldszahl®
gerechnet, welchen diesen Effekt berlicksichtigt. Re ist groRer als die cut-off Reynoldszahl.

Es gilt fiir M < 0,9 nach [DATCOM 78]

27930mm )15 = 378110°

|
Re . . =38,21[{— 1088 — 38,21 [(————
ct-of G " 00635 [13.19]

mit k = 0,00635 mm Oberflachenrauhigkeit fur glatte Farbe [Tab. 13.4]

Um zu berticksichtigen, dass der Reibungswiderstand bei rauheren Oberflachen gréler ist,
wird in der Berechnung die cut-off Reynoldszahl anstatt der tatsachlichen verwendet.
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* Reibungswiderstand (turbulente Strémung):

0,455
(logRe)*® [f1 + 0,144 M 2)*®

_ 0,455

~ (log3,78[10°)%% [{1 + 0,144 [D,782)°°
=1,684010°°

Cf turb T

» Formfaktor des Rumpfes nach [DATCOM 78]:

|
60 (I /dy) _ N 60 , (27,93/2,28)

FF. =1+ 1
(I, /d,* 400 (27,93/2,28)

FF:. =1,0796 =1,08

400

* Interferenzfaktor Qf =1 [aus Tab. 13.5]

[13.17]

[13.23]

 benetzte Flache von Rimpfen mit zylindrischem Mittelteil nach [Torenbeek 88] [13.6]

273
2 1 2 2
Sy =770, O, D1-—— 1+~ | =m[2,28m[27,93m[{1- ——)*° [[1+
et o [E Afj [E Afzj : 12,25) : 12,252)
S ; =180,01m?
Es ergibt sich ein Flachenverhaltnis von:
2
Siet. 1 _ 180,01m — 3523
S« 5112nm?
* Aus den ermittelten Parametern Iasst sich nun ein Rumpfwiderstand von
Cphor —1,684 [10° 1,08 13,523 =6,410°
ermitteln.
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9.2 Fliigel

Man geht davon aus, dass an den vorderen 10% des Fligels laminare Strdomung vorhanden
ist ( durch Erfahrung bei den meisten Flugzeugen). Dahinter ist die Strdmung turbulent.
Nach [Raymer 92] wird flr das Flugzeug der Anteil laminarer Stromung Kaminar abgeschatzt,
um damit einen mittleren Reibungswiderstand zu berechnen:

* Reibungswiderstand

Esgilt: |Cf = Kiam (€ ¢ jam + (1= Kig ) [T ] [13.21]

Mit der Reynoldszahl

Re= Ve [Cyac _ 2652m/s[2,9m _ 5130107 [13.18]
v 1500 ° e/ s
ergibt sich fur den Reibungswiderstand bei laminarer Strémung des Flugels
Cioam = 1328138 01851107 [13.16]
vRe /513007
Reibungswiderstand bei turbulenter Strémung [13.17]
C _ 0,455 _ 0,455
TP (logRe)?® L+ 0144 M 2)°®  (log5130107)%% [f1+ 0,144 [0, 782)°*
=2217007°

Fur den gesamten Reibungswiderstand ergibt sich:

= 1C¢ =K [T am
C, =2,014 1o

+ (1= Ky ) [ 4yl = 0101850107 +0,9[2,217 (102

« Interferenzfaktor Qw =1 [aus Tab. 13.5]

« Formfaktor des Fllgels

FF, = [1+ % [t/ c)+100C{t/ 0)4} Eﬁ1,34 M 0 [(cos¢m)°'28]

- [1+ J,%fs [012 +100 [0,124} (1,34 [0,78°* [{cos(15,5%)°%] (13.22]
FF,, =1384
mit x=0,35 * 2,9m (Dickenrtcklage aus ABBOTT )
(t/c)=0,12
M=0,77

¢n=17,5° (Pfeilwinkel der Linie maximaler Profildicke)
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» benetzte Flache des Flugels nach [TORENBEEK 88]

Syaw = 205,,, [€1+ 0,250t/ c). 511:#?) = 2[18 [€1+ 0,250,143 5470 [0’2543j - 86,8

1+0,2543

mit

Sup = S — Crooe (8, = 511217 — 4,09m[2,28m = 41,8m?

(t/C)oot = 14%

(t/Chip
Croot
Ctip

9,5%
=4,09m
=1,04 m

[siehe Kap. Flugelauslegung)

Es ergibt sich ein Flachenverhaltnis von:

S 2
i _ B68T _ ) -
S  5112m?

 Der Flugelwiderstand betragt dann

Cpow = 2,014 [10° 1,384 11,7 = 4,7410°

9.3 Hohenleitwerk

Beim Hohenleitwerk wird von einer vollstandigen turbulenten Strémung ausgegangen.

* Reynoldszahl des Hohenleitwerks

it 2652 1.72m
Re= —CH - S ——=304100°
v 150107
S

Die cut-off-Reynoldszahl betragt:

- 38211 1720mm

Re = e
eut=oft 0,00635mm

[13.18]

Cwmacq Wurde durch ablesen von ¢, und c;
nach dem arithmetischen Mittel errechnet.

)} = 2,00848 10"

Da diese kleiner als die tatsachliche ist, wird mit der cut-off-Reynoldszahl weitergerechnet.

¢ Reibungswiderstand des HLW

0,455

C =
" log(2,00848)%% [{1+ 0,144 [0,782)°%

=255010"°
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* Interferenzfaktor Qy = 1,04 (fur T-Leitwerk)
» Formfaktor:
mit  (t/c)=0,1

Dickenrtcklage: 0,3 * 1,72m = 0,516 m
o =25°

FRuw = [1+ % ft/c)+100{t/ c)“} raatm o= tfeosp, )]

_ [1+ o(&)'ﬁe D1+100 [0,1“} 1,34 0,78° [{cos(25°) %]

FF,,, =1408

* benetzte HLW-Flache:
Sy =205, EE1+0,25E¢1» Eﬁl”mﬂ
' (o

1+ A

E;l +0,1/0,08 (0,4
1+0/4

=20112m? Eﬁl+ 0,25[0,10

=23,21m2.

Es ergibt sich ein Flachenverhaltnis zur Referenzflache von:

S 2
weH _ 23,21m2 _ 0.454
S,  5112mp

e Der HLW- Widerstand betragt dann

Coopuw = 255010 (1,408 1,04 [1,7 (0,454 = 2,88[10°

[Tab. 13.5]

[13.22]

[13.18]
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9.4 Seitenleitwerk

* Reynoldszanhl

. 265,21 2. 65m
Re= —MACY = S 5 =469 10’
v 15 Elo“5T

cut-off Reynoldszahl:

cut—off — 38,21 HM) 1,053
0,00635mm

Auch mit diese cut-off Reynoldszahl wird ab hier weitergerechnet, da sie kleiner als die
tatsachliche ist.

Re = 3,166 10’

* Reibungswiderstand des SLW

_ 0,455
Cf,H - 71258 2\ 0,65
log(3,166 [107)2% [{1+ 0,144 [0,78?)
=2,3810°

* Interferenzfaktor Qy = 1,04

* Formfaktor

FFR.w = {1"' % [(t / C) +100 [ﬂt / C)ﬂ [ﬁ],34 M %8 EQCOS(Iﬁm)O'ZS]

_ {1+ 007’85 012 +100 [@,124} 1,34 (0,78° [{cos(44,7°) %]

FF,w =12942
Mit rel. Profildicke von (t/c)=0,09
Dickenrtcklage von 0,3 % 2,65 m=0,795m

Pfeilwinkel der 30%-Linie von ¢,=44,7°
* benetzte Flache

_ t 1+70A
Swet,H _ZESexp Eﬁl+0,25EﬂE)rEé 147 ji|

E’!.+ 0,13/0,10[0,9
1+09

=20,2n? [€1+ 0,2500,13 j =8,089m2,

Flachenverhaltnis:| Swe v _ 8,089n¥
S,  5L12m

=0,158

» Der SLW- Widerstand betragt

Coosw = 2:38[10° [1,2942 1,04 0,158 = 0,51(10°
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9.5 Triebwerksgondein

Da die genaue Geometrie und Abmessungen der Triebwerke unbekannt sind, werden grobe
Abmessungen mit dem Lineal aus Skizzen sowie einfache Abschatzungen vorgenommen.
Es wird davon ausgegangen, dass die Triebwerksgondeln turbulent umstromt werden.

¢ Reynoldszahl

Re= v, _ 265,2m_/6s [4,3m _ 7.6010"
4 1500 m?/ s

cut-off Reynoldszahl: 4300mm yuoss

0,00635mm

Es wird mit der cut-off- Reynoldszahl weitergerechnet, da diese kleiner als die tatsachliche
ist.

Re,, o = 38,210 = 15,2710’

* Reibungswiderstand

~ 0,455
" (logRe)>* [{1+0144M2)*%

=2,21107°

Cq

» Formfaktor fir Triebwerksgondeln nach [RAYMER 92]

FF, =1+ 0,35 =1+ —0’35 =1122
(,7d,) (4,3m/1,5m)
* Interferenzfaktor Qy = 1,3 (Triebwerksabstand zu Fliigel/Rumpf kleiner als dy) [Tab. 13.5]

« Bei der Berechnung der benetzten Flache einer Triebwerksgondel, wird durch die
Geometrie der Triebwerke der ERJ 145 nur die Flache des ,Fan Cowling® errechnet.
(siehe Skript Bild 13.3).

es gilt:

n n n n n

[, (D D
SNet,n = 2|:Hn DDn I:EZ'I' 0;35:_1 + 0,8% +115 Eﬁl—l—lJ ]—Def }

= 2[4,3m[1,5m [Ez +0,35[D,264 + 0,8% +1150{1- 0,264) [0),8}
=37,72n¢ |
Flachenverhaltnis:

« Es ergibt sich ein Gesamtwiderstand von:

Coon = 2,21010° [1,122(1,3[0,74 = 2,4[10°
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9.6 Gesamtwiderstand

Mit den errechneten Komponenten lasst sich nun der Gesamtwiderstand ermitteln.
Die Summe aller oben errechneten Einzelwiderstande ergibt den Nullwiderstand.
Es gilt:

CDO = CD,F + CD,W + CD,HLW + CD,S_W + CD,N
=6,4107°+4,7410° +2,88[10° + 05110 + 2,4(10°°
=16,93010"

Bei einer Flugelstreckung von A = 7,85 und einem Oswald-Faktor von e = 0,85 lautet die
Polare:

C, 2
Co =Coo* [13.1]
2
C, = 001693+t~
77,8500,85
2
= 0,01693+
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10. DOC (Direct Operating Costs; Direkte Betriebskosten)

Die Direct Operating Costs (DOC) beinhalten die gesamten Betriebskosten des Flugzeugs.
Besonders im Flugzeugbau wird die DOC- Methode vor allen anderen angewandt.

Sie dient aulerdem Luftverkehrgesellschaften zur optimalen Auswahl ihres Fluggerates und
Flugzeug- oder Triebwerksherstellern zur Bewertung neuer Entwirfe.

Die DOC werden auf verschiedene Grolken bezogen, z.B. auf die Flugzeit, die zuriickgelegte
Flugstrecke oder die zurlickgelegten Sitzplatz-Kilometer.

Hier werden im folgenden die Kosten pro Flugzeug und Jahr (Cac o) bestimmt.

Es wird hier die Methode der Association of European Airlines (siehe Skript) angewandt.
Diese DOC- Methode beinhaltet nur die flugzeugabhangigen Kosten. Darunter sind:

* Abschreibung (Cp,,)

* Zinsen (C,)

« Versicherung (C,s)

* Kraftstoff (C.)

» Wartung (C,,)

* Besatzung (C.)und Gebuhren (C_..)

Die Summe aller Kostenelemente ergibt die DOC:

CDOC = CDEP +CINT +CINS +CF +CM +CC +CFEE

[14.11]

Es werden die Kosten pro Flugzeug pro Jahr (C,,. =C,,.,) bestimmt [14.12]

alc,a
10.1 Abschreibung

Die Abschreibung C, ist die Verteilung der Wertminderung (Differenz Anschaffungspreis
und Restwert) des Flugzeuges auf die Nutzungsdauer.

Es gilt:
Presidua]
Pow J1- P [14.22]
C.._ = Pota ~ Presoua — total
DEP
nDEP nDEP
Npep = 14 Jahre Nutzungsdauer nach AEA- Methode [Tab. 14.5]
P
—reddal =010 relativer Restwert
total

Kaufpreis eines Flugzeugs ist die Summe des Auslieferungspreises und die Ersatzteile:

P

total

=P

delivery

P, [14.23]

Da wegen fehlender Informationen und Veroffentlichungen keine genauen Zahlungen
ermittelt werden kénnen, werden Abschatzmethoden wie im folgenden zur Bestimmung des
Auslieferungspreises angewandt
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Der Auslieferungspreis lasst sich nach der maximalen Startmasse, Betriebsleermasse
sowie Uber die Anzahl der Sitzplatze abschatzen:

» Abschatzung Uber die maximal Startmasse M, :

Paeiver P
Paaivery = = [Myro mit %zsoo $/kg [14.24]
MTO MTO

500 ki 20600 kg (fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge)
g

=10,3Mio$

» Abschatzung Uber die Betriebsleermasse mq.:

P
Mog VY 860 $/kg [14.25]
$ M.
= 860 [11585kg
kg

=9,9631Mi0%$

» Abschatzung Uber die Anzahl der Sitzplatze N,y :

P Pdelivery m
delivery pax
Pax FPaairy =265000 $ [14.26]
= 265000 $ (50 N '
=13,25Mi0%

Da sich die Berechnungsmethoden und die Preise auf das Jahr 1999 beziehen, muss ein
sogenannter Inflationszuschlag vorgesehen werden, um die aktuellen Preise zu ermitteln.
Man geht hier von einer mittleren Inflationsrate von 3,3% pro Jahr aus.

Der Inflationsfaktor:
Ky = (1+0,033)0119%) =1 067

[14.53]

Dieser Faktor wird nun mit arithmetischen Mittel der oben errechneten Abschatzungen
multipliziert und man erhalt den Auslieferungspreis:

E(10,3M i0$+9,9631Mi0$ +13,25Mi0%)

Pdelivery = 11067 3

=11,92Mio$
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* Der Preis fiir Ersatzteile wird aus einem Anteil der Zelle und der Triebwerke errechnet.

Es gilt:

Ps = (Ks ar [P +Ks g (e [F:) [14.27]
ksar=0,1 [aus Tab. 14.5]
kS,E = 0,3

T 0,81
P. = 293% [ﬁ%} = 293$ [31320°% =1284Mio$ [14.29]
Par = Paaivery ~Ne [P [14.28]
=11,92Mio$ - 2[1,284Mi0$ = 9,352Mio$

Es ergibt sich unter Bericksichtigung des Inflationsfaktors der Preis fiir Ersatzteile:

Ps =1,067 [{0,1(9,352 + 0,3[2[1,284)Mio$
=182Mio$

» Der Kaufpreis des Flugzeuges (hier ERJ 145) errechnet sich aus:

P

total

=P

delivery + PS

=11,92Mio$ +1,82Mio$ = 13,74Mio$

« Eingesetzt ergibt sich fir die Abschreibung:

P
PtotaJ 1- reda .
c = Pow ) _13,74Mio$(0,9

= =0,883%/ Jahr
PEP Noep 14Jahre
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10.2 Zinsen

Es wird angenommen, dass die Investition fir ein neues Flugzeug zu 100% fremd finanziert
wird.
Es gilt fUr die jahrlichen Zinsen:

Cinr = Pa Ky = P,y P [14.30]
es ergibt sich fur den durchschnittlichen Zinssatz p,, = 0,0529 [Tab. 14.6]
auBerdem: ng, =14Jahre Finanzierungszeitraum [Tab. 14.6]
p =0,08 Finanzerungszinsatz [Tab. 14.6]
Ny =14 Jahre Abschreibungszeitraum [Tab. 14.6]
k .
k—” =01 Restwert des Fremdkapitals [Tab. 14.6]
0

es ergibt sich fur die zu zahlenden Zinsen:

C,r = 0,0529 [13,74Mio$ = 0,727 $/ Jahr

10.3 Versicherung

Die Kosten der Versicherung berucksichtigt alles von Beschadigungen bis zum totalen
Verlust des Flugzeugs.
Die Versicherungskosten werden vereinfacht als Prozentsatz vom Flugzeugpreis berechnet.

Cins = Kins [P,

delivery

=0,00511,92Mio0$ = 0,06 Mio$ [14.35]

mit kins = 0,005 nach AEA [Tab. 14.7]

10.4 Kraftstoffkosten

Die Kraftstoffkosten pro Jahr werden berechnet nach

C. =n,, [P [in, [14.36]

Kraftstoffpreis

Der Kraftstoffpreis unterliegt standig grol3en Schwankungen.

Gerade das Attentat in Washington lieR die Olpreise in die Hohe schnellen. Es kann daher
nie ein stabiler Wert auf dem Weltmarkt vorhergesagt werden.

So wie es momentan aussieht, werden die Olpreise noch einmal kréaftig ansteigen.

Als Basis flr diese Rechnung wird ein Preis von 2.59$/US gallon angenommen (Angabe
nach http://www.jetaviation.com, Stand Sept. 2001 bei Abnahme von mindestens 2000 US
gallons (ca. 7500 |)in Bedford/Boston).

1 US gallon entspricht 3785 cm?. Bei einer Dichte von pkerosin=0,76g/cm? besitzt eine US
gallon eine Masse von 2,877kg. Der kg-Preis fur Turbinenkraftstoff betragt also P = 0,9 $
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Kraftstoffmasse
Die Kraftstoffmasse wird nach der Methode in Kap. 5 Dimensionierung gerechnet.

Es ergibt sich eine Kraftstoffmasse von

me

= (1-0,878) = 0,122

MTO

m. = 20600kg (0,122 = 2513,2kg

Anzahl der Fluge pro Jahr

Die Flugzeit einer ,normalen Strecke“ des ERJ 145 sei auf 2,5 Stunden gesetzt.
Demnach ergibt sich fir die Flugzeugnutzung U _ ; :

[14.72]
U, =t PRI 2,5hgﬂ = 2884,62h
ty +ky, 2,5h+0,750h Kui = 3750 [Tab. 14.11]
KU2 = 0,750

Daraus kann jetzt die Anzahl der Fliige ermittelt werden:
Es gilt:

U
n,=—"= 2884.62h _ 115385
o, 2,5h [14.64]

Es werden nach der Berechnung 1153 Fllige pro Jahr im Schnitt durchgefihrt.

Die Kraftstoffkosten betragen somit:

Ce = N a [P ng
Fluge

Jahr
=2,61Mi0$%

=1153

[D,9$ [(P513ky
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10.5 Wartungskosten

Generell setzen sich die Wartungskosten C,, zusammen aus den Personalkosten C,, |
und den Materialkosten C,, ,, zusammen.

Um die Gesamtflugzeit pro Jahr mit zu berlcksichtigen ergibt sich flir die Berechnung der
Wartungskosten:

Cu :(tM,f L, +CM,M,f)|:ﬂf (i [14.41]

t,a

tws Wartungszeit pro Flugstunde,

Lwm Stundensatz, Ly=69%/h § kiny=69%/h % 1,067=73,6%/h
Cums Materialkosten pro Flugstunde

t; Flugzeit pro Flug, t=2 h 30 min

Nta Anzahl der Fluge pro Jahr, n;,=1153 /Jahr

Da die Abschatzung der Wartungs- und Materialkosten fir das gesamte Flugzeug in einem
Schritt problematisch ist, werden die Wartungskosten flir einzelne Teile des Flugzeugs
berechnet und dann addiert.

Ublich ist die Unterscheidung zwischen Zell und Triebwerk.

Es gilt dann:

Cu = ((tM,AF,f +tM,E,f)D-M +CM,M,AF,f +CM,M,E,f)[ﬂf [, [14.43]

Folgende Parameter mussen noch errechnet werden:

* Wartungsstunden pro Flugstunde der Zelle [14.44]
Uw aF 1 =t 9ElO_SLET]AF +6,7- 300000k [60,8h+0,68[ﬂf)
AR, ¥ kg m,- + 75000kg
=1 lonos-L rme388Kg+6,7- 350000kg [f0,8h +0,6812,5h)
2,5h kg 9638,8kg + 75000kg
=343(MMH /FH)
Mye = Myg =M g

=11585kg —1946,2kg = 96388kg| Mt Meine =1946,2kg  (aus[10.14])

* Materialkosten der Zelle [14.45]

CM,M AR %(4,2 [107° +2,20107° % i, j [P

f

i} Zéh (4,2 10°+2200° 1 D?’Shj 15:362MI08EL007) = 38’72%
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* Wartungsstunden des Triebwerks pro Flugstunde [14.46]

0.4
ty e =Ng [0,210K, [k, [€1+1,02 EI.O“‘%EFTO'EJ [E1+ :L_th

L

Es werden folgende Paramter flr das Triebwerk aus dem Jane’s-Katalog '93 enthommen.
(Zu mehr Informationen siehe Anhang: Sources.)

BPR =5 [Nebenstromverhaltnis]

OAPR =23 [Overall pressure ratio; Gesamtdruckverhaltnis]
N =14 [Verdichterstufen]

nS =2 [Anzahl der Wellen]

daraus lassen sich errechnen:

k, =1,27 -0,2[BPR%? =1,27 - 0,2[5°% = 0,994 [14.49]
1,3 1,3
k, = 0,4(%J +0,4= o,4(§j +0,4=0,38
20 20 [14.50]
k, =0,57 fiir ng=2 [14.51]
k, = 0,032, +k, =0,03214+0,57 =1,018 [14.52]

* eingesetzt ergibt sich fir Wartungsstunden des Triebwerks pro Flugstunde [14.46]

f

0.4
ty e = Ng 0,210k, (K, [€1+1,02 D'O_4%D-TO,EJ [E1+ 1’—3hJ

0,4
= 20,210,994 1,018 [€1+ 102 m0‘4itq31320)j 14230 _q 5 MMH
N 25h FH

» Materialkosten fur das Triebwerk [14.47]

08
Cumer =Ne D?’SG% Ok, tk, + k3)[€1+1,02 o™ % EFTO’EJ [E1+ l;_gh} K,
i

_ $ 41 o8 1,3n
=2[2,56 (0,994 [{0,88 +1,018) [ 1+1,0210 + [B1820 1+ | 1067

= 49,33§
h

* Die Gesamt-Wartungskosten betragen: [14.43]

C:M = ((tM,AF,f +tM,E,f)|:LM +CM,M,AF,f +CM,M,E,f)|:ﬂf |:lht,a
1

=1(343+115) El73,6§ + 37,72§ + 49,33§ (2,5 [1153 ——
h h h Jahr

=1,22Mio$
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10.6 Personalkosten

Die Personalkosten setzen sich aus Kosten durch die Besatzung im Cockpit (cockpit crew)
Ccco und durch die Kosten der Besatzung in der Kabine (cabin crew) C.. ., zusammen.

Die Besatzung wird Ublicherweise nach Blockzeit bezahilt.

Es gilt Cc = (Ngo o *+ Ny Mhey) O, [, [14.58]

Die Blockzeit betragt bei Kurzstreckenfligen 15 min Uber der Flugzeit
Es gilt:

t, =t, +0,25=2,75h [Tab.14.4]

Die Crew besteht aus 2 Piloten und einem flight observer.

D.h.: Nco = 2

Nca = 1
Lco=246,5 $/h, (aus [Tab. 14.9] AEA-Methode fiir Kurzstreckenflugzeuge)
Lca= 81,0 $/h

Es ergeben sich Personalkosten von:

C. =(2 EP_46,5% + 1[81,0%) [2,75h 1153

1

=182Mio$
Jahr

10.7 Gebiihren

Die Geblhren C .. bestehen aus Landegebihren (C .. ), Gebihren der Flugsicherung

(Cree nav ) und Abfertigungsgebiihren (C g oo ) -

Da hier feste Kosten in US$ berechnet werden und die Geblihren stark angestiegen sind,
wird wiederum ein Inflationsfaktor benétigt, um eine Anpassung an das aktuelle Kosten
Niveau durchzufuhren.

Es wird eine Inflationsrate von 6.5% gewahlt (siehe Skript), gerechnet wird mit den Daten
aus 1989.

Demnach betragt der Inflationsfaktor:

Ky = (1+0,065) %) =1 06512 = 213 [14.53]
Kip =0,0078 [aus Tab. 14.10]
kNAV = 0,00414
kGND = 0,10
e Landegeblhren [14.60]
C:FEE,LD = kLD |]nl\/ITO Ijjht,a |:kINF
= 0,0078i [20600kg [1153i (213 = 394612i
kg Jahr Jahr
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» Gebuhren der Flugsicherung

[14.61]

Creenav = Kyay IRL/Mypo O, (213
_ % 1
nmiy/kg

=0,00414 [350nm L}/ 20600kg EllSSE (2,13 =510753
r

Jahr

$

« Abfertigungsgebihren [14.62]
$ 1 Mio$
Creeono = Kanp Mg [, (K = 0,1@ [5515kg ELlSSm [(213=13%4 T
* Pro Jahr ergeben sich Gesamtkosten fiir die Gebuhren von:
CFEE = CFEE,LD + CFEE,NAV + CFEE,GND
- (0,394 + 0,511 +1.354) MO8 _ 5 o5 Mi0S
Jahr Jahr
10.8 Gesamtbetrag der DOC
Die DOC sind die Summe der Kostenelemente
CDOC = C:DEF’ + C:INT + CINS + C:F + C:M + CC + C:FEE
=(0,883+ 0,727 + 0,06 + 2,61+ 1,22 + 1,82 + 2,259) ZA;E$ [14.11]
r
- 9579 Mio$
Jahr
s )
09%
O Abschreibung
B Zinsen
O Versicherung
O Kraftstoff
B Wartung
OBesatzung
B Geblhren
B 13%
AU J
Direct Operating Costs der ERJ 145 nach Berechnung der AEA-Methode
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11. Zusammenfassung (Fazit / Erfahrungen)

Wie schon in der Einleitung erwahnt tauchten wahrend des Entwurfes immer wieder
Probleme durch fehlende Daten auf. Diese flihrten meist zu ungenauen Ergebnissen, so
dass Daten von anderen ahnlichen Flugzeugtypen tibernommen wurden oder
Erfahrungswerte oder sogar ,geratene” Werte eingesetzt wurden.

Diese Vorgehensweise entspricht nicht der eines Ingenieurs, sie wurde jedoch aufgrund der
Tatsache das es sich hier erstens um einem Entwurf handelt (welcher zum Verstandnis zum
~otoff beitragen soll) und zweitens fehlende oder nur schwer zu erhaltene Daten die
Berechnungen stocken lieBen ,in Kauf‘ genommen.

Um ein Beispiel welches Probleme machte zu nennen, war hier die Flugelauslegung.

Die Probleme entstanden in erster Linie dadurch, das wichtige Daten, wie z.B. die Profildaten
des Flugels fehlten. So wurden hier Daten aus einem veralteten Profilkatalog [ABBOTT]
entnommen, um den Flugel (hier des ERJ 145) zu bestimmen.

Beim ERJ 145 handelt es sich jedoch um superkritische Profile, die eigens von EMBRAER
entwickelt wurden. Diese Profildaten sind daher geheim und nicht zuganglich.

Das ,Gute“ an den oben geschilderten Problemen war es jedoch aus meiner Sicht, dass man
obwohl man mit seinem eigenen Entwurf beschaftigt war, sich mit anderen Kommilitonen
uber die Probleme unterhielt uns sich gegenseitig half.

Es entwickelte sich eine Art von Kommunikations- und Informationsaustausch.

Ein weiterer Vorteil war es, dass man gezwungen war eigenstandig weiter zu recherchieren
um fehlende Daten zu suchen.

Die Ergebnisse des Entwurfs stimmen gréftenteils mit den realen Werten Uberein.

Um groRe Ungenauigkeiten in den Folgerechnungen zu vermeiden, wurde teilweise mit den
realen Werten gerechnet.

In ganzem sind die Ergebnisse zufriedenstellend.

Durch Einsatz von Iterationsschritten beispielsweise, ware eine héhere Genauigkeit der
Endergebnisse mdglich.
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