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Kurzreferat

Im Rahmen der Vorlesung Flugzeugentwurf an der HAW Hamburg im Sommersemester 2020,
unter der Regie von Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, wird in dieser theoretischen Arbeit der
Nachentwurf einer ,,Fairchild Dornier 728JET* durchgefiihrt. Die Fairchild Dornier 728JET
war ein zweistrahliges Schmalrumpfflugzeug mit Drachenkonfiguration fiir den
Kurzstreckenverkehr, das jedoch nicht in Produktion ging. Ein Flugzeugentwurf ist ein
iterativer Prozess. Im Sommersemester 2020 stehen, neben dem eigentlichen Flugzeugentwurf,
thematisch Excel basierte Entwurfswerkzeuge im Fokus, die von Studenten und Prof. Dr.-Ing.
Dieter Scholz fortlaufend optimiert werden und das Ziel haben, mit einigen
Eingangsparametern erste Entwurfsparameter zu liefern. Die Vordimensionierung erfolgt
anhand der Anforderungen an das Flugzeug und aus den Luftfahrtvorschriften nach
CS-25/FAR Part 25. Im Fall eines Nachentwurfs sind die Top Level Aircraft
Requirements (TLARs) durch die Daten des Flugzeugs, hier eine Fairchild Dornier 728JET,
eindeutig definiert. Uber die zugrunde liegenden Gleichungen der Vorlesungsunterlagen
werden die einzelnen Flugzeugsegmente (Rumpf, Kabine, Fliigel, Hochauftriebshilfen,
Leitwerke, Fahrwerke) ausgelegt. Die in Excel programmierten Entwurfswerkzeuge basieren
auf den entsprechenden Gleichungen und bieten den Vorteil mit {iberschaubarem Aufwand
schnell Ergebnisse zu liefern. Dariiber hinaus werden die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte,
Massenprognosen, Schwerpunkten sowie Polare bestimmt und im Anschluss eine
Entwurfsbewertung (Direct Operating Costs, DOC) durchgefiihrt. Schlussendlich wird der
Entwurf anhand der generierten Parameter iiber ein 3D-Model visualisiert. Dabei fungiert das
Open Vehicle Sketch Pad (OpenVSP) der NASA als Tool zur 3D-Visualisierung. Final werden
die ermittelten EntwurfsgroBen mit den tatsdchlichen Daten einer Fairchild Dornier 728JET
verglichen. Dabei steigt die Giite des Entwurfs mit sinkenden Abweichungen zum Original. Die
Abweichung der Ergebnisse des Nachentwurfes dieser theoretischen Arbeit gehen von 0 % bis
48 %. Die Abweichungen sind mit Ausnahme des Hohenleitwerks iiberschaubar und zeigen,
dass die angewandten Methoden und excelbasierten Entwurfswerkzeuge zu realitdtsnahen
Ergebnissen fiihren.



Aufgabenstellung

Es ist ein bestimmter Flugzeug-Typ zu wéhlen. Das gewéhlte Flugzeug soll mit allen Methoden
nach den Vorlesungsunterlagen inklusive DOC gestaltet werden. Hierbei sind dariiber hinaus
die gewonnen Fertigkeiten und Kenntnisse der Hausaufgaben 1-5 des Sommersemesters 2020
anzuwenden (bzgl. Hausaufgabe 2-5 werden Excel basierte Entwurfswerkzeug fiir die
Dimensionierung und die 3D-Visualisierung genutzt).

Das heiB}t, es wird mit der Liste der Top Level Air Requirements (TLARSs) des ausgewéhlten
Flugzeugs begonnen und alles basierend auf diesen berechnet. Die berechneten Ergebnisse
weichen etwas von den tatsdchlichen Flugzeugen ab. Zahlen und Abweichungen sollen in einer
Tabelle aufgelistet werden. Es soll ein 3D-Bild des Flugzeugs mit den berechneten Parametern
generiert werden.
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Liste der Symbole

Wolbbehinderung
Schallgeschwindigkeit

2 8 8
S

Parameter zur Beschreibung einer Geradengleichung
Streckung

Spannweite

Spezifischer Kraftstoffverbrauch oder Profiltiefe (chord)
Reichweitenfaktor (Breguet factor)

[SS IR IS Je N

¢p, Cp Widerstandsbeiwert (drag coefficient)
¢po, Cpo  Nullwiderstandsbeiwert

ACp ; Zusatzwiderstandbeiwerte (Klappen, Vorfliigel, Fahrwerk)
Cpp Gesamtwiderstandbeiwert (Cpo + Y.Cp ;)
¢, Cp Auftriebsbeiwert (lift coeficcient)

d Durchmesser

e Oswald-Faktor

g Erdbeschleunigung

h Flughohe

[ Einstellwinkel

kK Konstante

l Lénge oder Hebelarm

L Auftrieb (lift)

L/D Gleitzahl

m Masse

M Machzahl oder Moment um die Querachse
M ¢ mission fuel fraction

m/S Flachenbelastung

n Lastvielfaches oder Anzahl

N Anzahl

q Staudruck

R Reichweite

s Strecke

S Flache

t Profildicke (thickness)

t/c relative Profildicke

T Schub (thrust)

T / (m g) Schub- Gewichtsverhéltnis

v Geschwindigkeit (velocity)

%4 Volumen

x Entfernung des Nullpunktes parallel zum Kabinenboden Richtung Flugzeug-Heck
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Entfernung von der Symmetrieebene in Richtung der Spannweite

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

y

Vb leading-edge sharpness parameter
z

Griechische Symbole

brE Hinterkantenwinkel

a Anstellwinkel

y Bahnneigungswinkel (positiver Wert: Steigflug)
r V-Winkel

6 Ausschlagwinkel einer Steuerflache
€ Schrinkung

Ui relative Spannweite

Y Temperatur

Y Verdrehwinkel

K Isentropenexponent

A Zuspitzung

u Nebenstromverhiltnis

v kinematische Viskositit

p Luftdichte

o relative Luftdichte

¢ Heckwinkel

) Pfeilung

Y Kippwinkel

Indizes

o bei Auftrieb L = 0 oder in Meereshohe
()arp Anflug (approach)

Oece Schwerpunkt (center of gravity)
Oecia Steigflug (climb)

Oecr Reiseflug (cruise)

)pEs Sinkflug (descend)

e Erfahrungswert (experience)

Og Triebwerk (engine)

Oesr Effektivwert

Orourr

Ausriistung (equipment)
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Or Rumpf (fuselage)

Or Kraftstoff (fuel)

Of Landeklappe (flap)

Orjc Flugsteuerung (flight control)

Oy Hohenleitwerk (horizontal tailplane)
OF innen (inner)

Oinst installiert

Ok Kink

N Landung (landing)

()emac leading edge aerodynamic chord
OvrrL landing field length

Orem Hauptfahrwerk (main landing gear)
Owen Bugfahrwerk (nose landing gear)
O Fahrwerk (landing gear)

Ovror Abheben (lift-off)
Ovror Warteflug (loiter)

O mac an der mittleren aerodynamischen Fliigeltiefe
max maximaler Wert

Omin minimaler Wert

Ome maximum landing

Omro maximum take-off

On Triebwerksgondel (nacelle)

o auBen (outer)

ok operating empty

Oopt optimaler Wert

Op Profil (profile)

pax Passagier (passenger, pax)

OpL payload

Or Waurzel (root)

Dres Reserve (reserve)

s Stromungsabriss (stall)

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

(Jsys System (system)

o Spitze (tip)

Otank den Kraftstofftank betreffende Grofie
(Dtheory  theoretischer Wert (theory)

Qr Schubumkehr (reverse thrust)

Oro Start (take-off)

OrorL take-off field length
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Seitenleitwerk (vertical tailplane)
Fliigel (wing)
benetzt (wetted)

bezogen auf die mittlere aerodynamische Fliigeltiefe

Liste der Abkiirzungen

A/C
AC
AEA
APU
BPR
CG
F/C
FAR
HLW
ICAO
JAR
LER
MAC
NACA
PreSTo
SAS
SFC
SLW
THS
TLARs
TRW
ZTL

aircraft

aerodynamic center oder Advisory Circular
Association of European Airlines

auxiliary power unit

Nebenstromverhéltnis (bypass ratio)
Schwerpunkt (center of gravity)

flight control

Federal Aviation Regulations

Hohenleitwerk

International Civil Aviation Organisation
Joint Aviation Requirements

Nasenradius (leading-edge radius)

Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe (mean aerodynamic chord)
National Advisory Commitee for Aeronautics
Aircraft Preliminary Sizing Tool

Simple Aircraft Sizing

Spezifischer Kraftstoffverbrauch
Seitenleitwerk

Trimmbare Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer)
Top Level Air Requirements

Triebwerk
Zweikreis-Turbinenluftstrahltriebwerk
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1  Einleitung

Die Aufgabe des Flugzeugdesigns im praktischen Sinne besteht darin, die "geometrische
Beschreibung eines neuen Flugfahrzeugs" zu liefern. Zu diesem Zweck wird das neue Flugzeug
durch eine Zeichnung mit drei Ansichten, einen Rumpfquerschnitt, eine Kabinenanordnung und

einer Liste von Flugzeugparametern beschrieben.

Die Aufgabe des Flugzeugdesigns im abstrakten Sinne besteht darin, die Designparameter zu

bestimmen, um dies sicherzustellen.

1. Die Anforderungen und Einschrinkungen sind erfiillt

(dann haben wir ein zuldssiges Design) und auflerdem

2. Die Designziele werden optimal erreicht (dann haben wir ein optimales Design).

Folgende Anforderungen sollten zu Beginn des Entwurfes bekannt sein:

¢ Cruise performance:

o Nutzlast mp; (payload)

o

o

Reichweite R (range)
Machzahl M., (mach number)

e Airport performance:

o

o

o

o

Startstrecke s7o (take-off field length)

Landestrecke s; (landing field length)

Steiggradient 2tes - Segment y ;5 (climb gradient - 2nd segment))
Steiggradient, verpasster Anflug y,,4 (climb gradient , missed approach)

e Key design parameters:

o Startmasse mr, (take-off mass)
o Kraftstoffmasse my (fuel mass)
o Betriebsleermasse myg (operating empty mass)
o Fliigelflache S (wing area)
o Startschub Ty, (take-off thrust)
Nach (Scholz 2020)

Ein moglicher Ablauf eines Flugzeugentwurfes nach Roskam II wird schematisch in Bild 1.1

abgebildet.

Die Abfolge der einzelnen Entwurfsschritte kann in 2 Kategorien unterteilt werden:

¢ Dimensionierung (preliminary sizing)
= Schritt 1 bis 5

e Entwurf (conceptual design)
= Schritt 6 bis 16.
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2!

1. Anforderungen

¥
2. Vergleichsstudie
ok |
3. Flugzeugkonfiguration
¥
4. Antriebssystem
[
5. Dimensionierung
> ¥
6. Kabine, Rumpf
> ¥
7. Fliigel, Querruder, Spoiler
e ———=—==== 1
8. Klappensystem ==
¥
9. Leitwerk, Hohen-, Seitenruder
YF——————— - 3
10. Masse & Schwerpunkt - =
¥
11. Stabilitat & Steuerbarkeit
¥
12. Fahrwerk
¥
13. Polare, Gleitzahl, Startmasse
¥
14. Flugleistungen
¥
15. Betriebskosten
¥

16. Dreiseitenansicht

Bild 1.1 Ablauf eines Flugzeugentwurfes (Scholz 2020)

Fir diesen Nachentwurf einer Fairchild Dornier 728JET, sind alle Anforderungen
(Top Level Air Requirments, TLARs) eindeutig definiert (siche Tabelle 1.1). Daher entfallen
Schritt 1 bis 4. Der Nachentwurf beginnt folglich mit der Dimensionierung. Die Aufgabe ist es,
iiber die im Vorlesungsskript beschriebenen Methoden, eine Dimensionierung sowie einen
Entwurf durchzufiihren und variable Parameter so zu wéhlen, dass die Daten des Originals
moglichst exakt abgebildet werden

Alle Kapitel sind frei zuganglich auf: ,https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/ScholzZHOOU/*

Eine Kurziibersicht der wichtigsten Zusammenhénge finden sich auf:
Hhttps://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/ScholzZHOOU/Aircraft Design in_a Nutshell.pdf*
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Dartiber hinaus wird anhand der resultierenden Daten des Nachentwurfs ein 3D-Model mit
OpenVSP erstellt.

Im Sommersemester 2020 stehen Excel basierte Entwurfswerkzeuge und 3D-Visualisierung im
Vordergrund. Folgende Tools stehen vorlesungsbegleitend im SS2020 zur Verfligung:

e Aircraft Preliminary Sizing Tool (PreSTo)

e Optimization in Preliminary Aircraft Design (OPerA)

e Simple Aircraft Sizing (SAS - Kombination aus PreSTo-Classic and OPerA)

e NASA’s Vehicle Sketch Pad (OpenVSP)

e 3D Visualisierungs-Schnittstelle (OpenVSP Connect)

Verfiigbar auf: ,http://presto.profscholz.de.”

Ziel von Prof. Dr- Dieter Scholz und Studenten der HAW ist es mit PreSTo schlussendlich
jeweils ein Entwurfs-Tool flir alle Segmente und Berechnungen eines Entwurfes anbieten zu
konnen.

,Die Fairchild Dornier 728JET war ein zweistrahliges Schmalrumpfflugzeug fiir den
Kurzstreckenverkehr, das jedoch nicht in Produktion ging; die Entwicklung musste
wenige Monate vor dem Erstflug eines Prototyps abgebrochen werden. Die Dornier 728
war fiir 70 bis 85 Passagiere ausgelegt und sollte den Modellen Embraer 170 und
Bombardier CRJ700 Konkurrenz machen. Dabei wurde auf einen groflen
Rumpfquerschnitt geachtet. (Wikipedia 2020)

In Tabelle 1.1 werden Angaben zu den TLARs aus verschiedenen Quellen gegentiibergestellt.

2003 & 2008 wurden an der HAW bereits Nachentwiirfe einer Fairchild Dornier durchgefiihrt:
o _https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextBansa.pdf™
o _https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/Aero/Aero M_Nachentwurf Do728 08-
03-31.pdf*

Die Weiterentwicklung der Entwiirfe ist insofern von Interesse, dass die Dornier sich gut als
Musterflugzeug eines Jets mit Drachenkonfiguration eignet, jedoch nie gebaut wurde. Daher
stofen die Entwurfsergebnisse nicht auf Probleme mit dem Copyright, sofern diese
weiterverarbeitet werden sollten.

Quellen fiir die Flugzeug-Daten:
e Quelle 1 - Main Data Sheets Dornier 728 (Macciomei 2001)
e Quelle 2 - DLR (Wagner 2020)
e Quelle 3 - Wikipedia (Wikipedia 1)
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Als Triebwerke wurden 2 General Electric CF34-8D3-Turbofan-Strahltriebwerke verwendet.

Tabelle 1.1 Daten einer Fairchild Dornier 728 aus unterschiedlichen Quellen
Quelle 1 Quelle 2 Quelle 3

Fairchild Dornier  Wikipedia DLR
Bezeichnung Formelzeichen Einheit Wert Wert Wert
Passagieranzahl Npax - 70-85 80 70
Maximale Startmasse Mo kg 35200 35200 34900
Betriebsleermasse Mg kg 21745 20900 -
maximale Nutzlast Mmp, kg 8554 - -
Landestrecke Sik m 1420 - -
Startstrecke StorL m 1463 - -
Dienstgipfelhéhe H m 12497 12497 12500
Reisefluggeschwindigkeit Ver km/h 828 825
Machzahl, Reiseflug Mer - 0.78 0.8 0.79
Reichweite R km 3300 4700
Startschub Tro N 111200 111800 118200
Spannweite b m’ 27.12 27.12 25.32
Fligelflache Sw m’ 75 75 75
Streckung A - 9.81 9.81 8.55

Fiir Quelle 2 und 3 wird die Machzahl aus der angegebenen Reisefluggeschwindigkeit und der
Dienstgipfelhdhe aus Gl (1.1) bis Gl (1.3) bestimmt. Die Ergebnisse werden in Tabelle 1.2
dargestellt. Die Streckung fiir Quelle 2 & 3 ergibt sich aus GI (1.4).

T(H) =T, —H-0.0065£ (1.1)
m
a(T)=(T-R- ;c)% (1.2)
Ma =~ 13
a=- (1.3)
2
A _b” (1.4)
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Tabelle 1.2 Berechnung der Machzahlen

Quelle 1 Quelle2  Quelle .

Dornier Wiki DLR

Bezeichnung Formelzeichen Einheit Wert Wert Wert
Geschwindigkeit Ver km/h 810 823 825
m/s 225 230 229

Dienstgipfelhéhe H m 12497 12497 12500
Temperatur T K 207 207 207
Schallgeschwindigkeit a m/s 288 288 288
Machzahl M - 0.78 0.80 0.79

Fiir den Nachentwurf orientieren sich die gewdhlten Werte (Tabelle 1.3) an den Angaben aus
den Datenblittern von Fairchild Dornier.

Tabelle 1.3 Gewahlte Entwurfsparameter (Top Level Aircraft Requirments)

Bezeichnung Formelzeichen Einheit Wert
Passagieranzahl Npax - 80
Maximale Startmasse Mmto kg 35200
Betriebsleermasse Mo kg 21745
maximale Nutzlast MpL kg 8554
Landestrecke SirL m 1420
Startstrecke StorL m 1463
Machzahl, Reiseflug Mcr - 0.78
Reichweite R km 3300
Startschub Tro N 111200

Streckung A - 9.81
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2  Dimensionierung

Die Dimensionierung wird folgend 3-fach ausgefiihrt:
1. Schriftlich
2.Presto-Classic
3.SAS Optimization JET

Die Ergebnisse mit den kleinsten Abweichungen werden als Grundlage fiir den weiteren
Entwurfsprozess verwendet.

2.1  Schriftliche Dimensionierung

Landestrecke
Anfluggeschwindigkeit:
Vapp = Kapp IRV, SiFL (2.1
Vapp Anfluggeschwindigkeit
k,pp Sicherheitsfaktor
SLFL Landestrecke
Mit:
kapp = 1.70/m/s?  (nach CS 25.125 fiir Jets),
Sipr = 1420m (gemiB TLARs, Tabelle 1.3),

ergibt Gleichung (2.1):
b VAPP = 64‘06 m/S .

Maximal zulissige Flichenbelastung, Landung:

n;:[/L =ki 0 CLomaxL " SLFL (2.2)
Mit:
k, = 0.107kg/m3®  (nach Loftin 80),
o=1 (Meereshohe, Standardatmosphare),
Crmaxy =3 (nach Dubs 87),
SirL = 1420m (gemdll TLARs, Tabelle 1.3),

wird die Flichenbelastung bzgl. der Landung mit Gleichung (2.2):
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Maximal zuliissige Flichenbelastung, Start:

Myro my/Sw

Sw MuyL/Muyro

(2.3)

Mit:
My /Myro = 0.915 (interpoliert aus Tabelle 2.2),
Myro = 35200 kg  (gemidB TLARs, Tabelle 1.3),

ergibt sich die Flachenbelastung bzgl. des Startes mit Gleichung (2.3):

My /Sw Flachenbelastung

My /Myro Verhiltnis aus maximaler Landemasse & Startmasse
My Maximale Landemasse

Sw Fligelfliche

k; Konstante

o Relative Luftdichte

CLmaxL Maximaler Auftriebsbeiwert, Landung

Myro Maximale Startmasse

Anmerkung: Das Verhiltnis von maximaler Landemasse zu maximaler Startmasse kann aus
statistischen Mittelwerten nach Roskom I aus Tabelle 2.1 oder alternativ nach Loftin 80 aus
Tabelle 2.2 angesetzt werden. Fiir diesen Nachwentwurf wird ein statistischer Mittelwert aus
Tabelle 2.2 verwendet fiir Kurzstreckenjets bis 3700 km. Dieser ergibt mittels linearer
Interpolation 0.915.
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Tabelle 2.1 Verhaltnis aus maximaler Lande-&Startmasse (Roskam I)
Airplane Type Minimam Average Maximum
1. Homebuilts 0.96 1.0 1.0
2. S5ingle Engine 0.95 0.997 1.0

Propeller Driven
3., Twin Engine 0.88 0.99 1.0
Propeller Driven
4. Agricultural 0.7 0.94 1.0
5. Business Jets 0,69 0,88 0.96
6. Regional TBF 0.92 0.98 1.0
7. Transport Jets 0.65 0. 84 1.0
8. Military Trainers 0,87 0.99 1.1
9. Fighters (jets) 0.78 insufficient 1.0
(tbp's) 0,57 data 1.0
10, Mil. Patrecl, Bomb and
Transports (jets) 0.68 0.76 0. 83
(tbp's) 0.77 0. 84 .0
11. Flying Boats, Amphibious and
Float Airplanes
{land) 0.79 insufficient 0.95
(water) 0.98 data 1.0
12, Supersonic Cruise
Airplanes 0.63 0.75 0.88
Tabelle 2.2 Verhaltnis aus maximaler Lande-& Startmasse (Loftin 80)
design range classification design range (NM) design range (km) My | My
short range up to 1000 up to 2000 0.93
medium range 1000 - 3000 2000 - 5500 0.89
long range 3000 - 8000 5500 - 15000 0.78
ultra long range more than 8000 more than 15000 0.71
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Clomax  ACL,max
N

a) Grundprofil LA 145 -

Normalklappe m 225 0,80
b) Wolbklappen | Spaltklappe m‘h 260 115

Pl By
Spaltklappe "-- 2,80 1,35

Einfache 3 40 0.95
Spreizklappe ' ;
Zap-Klappe m‘ 250 105

c) Spreizklappen

d) Doppelfogel (Tunkers) Wﬁ‘ 225 080
g) Fowler-Klappen L — \ 2,80 1,35
f) Vorfligel 1., 200 055

Vorfligel und

Mormalklappe fm—- 245 1L
Vorfligel und -

Spaltklappe f m\ﬂ- 2,70 .25
Vorfligel und

Doppel. (Mﬂ:— 290 145
Spaltklappe

Fowler-Klappen

mit Vorfligel {mh\a.m 1.55

g) Kombinationen

Bild 2.1 CL,max von Profilen mit Vorfligeln & Landeklappen (Dubs 87)

Aus den Datenbléttern von Fairchild Dornier geht hervor, dass Fowlerklappen mit Vorfliigeln
verwendet werden. Daher wird ein Wert von Cr.maxz = 3 angenommen.

Startstrecke

Ansatz:
CL,max,TO =0.38- CL,max,L (2.4)

Verhiltnis von Schub-Gewichtsverhiltnis zu Flichenbelastung:

a = Tro/(Muro * 9) _ kro

Muyro/Sw StorL " 0 " Cpmax,To

(2.5)
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Umgeformt:

Tro/(Myro * 9) = @ Myro/Sw

Mit:

kro = 2.34m3/kg  (nach Loftin 80),

Storr, = 1463 m (nach TLARs, Tabelle 1.3),

o=1 (Meereshohe, Standardatmosphére),

berechnet sich aus GI. (2.4) und (2.5):
= Cpmaxro = 24,

Tro/(Muro * 9)

= 6.664-10"*m?/kg.

Mmyro/Sw
kro Konstante
StorFL Startstrecke
o Dichteverhéltnis
CLmax,r0 Maximaler Auftriebsbeiwert, Start

Abhebegeschwindigkeit Vior:

2g myro 1
VLOF:\/?' ’

Sw CL,max,TO

Mit:

Crror = CLmaxo = 2.4 (errechnet nach Gleichung (2.4)),

p = 1.225 kg/m3 (Luft, Meereshohe, Standardatmosphére),
g = 9.80665 m/s? (mittlere Erdbeschleunigung),

ergeben Gl. (2.3) und (2.7):
b mMTo/SW = 51216kg/m2,
g VLOF = 5765 m/S .

g Erdbeschleunigung (m/s?)
ko Konstante
StoFL Landestrecke (nach TLARs, Tabelle 1.3)

(2.6)

2.7)
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Steigrate im 2. Segment

JAR 25.121 Climb: one-engine-inoperative
(b) Take-off; landing gear retracted.
In the take-off configuration existing at the point of the flight path at which the landing gear 1s fully retracted. ... the steady gradient of
climb may not be less than
2-4% for two-engined aeroplanes,
27% for three-engined aeroplanes and
3-0% for four-engmed aeroplanes,
at V2 and with -
(1) The critical engine moperative and the remaining engines at the available maximum continuous power or thrust; and
(2)  The weight equal to the weight existing at the end of the take-off path ..

Bild 2.2 Auszug CS 25.121 (Scholz 2020), ehemals JAR 25.121

CS 25.121 (Bild 2.2) fordert, dass Flugzeuge mit zwei Triebwerken bei ausgefallenem
Triebwerk im 2. Segment immer noch ein Steiggradient von mindestens 2.4% erreichen

Bahnneigungswinkel:

Steiggradient
— 2.8
y = arctan ( 100 ) (2.8)
Mit:
Steiggradient = 0.024 resultiert:
- y=0.023995 = 0.024 .
Mindestanforderung an ein Schub-Gewichtsverhiltnis bei NV Triebwerken:
= (=) (7 +sm)
= . [ 2.
e N1 L/D+smy (2.9)
L C,
D C2 (2.10)
Cor+ 7 A s
CD,P = CD,O + ACD,flap + ACD,slat + CD,gear (2.11)
A Fliigelstreckung
e Oswald-Faktor
y Bahnneigungswinkel
L/D Gleitzahl
N Anzahl der Triebwerke
Tro Startschub
Cpp Gesamtwiderstandsbeiwert
Cpo Nullwiderstandsbeiwert

ACp ; Zusatzwiderstandbeiwerte (Klappen, Vorfliigel, Fahrwerk)
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™

0.7  wegen ausgefahrener Klappen und Vorfliigel
Coo 0.02

AC fir C;=1.3: Klappen 15°=> AC} ,, =0.01

D, flap
fiir C;=1.5: Klappen 25°=> ACy 4, =0.02
fir C;=1.7: Klappen 35°=> AC} 4, =0.03
ACy vernachlissigt
ACp g 0.015 sofern das Fahrwerk ausgefahren ist.
Bild 2.3 Annahmen zu Gleitzahlen nach (LOFTIN 80)
CL,max,TO
C, = 144 (2.12)
Mit:
Cromaxro = 2.4
ergibt Gleichung (2.12):
- (, =1.667
Nullwiderstandsbeiwert:
Cpo=—t°C 2.13)
PO 2. Emax

Aus Bild 2.3 wird mit dem errechneten Auftriebsbeiwert der Widerstandsbeiwert fiir die
Klappen mittels linearer Interpolation nach Gl. (2.14) gewidhlt werden.

(ACp frap2 — ACp fiap1)
CD,flap = ACD.flapl + (22 — CL1) L. (CL - CLI) (2-14)

Der Auftriebsbeiwert liegt zwischen 1.5 und 1.7. Damit ergibt sich mit:
ACD,flapl =0.02 N
ACD,flapZ == 003 )

CLl =1.5 ,
CLZ =17 5
C, = 1.6667

ein Widerstandbeiwert fiir die Klappen von:
—  ACpfiap = 0.283 .

Es kann fiir Cp o ein Wert von 0.02 angesetzt werden oder nach GI. (2.13) berechnet werden.
Die maximale Gleitzahl wird im Rahmen der Berechnungen fiir den Reiseflug (Seite 26)
berechnet.



25

Aus Bild 2.3, TLARs , G1. (2.13) und mit E,g, = 19.07 ergibt sich:

e=0.7,

Cpo = 0.018
ACD,flap = 0.0283,
ACD,gear =0,
ACD,slai: =0,
A=9.81.

Gl. (2.10) , Gl. (2.11) und Gl (2.14) ergeben mit vorangegangen Werten aus Bild 2.3 und
TLARs:

-  Cpp =0.04633

- L/D =9.519

Mit:

y = 0.024 rad
L/D =9.519
N=2

und Gleichung (2.9) folgt:
- Tro/(Muro * 9) = 0.263

Steigrate beim Durchstartmanover

Tro ( N ) ( 1 . ) muyy
= . + siny ) - 2.15
Myt0 " 9 N-1 L/D 4 Muyro ( )
CL max,L
C, = —Lmax, 2.16
L 1.69 (2.16)

Mit:

CL,max,L =3

resultiert aus Gleichung (2.16):
- (€, =1.78

Nach CS 25.121 (d):
Steiggradient = 0.021

Bahnneigungswinkel:
-  y=0.021rad
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Nach FAR Part 25 muss das Fahrwerk beim Durchstartmandver beriicksichtigt werden.

Aus Bild 2.3, den TLARs und Gl. (2.14) folgt:
e=0.7

Cpo = 0.018

ACp fiap = 0.03

ACp geqr = 0.015

ACp siar = 0

A =9.81

Damit ergibt sich fiir GL. (2.10) , GL (2.11) und GI. (2.14):
- CD,P = 0.067 )
- L/D =1834.

Mit:

y = 0.021rad,

L/D = 8.26,
N=2,

My /Myro = 0.915

resultiert aus Gleichung (2.9):
- Tro/(Mmuro-g) = 0.258

Reiseflug

Relativer Schub:
Tcr 1
—— = (0.0013 4 — 0.0397) — - hcg — 0.0248 u + 0.7125 (2.17)
Tro km

Schub-Gewichtsverhaltnis:

= (2.18)
myro 9 (Ter/Tro) * (L/D)max
Flichenbelastung:
m C,-M? k
SMTO == 5 () (2.19)
w
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hcr Reiseflughdhe

K Isentropenexponent

7 Nebenstromverhéltnis

p(h) Druck in Abhangigkeit von Hohe 4

Maximale Gleitzahl im Reiseflug:

(g)max - (%)CR = ke fswef/sw (220)

1
ke=5" |— (2.21)

Auftriebsbeiwert im Reiseflug:

CLma ist der Auftriebsbeiwert bei minimalem Widerstand (minimum drag) bzw. bei maximaler
Gleitzahl Ep,q,. Oft wird fiir Jets der Entwurfsauftriebsbeiwert Cp pesign = Cpma gewahlt.
Dieser Auftriebsbeiwert wird erreicht, wenn mit der Geschwindigkeit des geringsten
Widerstands V,,,4 geflogen wird. Allerdings steht die Geschwindigkeit V' durch die Anforderung
nach einer Reiseflugmachzahl bereits fest. Mit der Wahl des Verhaltnises V/V,,; wird
letztendlich V,,; und C; festgelegt. Fiir einen Flug mit maximaler Gleitzahl E,,,, ergibt
V/Vima = 1. Fiir Jets resultiert die grofite Reichweite bei einem Verhéltnis V /V,,,; = 1.316.
Fiir die meisten Flugzeuge (die nicht auf den ,Langsamflug® ausgelegt wurden) gilt ein
Verhéltnis zwischen 1.0 ...1.316. Die Moglichkeit V/V,,; nach Erstellung des
Entwurfdiagramms anpassen zu konnen, bietet den Vorteil die Kurve des Reisefluges
verschieben zu konnen und dadurch den Entwurf weiter zu optimieren. Zunichst wird mit
V/Vima = 1 gerechnet.

Auftriebsbeiwert im Reiseflug:

CLma
Crpesign = CLcr = —(V/V::ld)z (2.22)
Gleitzahl E:
E _ ZEmaxx
N 1 + ( C, > (2.23)
(CL/ CL,md) CL,md
Wenn Cj pesign = Crma gewéhlt wird, gilt fiir den Auftriebsbeiwert im Reiseflug:
c _, = Ae (2.24)
L,Design Lmd 2. (L/D)max :
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Gleitzahl E:
E=E. (2.25)

Nach Raymer 89 ergibt sich fiir die relative benetzte Oberflache fiir ein Jet mit der Form einer
Fairchild Dornier 728JET ein Wert von 6.

Mit den Werten:

A =981 (gemall TLARSs),

¢ = 0.003 (nach Scholz 20)

e =0.85 (fiir Stahlgetriebene Flugzeuge im Reiseflug nach Loftin 80),
k=14 (Isentropenexponent fiir Luft),

u=>5 (Nebenstromverhéltnis nach Marckwardt 89b),

Swet/Sw = 6 (nach Raymer 89),

ergeben sich mit den Gl. (2.20) und GI. (2.21):
—  k,=149,

—  (L/D)pmax = 19.07 .

Fiir C;, cg wird zundchst mit C; pesign = Cpmas also V/Vipq = 1 gerechnet.

Nach GI. (2.24) und Gl. (2.25):

—  Cpcr =0.687.

—  E =(L/D)pax = 19.07 .

Die Gleichung (2.18) bis Gleichung (2.19) sind von der Hohe 4, bzw. dem Druck p(h) abhingig.
Bei den zugrunde liegenden Gleichungen zur Berechnung des Druckes p(h) wird zwischen
Troposphére und Stratosphédre unterschieden. Das Grenzgebiet bildet die Tropopause Hr in
einer Hohe von 11 km Die Gleichungen sind den vorlesungsbegleitendem Skript nach

Young 2001 zu der Vorlesung Flugmechanik bei Prof. Dr.- Ing. Dieter Scholz zu entnahmen.

Druck fiir in der Troposphiire:
g
p(H) = p(Ho) - (1= K, H) /&) (2:26)
Druck in der Stratosphiire:

p(h) = py - e~ Kp(H=H) (2.27)
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Mit den Werten:

Hr =11km,

K, = 0.022558 1/km ,
K, = 0.157688 1/km
pr = 22632 Pa
p(Hy) = 1013252 Pa ,
g = 9.80665m/s?,
L=65K/km,

R =287.053]/(kg K) ,

und den vorangegangenen Ergebnissen resultieren aus Gl. (2.17) bis Gl. (2.27) die Ergebnisse
aus Tabelle 2.3 in einer Hohe von 0 km bis 14 km.

Tabelle 2.3 Ergebnisse fir Reiseflugbedingungen

Schub

Flughdhe Druck relativer Schub . . Flachenbelastung
-Gewichtsverhaltnis
h p (h) Ter / Tro Tro/ (Muro * 8) Mo / Sw
[km] [Pa] [] [] [kg / m’]
0 101325 0.5885 0.089 3022
1 89874 0.555 0.094 2680
2 79495 0.522 0.100 2371
3 70108 0.489 0.107 2091
4 61640 0.456 0.115 1838
Troposphare 5 54019 0.423 0.124 1611
6 47180 0.389 0.135 1407
7 41060 0.356 0.147 1224
8 35599 0.323 0.162 1062
9 30742 0.290 0.181 917
10 26436 0.257 0.204 788
Tropopause 11 22632 0.223 0.235 675
12 19330 0.190 0.276 576
Stratosphére 13 16510 0.157 0.334 492
14 14101 0.124 0.424 421
Hy Referenzhdhe, Tropopause
K, Konstante, Troposphire
Ky Konstante, Stratosphire
pr Referenzdruck, Tropopause
p(Hyp) Referenzdruck auf Meereshohe
L Temperaturgradient)

R Gaskonstante, Luft
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Entwurfsdiagramm

Aus Tabelle Tabelle 2.3 und den vorangegangenen Ergebnissen kann ein Entwurfsdiagramm
in Excel erstellt werden (Bild 2.5, Bild 2.6 und Bild 2.7).

Allgemeines Ziel der Optimierung:
e 1. Prioritdt: ein mdglichst geringes Schub-Gewichtsverhéltnis zu erreichen,

e 2. Prioritdt: eine moglichst hohe Flachenbelastung zu erreichen.

Der Entwurfspunkt wird im Diagramm anhand der Eingabeparameter in Bild 2.4 visualisiert.
Die (Eingabe-) Werte werden solange angepasst, bis der Punkt den Schnittpunkt der Geraden
fiir den Start mit der Kurve fiir den Reiseflug triftt.

Zunidchst wird mit den Werten fiir den minimalen Widerstandbeiwert gerechnet (V /V,,,4 = 1)
und fir € g5, Wird der Wert 3 (nach Dubs 87) verwendet. Der Entwurfspunkt wird folgend
in den Schnittpunkt gelegt und die Werte fiir die Fliachenbelastung und das Schub-
Gewichtsverhiltnis abgelesen und eingegeben.

Ablesewerte und Korrekturoption Input
ablesen Myro / Sw [kg/m’] 496.00
Tro/ (Mo * 8) [ 0.3305
wihlen C e L 3.00
ViV md 1
MpL/ Mg 0.8500
M 5.00
Bild 2.4 Korrekturwerte, Entwurfsdiagramm, Excel

Damit ergibt sich das Entwurfsdiagramm Bild 2.5, Bild 2.6 und Bild 2.7:
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Entwurfsdiagramm
0.80
]
£ on
%ﬂ
g 0.60 Entwurfspunkt —Reiseflug
2 0.50 —Start
'd§, 0.40 Landung
g 0.30 —— 2. Segment
£ 020 —— Durchstarten
g o
0.10 ® Entwurfspunkt
0.00
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000 1100 1200
Flichenbelastung [kg / m?]
Bild 2.5 Entwurfsdiagramm 1
Entwurfsdiagramm
0.50
£
E 0.45
496.00; 0.33 Rebrflug
é 0.40 / —start
= Landun
0.35 £
— 3. Segment
g 0.30 Durchstarten
@ Entwurfspunkt
0.25
0.20
400 450 500 550 00
Flachenbelastung [kg / m?]
Bild 2.6 Entwurfsdiagramm 2
Entwurfspunkt
0.35
2 |
E
E 0.34 496.00; 0.330 — fiatsaflug
g f —Start
ﬂ 0.33 — — Landung
— 2. Segment
0.32
Durchstarten
0.31 # Entwuorfspunkt
0.30
495 496 497 498 499 500
Flichenbelastung [kg / m?]
Bild 2.7 Entwurfsdiagramm 3
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Das Entwurfsdiagramm aus Bild 2.5, Bild 2.6 & Bild 2.7 ergibt mit V /V,,,4 = 1:

Flichenbelastung: Myro/Sw = 496.00 kg/m? ,
Schubgewichtsverhéltnis:  Tro/(Muyro * g) = 0.330 .

Darauf basierend werden die Werte fiir die Massenverhiltnisse und folgend die maximale
Startmasse, der Startschub sowie die Fldche berechnet.
Maximale Startmasse

Reiseflughohe ergibt sich mittels Umformung von Gleichung (2.17):

hep = 2.28
CR 0.0013u — 0.0397 (2.28)
Ausserdem gilt:
1
Ter/Tro = ( - > . (L) (2.29)
Muro * 9 CR D CR

Schallgeschwindigkeit:

a(h)=+T(H) kR (2.30)
ar =Ty kR (2.31)

Reisefluggeschwindigkeit:
Ver = Mcr " acr (2.32)

Mit:

Tcr/Tro = 0.159,

u=>5,

(L/D)cg = 19.07,
(Tro/(Muro * 9))cr = 033,

resultiert aus den Gleichungen (2.28) und Gleichung (2.29):

Mit 12.94 km findet der Reiseflug in der Stratosphére statt. In der Stratosphire ist die
Temperatur T sowie die Schallgeschwindigkeit konstant.
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Mit:

Tr =216.65K,

R = 287.053]/(kgK),
k=14,

Mcr = 0.78 (aus den TLARS),

folgt aus Gleichung (2.31) und (2.32):
—  acg =ar =295.07m/s
—  Vegr = 230.15m/s

Tr  Temperatur in der Topopause / Stratosphéhre

ar Schallgeschwindigkeit in der Tropopause / Stratosphire
Mg Machzahl fiir den Reiseflug

Ver  Geschwindigkeit im Reiseflug

Myro = Mo + Mypp, + Mg

MpypL

Myro =
1 —mg/myro — Mog/Muro

Verhiltnis myg/myro nach Loftin 80:

MoE 0

Ty
=023+1.04 - ——
Myro Myro " 9

(2.33)

(2.34)

(2.35)

Zur Berechnung des Kraftstoffanteils wird der Flug in einzelne Phasen unterteilt. Die einzelnen

Phasen werden exemplarisch in Bild 2.8 dargestellt. In Bild 2.9 wird ein verpasster Landeanflug

(missed approach) dargestellt.
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engine start, warmup
taxi

take-off

climb and accelerate
cruise 5 6
loiter 4
descent

landing taxi shutdown

OdO U b WKNER

Bild 2.8  Flugphasen (exklusive ,,missed approach*) nach Roskam I

CR LOI

CR
CLB DES a

CLB
° DES,

ES T TO MA LT

Bild 2.9  Flugphasen (inklusive ,,missed approach*)

Kraftstoffmassenanteil:

mpg

= (1—Msyp) (2.36)

Myro

Um GIl. (2.36) nutzen zu konnen miissen die Masseverhidltnisse (mission segment mass
fractions) m;,; /m; bestimmt werden. Die Masseverhdltnisse fiir Reiseflug und
Warteflug (loiter) miissen nach Breguet bestimmt werden. Die erforderlichen
Masseverhéltnisse fiir die weiteren Flugphasen werden aus Bild 2.10 herangezogen werden.
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Reichweitenfaktor fiir Jets:
L/D Y
5, = (/DDan " or 237
c g

Flugphase 1 und 2 werden zur Berechnung der maximalen Startmasse nicht beriicksichtigt.
Uber das Produkt der Massenverhiltnisse der einzelnen Flugphasen ergibt sich die
mission fuel fraction M, die der Berechnung des Kraftstoffmassenanteils dient. In Gl. (2.40)
werden dabei die Massenverhiltnisse fiir den ,,Standardflug® und Massenverhiltnisse fiir die
Reserven (Warteflug & verpasster Landeanflug) getrennt berechnet. Der Index ,,a* steht dabei
fiir die Phase ,,missed approach®, also einen verpassten Landeanflug und My ggs ist die Reserve

fiir die zusitzliche Strecke durch den verpassten Anflug.

Misssion fuel fraction:

Msr = Mgr sta " Mrgires = ::—Z (2.38)
Misssion fuel fraction, Standardflug:
Mgfsta = Mrgro - Mrr.cus " Myrcr - Mrr,pes - My (2.39)
Misssion fuel fraction, gesamte Reserve:
Mff,res = Mff,RES ’ Mff,CLB,a ’ Mff,DES,a ’ Mff,LOI (2.40)

Es werden jeweils die Masse zum Ende einer Flugphase ins Verhéltnis zum Beginn einer
Flugphase gesetzt.

Unter Beriicksichtigung der geforderten ,,domestic reserves‘ nach FAR Part 25 fiir Kurz- und
Mittelstreckenflugzeuge und der geforderten Reichweite nach den TLARs ergibt sich die

Reiseflugstrecke.

Gesamte Reisflugstrecke:

SCR - R + Rres (241)
Massenverhiiltnis, Reiseflug:
R
Mjfcp = e Bs (2.42)
Massenverhaltnis Reservestrecke:
_Rres

Mpfros = ¢ B (2.43)
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Zeitfaktor B;:
B
B, = — (2.44)
VUcr
Massenverhiltnis Warteflug:
t
Mpf o1 =€ Bt (2.45)

Nach FAR Part 25 muss der Warteflug eines Kurz- und Mittelstreckenflugzeug eine Dauer von
t = 2700 s (45 min) erreichen.

Mit:

c=142-10"kg /(Ns) (nach Raymer 89),
R = 3300000 m (gemiB TLARs),
Ryes = 370400 m (nach Fart Part 25),
t=2700s (nach FAR Part 25),

g = 9.80665 m/s?,
(L/D)gg = 19.07
ver = 230.15m/s ,

ergibt sich mit Gl. (2.40) bis Gl. (2.45) und den Massenverhiéltnissen aus Bild 2.10:

Scr = 3670400 m ,
Bs = 31525548 ,
B, = 136976,
mg/Mmyro = 0.189

LLbd

sowie die Ergebnisse aus Tabelle 2.4
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Tabelle 2.4 Berechnung von ,mission fuel fraction® & Kraftstoffanteil

Formelzeichen Flugphase Massenverhaltnis
M 1o start 0.995
Ms cis climb 0.980
Mt cr cruise 0.901
My pes descent 0.9590
Mg landing 0.992
M coa climb, (missed approaxh) 0.980
Mt p.a descent, (missed approaxh) 0.930
Mis sta loiter 0.980
Mt res fuel fraction, extra distance 0.988
Mt 214 fuel fraction, standard flight 0.862
M res fuel fraction, all reserves 0.940
Mg mission fuel fraction 0.811
mMe/Myro fuel fraction 0.189

Anmerkung: Es wurden in Excel fur Tabelle 2.4 drei Dezimalstellen angezeigt, jedoch im weiteren
Verlauf NICHT mit gerundeten Werten gerechnet, sondern auf die Zellen verwiesen.

Mit:
Tro/(myro - g) = 0.33,

mF/mMTO = 0.189

resultiert das Verhiltnis aus Betriebsleermasse zur maximalen Startmasse aus GI. (2.35):
— mOE/mMTO = 0568 .

Anhand der Ergebnisse und Gl. (2.34) kann folgend die maximale Starmasse berechnet werden:
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Engine Taxi Take-off Climb Descent Landing
Start, Taxi.,
Warm-up Shutdown
Mission
Phase No. 1 2 3 4 7 B
Airplane Type:
1., Homebuilt 0.998 0.998 0.998 0.995 0.995 0.995
2. Single Engine 0,995 0,597 0.998 0.992 0.993 0.993
3, Twin Engine 0.992 0,996 0,996 0.9%0 0,992 0.992
4. Agricultural 0,996 0,995 0.996 0.998 0.999% 0.998
5. Business Jets 0.990 0,995 0,995 0.980 0.9%0 0.992
6. Regional TBP's 0.9%0 0,995 0.995 0,985 0,985 0.995
7. Transport Jets 0.990 U, 990 0,995 0,980 0,990 0.992
g. Military 0,950 0.99%90 0,990 0.980 0,990 0,995
Trainers
9. Fighters 0.9%0 0,990 0,990 0,.96-0,90 0,990 0,995
10, Mil.Patrol, 0,990 0,990 0,995 0.980 0.980 0.992
Bomb,. Transport
11, Flying Boats, 0,992 0.9%%0 0.996 0,985 0,990 0,990
Amphibious,
Float Airplanes
12, Supersonic 0,990 0,995 0,995 0,92-0, 87 0,985 0.992
Cruise
Notes: 1, The numbers in this table are based on experience or on judgment.
2. There is no substitute for common sense! If and when common sense
so dictates, the reader should substitute other values for the
fractions suggested in this table.

Bild 2.10 Mission segment mass fractions (Roskam )
Starschub & Fliigelfliche

Aus den vorangegangenen Ergebnissen konnen der Startschub und die Fliigelflache berechnet

werden:
Startschub:
Tro
Tro =mMyr0" 9" (m) (2.46)
Fliigelflache:
Mpyto
Sy =— 2.47
v mMTO/ Sw ( )
Mit:

myro = 35998 kg ,

g = 9.80665 m/s?,
Tro/Muro -9 =033,
Myro/Sw = 496 kg /m?,

ergibt sich aus Gl. (2.46) fiir den Startschub:
—  Trp =116490.43 N,

mit Gl. (2.47) die Fliigelfliche:
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Damit resultieren die Abweichungen aus Tabelle 2.5:

Tabelle 2.5 Vorlaufiges Entwurfsergebnis

MmTo Sw Tro

[kg] [m?] [N]
Entwurfsergebnis | 35996.11 72.57 116490.43
TLARs 35200 75 111200
Abweichung 2.26% 3.24% 4.76%

Anpassungen variabler Parameter und des Entwurfsdiagramms:

Die Ergebnisse liegen bereits nahe am Vorbildflugzeug, es konnen jedoch iiber weitere
Anpassungen der statistischen Parameter die Abweichungen weiter reduziert werden.

Die Werte fiir die Flichenbelastung und das Schubgewichtsverhéltnis, die erreicht werden
miissen, sind bereits bekannt aus den Daten von Fairchild Dornier:

Muro/Sw = 35200 kg/75 m? = 469.3333 kg/m?

Tro 111200 N

= = 0.3221
mro-g 35200 kg-9.80665 m/s?

Die Exceltabelle(n) werden, um effizienter arbeiten zu kdnnen, zunédchst umstrukturiert. Die
Werte fiir die Flidchenbelastung und das Schubgewichtsverhiltnis werden als Punkt im
Entwurfsdiagrammen aus Bild 2.12, Bild 2.13 und Bild 2.14 angezeigt. Die (End-) Ergebnisse
inkl. Abweichungen werden direkt iiber die Entwurfsdiagramme in Excel {ibertragen und tiber
Zellenverweise angezeigt, um Anpassungen direkt bewerten zu konnen. Darauthin werden die
variablen Eingabewerte (V/Viug, CLmax., MmL/Muro, €cr) solange angepasst, bis die
Abweichungen hinsichtlich des Vorgabeflugzeuges, die aus der Flichenbelastung und dem
Schubgewichtsverhéltnis resultieren, unter 0.00% liegen, unter der Prémisse, dass die
Geraden / Kurve flir die Landung, den Start und den Reiseflug sich in dem Punkt fiir die
berechnete Flachenbelastung und das Schubgewichtsverhiltnis schneiden.

Ein Auszug aus der Exceltabelle fiir die Eingabeparameter, die zu dem gesuchten Ergebnis
fiihren, wird in Bild 2.11 dargestellt:
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Ablesewerte und Korrekturoption Input
ablesen Myro / Sw [kg/m?] 469.33
Tro/ (Mwro * 8) [ 0.3221

wadhlen CL max L 2.91
V/Vmd 1.0355
M/ Mo 0.9421

U 5.00
€cr 0.80835

mit e,/ €e;5=0.7/0.85 0.824
€3 .5eg = €Durchstarten 0.66570

Bild 2.11 Eingabeparameter (angepasst)

Daraus ergeben sich die Entwurfsdiagramme aus Bild 2.12, Bild 2.13 und Bild 2.14:
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Bild 2.12
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Bild 2.13
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Entwurfspunkt
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Bild 2.14 Entwurfsdiagramm (angepasst) 3
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In Bild 2.15 ist zu erkennen, dass die Dimensionierung fiir die Flichenbelastung eines

Verkehrsstrahlflugzeug mit einer maximalen Startmasse von 35200 kg (nach den TLARSs einer
Fairchild Dornier 728JET) realitidtsnahe Ergebnisse liefert.

Nach den Angaben der Datenblitter von Fairchild Dornier erreicht die Fairchild Dornier

728JET eine Pfeilung von 23.7°. Ausserdem wurden Vorfliigel und Fowlerklappen (single
slottet) im Fliigel integriert. Mit Blick auf Tabelle 2.1, Tabelle 2.2 und Bild 2.16 sind die
Ergebnisse mit my;; /myro = 0.94 und Cj 1,4, = 2.91 daher plausibel und realisierbar.

Das Abweichungen des Entwurfsergebnis werden in Tabelle 2.6 zusammengefasst:

Tabelle 2.6 Entwurfsergebnis

MyTo Sw Tro
[kg] [m] N]
Entwurfsergebnis 35200.14 75.00 111200.43
TLARs 35200 75 111200
Abweichung 0.00% 0.00% 0.00%
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Bild 2.15 Flachenbelastung als Funktion der maximalen Startmasse (Raymer 89)

In Bild 2.16 konnen die maximalen Auftriebsbeiwerte Cj ;,,4, als Funktion der Fliigelpfeilung
in Abhéngigkeit der verwendeten Auftriebshilfen abgeschitzt werden. Die Kombination
Fowlerklappen (single slottet) und Vorfliigel wird sich in etwa im Bereich ,,DOUBLE
SLOTTET FLAP AND SLAT* ansiedeln.

4.0 § WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)

TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT

DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT

3.0 DOUBLE SLOTTED FLAP

2.0

o FOWLER FLAP

SLOITEli FLAP NO FLAP
- ! PLAIN FLAP
o 2 ' : ' ' 1 A
0 10 20 30 ) 40 50 60
25W

Bild 2.16 Maximaler Auftriebsbeiwert als Funktion der Fligelpfeilung (Raymer 89)
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Es ist anzumerken, dass die ermittelten Werte nur dann auch tatsichlich exakt gelten wiirden,
also in Abweichungen gegen 0 % resultierten, sofern auch alle weiteren Parameter genau den
Angaben entsprachen. Es wurde fiir den Nachentwurf nach Skript mit groBtenteils theoretischen
(statistischen) Werten gerechnet, beispielweise fiir:

e SFC

o S/SW

° U

Entsprechende Parameter haben Einfluss auf das Gewicht, den Schub, die Fliche und alle
weiteren Kennwerte. Es wurde jedoch deutlich, dass die angewandten Methoden funktionieren
und fiir die jeweiligen verwendeten Eingabeparameter sehr gute realitidtsnahe Ergebnisse liefern
und wie iiber weitere Iterationen die Ergebnisse optimiert werden kénnen. Die gefundenen
Ergebnisse werden somit nicht exakt den tatsdchlichen Werten fiir die Auftriebsbeiwerte, des
Oswaldfaktors und den Gewichtsverhéltnissen entsprechen, aber sehr gute Niherungen
darstellen, zumal die Ergebnisse zunéchst lediglich einen Vorentwurf darstellen, der als
Grundlage fiir den iterativen Entwurfsprozess dient.
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2.2 Dimensionierung mit PreSTO-Classic

PreSTo — Classic ist ein in Excel programmiertes Tool und dient der vorldufigen
Dimensionierung von Jets, die nach CS-25 oder FAR Part 25 zertifiziert wurden. Die
Tabellenkalkulationen fiir Jets werden in der Vorlesung fiir Flugzeugdesign an der HAW
verwendet. Es ist als A-C Preliminary Sizing.xls verfiigbar: ,https://www.fzt.haw-
hamburg.de/pers/Scholz/FlugzeugentwurfE.html#PreSTo*.

PreSTo besteht aus den 4 Untertabellen aus Bild 2.17:

1.) Preliminary Sizing | 2.) Max. Glide Ratio in Cruise 3) Praliminary Sizing Il Matehing Chart

Bild 2.17 Untertabellen PreSTo Classic

Die Gleichungen auf denen ,,PreSTo-Classic* basiert, entsprechen den Gleichungen des
vorangegangen Kapitels. Die Berechnungen und Diagramme aus Kapitel 2.1 wurden in Excel
ausgefiihrt, allerdings ohne dabei zu runden. Grundsitzlich entsprechen die Ergebnisse aus
,PreSTo - Classic* somit den Ergebnissen aus Kapitel 2.1. Es kommt lediglich zu kleinen
Abweichungen, da in PreSTo teilweise gerundete Konstanten verwendet werden, beispielweise
fiir:

o K

e K,

*g

*g/(R-L)

Zudem entsprechen die Werte in PreSTO fiir den héhenabhingigen Druck in der Stratosphére
nicht exakt den Werten nach ISA-Normbedingungen (Bild 2.18), was daran liegt, dass fiir das
Druckverhiltnis &7 der Wert 0.2232 verwendet wird (Bild 2.19). Nach den
Vorlesungsunterlagen fiir Flugmechanik liegt der Wert fiir 7 bei 0.223356 und der Wert fiir
den Druck fiir die Tropopause pr bei 22632 Pa, wihrend in der aktuellen Version von
PreSTo- Classic 22627 Pa angegeben werden. Wird dieser Wert korrigiert sowie alle
Konstanten ohne Rundung angegeben, stimmen die Ergebnisse aus Kapitel 2.1 und PreSTo
exakt {iberein.

Fiir den Nachentwurf wurden alle TLARs aus Tabelle 1.3 in PreSTo-Classic {ibertragen. Das
Frachtgewicht wurde soweit angepasst, dass sich die Forderung der entsprechenden Nutzlast
des Vorbildflugzeuges ergibt (8554 kg). In Bild 2.20 bis Bild 2.34 werden alle Eingabewerte
sowie die Ergebnisse dargestellt.
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Altitude Cruise
h [km] h[ft]] Ter/Tro  Tro/ Muro’g p(h) [Pa]
0 0 0.477 0.120 101325
1 3281 0.450 0.127 89873
2 6562 0.422 0.135 79493
3 9843 0.395 0.144 70105
4 13124 0.368 0.155 61636
5 16405 0.340 0.168 54015
6 19686 0.313 0.182 47176
7 22967 0.285 0.200 41056
8 26248 0.258 0.221 35595
9 29529 0.231 0.247 30737
10 32810 0.203 0.280 26431
11 36091 0.176 0.324 22627
12 39372 0.149 0.383 19316
13 42653 0.121 0.470 16498
14 45934 0.094 0.607 14091
15 49215 0.067 0.856 12035
Remarks: 1m=3,281 ft| Ter/T1o= GlL.(5.27) Gl (5.32/5.33)
f(BPR,h)
Bild 2.18 Auszug Tabelle (PreSTo)
E34 : fx =p0*0.2232*POTENZ(e;-0.1577*(A34-11))

Bild 2.19 Excelformel (Zelle E34), PreSTo



Ausziige aus PreSTo Classic

Preliminary Sizing I:

1 roach
12 Factor
13 Conversion factor
14
15 Given: landing field length
16 Landing field length
17 Approach speed
18 Approach speed
19
20
21
22
23
Bild 2.20
26 Landing
Zf Landing field length
28 Temperature above ISA (288,15K)
29 Relative density
30 Factor
31 Max. lift coefficient, landing
32 Mass ratio, landing - take-off
33 Wing loading at max. landing mass
34 Wing loading at max. take-off mass
Bild 2.21
36 Take-off
37 Take-off field length
38 Temperatur above ISA (288,15K)
39 Relative density
40 Factor
41 Exprience value for C_ max 10
42 |Max. lift coefficient, take-off
43 Slope
Bild 2.22

Kapp

5L
Varp
Vapp

Eingabeparameter fiir Tabelle Preliminary Sizing I, Approach

SLAL

AT,

[}

ke

C'L.l'l"lﬂi!ﬂ.L
My [ M 10
mm._f Ew
Muro | Sw

Eingabeparameter fir Tabelle Preliminary Sizing, Landing

STOFL

ATt

J

kro

08" CLmaxL

CL.M.TG
a

Eingabeparameter fiir Tabelle Preliminary Sizing |, Take-off

1.844 kt / m/s

yes
1420 m
64.06 m/s

124.5 kt

1420 m
0K
1.000
0.107 kg/m?
2.9
0.942
44215 kg/m?
469.32 kg/m?

1463 m
0K
1.000
2.34 m¥kg
2.328
2.328
0.0006871 kg/m?®
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46 2nd Segment

47

48 Calculation of glide ratio

49 Aspect ratio A 9.81

50 |Lift coefficient, take-off CLto 1.62

51 Lift-independent drag coefficient, clean Coo 0.018

52 Lift-independent drag coefficient, flaps ACp flap 0.026

53 Lift-independent drag coefficient, slats AChH siat 0.000

54 | Profile drag coefficient Cop 0.044

55 Oswald efficiency factor; landing configuration e 0.6657

56 Glide ratio in take-off configuration Era 9.44

a7

58 Calculation of thrust-to-weight ratio

59 Number of engines Mg 2

60 Climb gradient sin(y) 0.024

61 Thrust-to-weight ratio Tra ! (Myma'a) 0.260
Bild 2.23 Eingabeparameter fiir Tabelle Preliminary Sizing |, 2" Segment

64 Missed approach
65 Calculation of the glide ratio

66 Lift coefficient, landing G 1.72
67 Lift-independent drag coefficient, clean Cop 0.018
68 Lift-independent drag coefficient, flaps ACp fiag 0.031
69 Lift-independent drag coefficient, slats ACp it 0.000
70 Choose: Certification basis CS-25 no
71 FAR Part 25 yes
72 |Lift-independent drag coefficient, landing gear ACEH e 0.015
73 Profile drag coefficient Cope 0.064
74 Glide ratio in landing configuration EL 8.25
[4+]

76 Calculation of thrust-to-weight ratio

77 Climb gradient sinfy) 0.021
78 | Thrust-to-weight ratio Tra !/ (Myma*a) 0.268

Bild 2.24 Eingabeparameter fir Tabelle Preliminary Sizing I, missed approach
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2.) Max. Glide Ratio in Cruise

Estimation of kg by means of 1.), 2.) or 3.)

1.) From theol

Oswald efficiency factor for kg e 0.850
Equivalent surface friction coefficient Ci equ 0.003
Factor ke 14.9

2.) According to RAYMER
Factor ke 15.8

3.) From own statistics
Factor ke 7

Estimation of max. glide ratio in Cruise, Eyax

B ] i | e | | s | | | | s | i | il
Bl aromioe® Noabsw N

Factor Ke chosen 14.5473549 <<<< Choose according to task
Relative wetted area Suet | Sy 6 S,/S,=60..62
Aspect ratio A 9.81 (from sheet 1)
Max. glide ratio | — 18.60
23 or
24
25 Max. glide ratio E max chosen 18.60 <<<< Choose according to task
Bild 2.25 Eingabeparameter fir Tabelle Max. Glide Ratio in Cruise
5 Parameter Value
6 By-pass ratio BPR 5
7 Max. glide ratio, cruise E nax 18.60 (from part 2)
8 |Aspectratio A 9.81 (from part1)
9 |Oswald eff. factor, clean e 0.80835
10 | Zero-lift drag coefficient Coo 0.018
11 |Lift coefficient at E, ., CLmd 0.67
12 Mach number, cruise Mcr 0.78
Bild 2.26 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 1
Parameter Value
VIV 1.0355
CU/CL ma 0.933
C_ 0.625
E 18.556

Bild 2.27 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 2
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14 Constants

15 Ratio of specific heats, air ¥ 14
16 Earth acceleration g 9.81 m/s?
17 Air pressure, ISA, standard P 101325 Pa
18 Euler number e 2.718282
Bild 2.28 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 3
Altitude Cruise
h [km] h [ft] Ter/Tro T1o/Muro®g pih) [Pa] Myro / Sw [kg/m?]
0 0 0.589 0.092 101325 2747
1 3281 0.555 0.097 89873 2437
2 6562 0.522 0.103 79493 2155
3 9843 0.489 0.110 70105 1901
4 13124 0.456 0.118 61636 1671
5 16405 0.423 0.128 54015 1464
6 19686 0.389 0.138 47176 1279
7 22967 0.356 0.151 41056 1113
8 26248 0.323 0.167 35595 965
] 29529 0.290 0.186 30737 833
10 32810 0.257 0.210 26431 717
11 36091 0.223 0.241 22627 613
12 39372 0.190 0.283 19316 524
13 42653 0.157 0.343 16498 447
14 45934 0.124 0.436 14091 382
15 49215 0.091 0.595 12035 326
469
469
Remarks: 1m=3,281 ft Ter/T1o= Gl.(5.27) Gl. (5.32/5.33) Gl. (5.34)
fiBPR,h)

Bild 2.29 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 4
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2nd Segment | Missed appr. Take-off Cruise Landing
T1o / Myro™g Tro/Myre™d | Tro/ Muro™@ | Tro/ Muro™@ | Tro/ Muro™d

0.260 0.268 1.89 0.09

0.260 0.268 1.67 0.10

0.260 0.268 1.48 0.10

0.260 0.268 1.31 0.11

0.260 0.268 1.15 0.12

0.260 0.268 1.01 0.13

0.260 0.268 0.88 0.14

0.260 0.268 0.76 0.15

0.260 0.268 0.66 0.17

0.260 0.268 0.57 0.19

0.260 0.268 0.49 0.21

0.260 0.268 042 0.24

0.260 0.268 0.36 0.28

0.260 0.268 0.31 0.34

0.260 0.268 0.26 0.44

0.260 0.268 0.22 0.60

0
0.5
from sheet1.) | fromsheet1.) |fromsheet1.) Repeat from sheet 1.)
for plot
Bild 2.30 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 5
43 'Wing loading Mo / Sw 469.333 kg/m?
44  Thrust-to-weight ratio Tt1o / (Myo™g) 0.3221
45 |Thrust ratio (Ter/T1a)er 0.167
46 Conversion factor m -> ft 0.305 miit
47 Cruise altitude her 12687 m
48 Cruise altitude hcr 41624 ft
49 |Temperature, troposphere Troposphare 20568 K
50 Temperature, hqr T(her) 216.65
51 Speed of sound, her a 295 mfs
52 |Cruise speed Ver 230 mis
23
54 Conversion factor NM ->m 1852 m/NM
55 Design range R 1782 NM
56 |Design range R 3300264 m
57 Distance to alternate Sto_altemate 200 NM
58 Distance to alternate Sto_alternate 370400 m
59 Chose: FAR Part121-Reserves? domestic yes
60 international no
61 |Extra-fuel for long range 5%
Bild 2.31 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 6
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63 |Extra flight distance Sac

64 Spec.fuel consumption, cruise SFCqr

65

66 Breguet-Factor, cruise B.

67 Fuel-Fraction, cruise Mg cr

68 Fuel-Fraction, extra fliht distance Mz res

69

70 Loiter time tigitar

71 Spec.fuel consumption, loiter SFCgiar

72 |Breguet-Factor, flight time B,

73 | Fuel-Fraction, loiter M ioiter

74

75

76 Fuel-Fraction, engine start Mt engine

77 |Fuel-Fraction, taxi M4 taxi

78 Fuel-Fraction, take-off Mg o

79 | Fuel-Fraction, climb Mz cLs

80 Fuel-Fraction, descent Mz pes

81 |Fuel-Fraction, landing Mg L

82

83 Fuel-Fraction, standard flight M sta

84 Fuel-Fraction, all reserves M res

85 Fuel-Fraction, total M

86 Mission fuel fraction Me/MyTo
Bild 2.32 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 7

88  Realtive operating empty mass Moe/MyTo

89 Realtive operating empty mass Mge/Myro

890  Realtive operating empty mass Moe/MyTo

91

92 Choose: type of alc short / medium or

93 long range

894 'Mass: Passengers, including baggage Mpax

95 MNumber of passengers Npax

96 Cargo mass Meargo

97 Payload Mg
Bild 2.33 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 8

370400 m
1.42E-05 kg/N/s

30663219 m
0.898
0.988

2700 s
1.42E-05 kg/N/s
133208 s
0.980

0.990 <<<< Copy
0.990 <<<<values
0.995 <<<< from
0.980 <<<<table
0.990 <<<<on the
0.992 <<<<right!

0.860
0.939
0.808
0.192

0.565

0.565

yes
no

93.0 kg
80
1114 kg
8554 kg
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99 |Max. Take-off mass Myto 35244 kg
100 Max. landing mass M 33204 kg
101 |Operating empty mass MgoE 19914 kg
102 |Mission fuel fraction, standard flight Mg 6776 kg
103 |Wing area S, 75.09 m?
104 Take-off thrust T1o 111378 N
105|T-0 thrust of ONE engine T1o/Ng 55689 N
106 | T-0O thrust of ONE engine Tto/ng 12519 |b
107
108 Fuel mass, needed ME req 7343 kg
109 |Fuel density PF 800 kg/m?®
110|Fuel volume, needed VF req 92 m*
111
112 Max. Payload Mpgpr 8554 kg
113 |Max. zero-fuel mass MyzF 28468 kg
114 Zero-fuel mass Mzp 28468 kg
115
116 Fuel mass, all reserves ME res 2139 kg
Bild 2.34 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 9
118 Check of assumptions check: My > Mz + Mg res ?
119 33204 kg > 30607 kg
120 yes
121 Aircraft sizing finished!
Bild 2.35 Auszug aus Tabelle Preliminary Sizing Il, Teil 9, Kontrolle

Die relativen Abweichungen werden in Tabelle 2.7 dargestellt:

Tabelle 2.7 Ergebnisse aus PreSTo-Classic

MyTo Sw Tro
[kg] [m] [N]
PreSTo 35244 75.09 111378.09
TLARSs 35200 75.00 111200.00
Abweichung 0.13% 0.13% 0.16%

Es kommt aufgrund der eingangs beschriebenen Rundungen und verwendeten Konstanten zu
minimalen Abweichungen bei den Ergebnissen mit PreSTo-Classic. Die Ergebnisse aus
Kapitel 2.1 werden somit bestatigt.
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2.3 Dimensionierung mit SAS-Optimization-Part25-Jet

SAS-Optimization-Part25-Jet unterstiitzt die vorlaufige Dimensionierung von Transport- und
Business-Jets. Flugzeuge werden dabei in zwei Hierarchieebenen mittels einer Excel-Tabelle
optimiert. Die untergeordnete Optimierung verwendet den Excel Solver, um das Matching
Chart zu optimieren. Die Optimierung der oberen Ebene ermittelt die besten Flugzeugparameter
mit einem Differential Evolution-Algorithmus. Die Datei besteht aus 9 Tabellen (Bild 2.36).
Dabei werden die Eingabeparameter, d.h. unter anderem die TLARs ausschlieBlich in der
Tabelle ,,Input angegeben (Bild 2.37). Ergebnisse werden den Tabellen ,,Results DOE
Diagonal® und ,,Results DE* entnommen. Das Entwurfsdiagram wird redundant direkt in der
Input-Tabelle sowie zusétzlich in der Tabelle ,,Matching Chart* visualisiert.

INPUT DP PS | Emax CR PS I SFC Matching Chart Results DOE Diagonal Results DE

Bild 2.36 Untertabellen, SAS Optimization Jet Part 25
A B (&3 D E F G H
1 Input Parameters bl Valued Low# Highl RemarR Input Value? ™ No of Inputs / Controls
2 (s [m] 1448 1400] 2000] no 1
3 |sror [m] 1768 1500 2000] no
4 Gy maxy "unswept" 3.76} 2.5 3.8 no
5 Cimax0 "unswept" 2.85| 2.5] 3.8 no Stability 1
6 Mu/Muro 0.878 0.8] 1 no
7 |Awer 9.5 9 15 no
8 ng 2| 2| 4 no .
9 e 180) 100) 250 no Stability 2
10 Migargo [Kg] 2516 0| 3000 no
11 @as [deg] 25 0| 35 no
12 A 0.240 0.15 0.5] no Find
13 itle 0.110] 0.1 0.2] no DESIGN POINT
14 BPR 6.00 6| 14 yes
15 Mer 0.760| 0.55] 0.85 no
16 R at max. payload [NM] 1510 1000] 2000] no Run
17 Range type (for payload calculation) 1 2 DOE DIAGONAL
18 Reserve type (for calculating fuel reserves) 1 2 Algorithm for a
19 Design Objective (in Matching Chart) 1 o Single Input
20 Reference values (shown or not?) 0 1
21 kape [ (m/s?)*°] 1.70f
22 kro [m/kg] 2.34 Optimi. of the Matching Chart with the Objective to R
23 | ACpgiatzseq 0.00 achieve a minimum of: L
2 [k 0.894) 1.) Maximum take-off mass (substitute for DOC) DIFFERENTIAL
2550 - 2.) Mission fuel mass EVOLUTION
25 |ACo sy 0.00 3.) Operating empty mass Algorithm for
26 Choose: Certification basis FAR Part 25 4.) Take-off thrust .
2 Y 5) Wing area Multiple Inputs
28 Select method for Oswald factor, e Calculated value Furthermore:
29 e (own value) 0.783 6.) Optimize the cruise line in the matching chart.
30 Fuselage outer diameter known? yes
31 dr, (if known = yes) [m] 3.95
32 Select method for ke Calculated value Simple Aircraft Sizing (SAS)
33 ke (own value) 14.9) SAS-Optimization-Part25-Jet s &s
34 Select method for relative wetted area |Ownvalue ]| | »55 Read on hitp://SAS.ProfScholz.de.
35 Swa/Sw (own value) 6.27] >>> Read the introduction:
36 'S atormse [NM] 200} "How to Approach an SAS-Optimization” in column Z.
37 Myexi 0.997] Input your data in B1 to B43 (copy from column X), press — §+
38 Mgro 0.993 the Control Buttons. See your design in the tabs "DP" to .g
39 Mye 0.093 "Results DE". Calculations are based on PreSTo-Classic.
ICLB .
40 Mupes 0.993 In SAS, aircraft are optimized in two hierarchy levels. The
41 Mg 0.993 lower level is the optimization based on the Matching Chart
. 5 5 - with the Excel Solver. The upper level optimization finds — HAW
42 Relative operating empty mass, choser |[Ownvalue | best aircraft parameters with DIFFERENTIAL EVOLUTION. = HAMBURG
43 Mog/Myro (own value) 0.5604 -
44 DOE:Design of Experiments
45 DE: Differential Evolution

Bild 2.37 Eingabeparameter, SAS Optimization Jet Part 25
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Fineness ratio DOE DIAGONAL | ﬂ 4 1 Define one Input & Output ("yes"). Press Button.
Population size | 2(! >=8

Control Parameters for
Weighting factor, F 0< <1 DIFFERENTIAL EVOLUTION (DE)
Number of iterations >=10 1.) Define one or more Inputs ("yes")

2.) Define one Objective ("yes")
3.) Choose Control Parameters (here)

Cross-over factor, C 0< <1 4.) Press Button

DIFFERENTIAL EVOLUTION

Number of errors E 5.) On tab "Results DE":

a) Check minimum reached.

Number of better candidates [ 4 b) Check plot showing convergance
c) select two colums for X-Y-Plot:
Number of iterations X: Input
Y: Objective

Combination factor, KF 0< | U,?a <1

Bild 2.38 Einstellungen, SAS Optimization Jet Part 25

47 Algorithm: Define one:
48 DOE: Outputor
— -
50 Output Parameters DE: Objective
51 \me 13106 kg no

52 Muro 73549 kg yes

53 |Swet! Sw 6.27 no

54 Meg 41188 kg no

55 |SFC 1.650E-05 kg/(Ns) no

56 V1 Vima 0.949 no

57 myro ! Sw 600 no

58 Tro/ (Muro @) 0.307 no

59 her 11804 m no

60 Mer 224 mfs no

61 Mg 64576 kg no

62 |Sw m? no

63 Tro N no

64 Ecr 17.4 no

65 CiLer 0.73 no

66 |Emax 17.48 no

67 |Bs 24078299 m no

68 ComaxLswept M no

69 Oswald Factor, e 0.770 no

70 [hopt 0.18 no

71 CimaxT0swept 258 no

72 |ben 3412 m no

73 Mg 64675 kg no

74 check_DP 1 no

75 check_fuel-tank-size 1 no

76 check_max-landing-mass 1 no

Bild 2.39 Entwurfsziel, SAS Optimization Jet Part 25

Das zugrunde liegende Flugzeugdesignmodell basiert grundsitzlich auf den Gleichungen und
Statistiken der vorangegangenen Kapitel. Die Berechnung der Auftriebsbeiwerte und des
Kraftstoffverbrauches (SFC) weichen dabei etwas ab. Es werden zudem zusitzliche
(Eingangs- ) Parameter beriicksichtigt (Fliigelpfeilung ¢,5, relative Profildicke t/c,
Zuspitzung Ay,). Um die Berechnungen, respektive die Makros zu starten, werden die ,,Aktions-
Buttons* genutzt. Das Entwurfsdiagramm zeigt bei gegebenen Parametern iiber den Button
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»Find DESIGN POINT® den optimalen Entwurfspunkt, basierend auf dem gewaihlten
Entwurfsziel.

Mit dem Aktions-Button ,,Run DOE DIAGONAL...* wird ein einzelner Parameter gewahlt
der variiert wird, wahrend alle anderen Werte konstant bleiben. Diese Option wird in dieser
theoretischen Arbeit genutzt, um einzelne Werte weiter anzupassen, nachdem bereits die
wesentlich Parameter ermittelt wurden.

Den Kern von ,,SAS Optimization Part 25 bildet die ,,DIFFERENTIAL EVOLTION®!
Hierbei konnen mehrere Parameter variiert werden. Es werden die festgelegten TLARs
angegeben und mit ,,NO* markiert, d.h. diese bleiben bei allen Berechnungen konstant. Zuvor
wird das Entwurfsziel definiert, worauf die Optimierung basieren soll (Bild 2.39). Fiir diesen
Nachentwurf soll unter den gegeben TLARs aus Tabelle 1.3 das optimale maximale
Startgewicht erreicht werden. Nach dem Start des Makros werden verschiedene
Kombinationsmdglichkeiten der variablen Parameter berechnet, mit dem Ziel den
kleinstmdglichen Wert fiir my,r, fiir die gegeben Anforderungen (TLARSs) zu finden. Zuvor
wird angegeben, wie viele Iterationen durchgefiihrt werden (Bild 2.38). Um einen brauchbaren
Entwurf zu erhalten sollten Iterationen > 1000 gewiahlt werden. Die Eingabeparameter werden
in der Untertabelle ,,INPUT* eingegeben, wahrend die Ergebnisse in ,,Results DE* ausgegeben
werden.

Optionales Entwurfsziel:
e Maximale Startmasse myro,
e Kraftstoffmasse my,

e Betriebsleermasse myg,
e Startschub Ty,

e Fliigelfliche Sy,

o Reisefluglinie.

Genaue Beschreibungen und Anleitungen zu SAS Optimization Part 25 sind zu finden unter:
LHhttps://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/SAS.htmI#SAS-Optimization-Part25-Jet™.

Es werden zundchst die TLARs in die Input-Tabelle eingegeben. Das Entwurfsziel ist myrg.
Es werden alle Parameter, die nicht in den TLARSs definiert wurden mit ,, YES* markiert, dass
bedeutet diese werden variiert / optimiert.

Bei einem Flugzeugentwurf gilt es die Ergebnisse als Ganzes zu betrachten, d.h. unter anderem
zu priifen, ob die Parameter aus denen das niedrigste Gewicht resultiert auch realisierbar sind,
respektive Sinn ergeben. Es werden zunédchst alle Iterationen gesammelt, die moglichst nahe an
dem maximalen Startgewicht, den Startschub und der Fliigelfliche des Musterflugzeugs
herankommen. Dafiir werden mehrere Durchginge gestartet. Dabei werden die
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Rechengrundlage fiir die Konstanten variiert. Es werden statistische Werte gewihlt, berechnete
Werte und eigene Werte. Nach jedem kompletten Durchgang wird die Input-Tabelle via
Screenshot eingefiigt, die Ergebnis-Tabelle (Results DE) kopiert und unbenannt (Bild 2.40), so
dass die Ergebnisse nach erneutem Rechengang erhalten bleiben und weiterhin nachvollzogen
werden konnen. Insgesamt werden 7 Durchgénge mit 1000-5000 Iterationen gestartet. Dabei
werden bei 5000 Iteration mehr als 60 min benétigt, um die Berechnungen abzuschliefen.

Results DE (35467 kg) Results DE (35473 kg) Results DE (38296) Results DE (35537 kg)

Bild 2.40 Kopieren und Umbenennung von Results DE, SAS

Fiir die letzte Iterationsschleife wurden lediglich die Auftriebsbeiwerte weiter variiert. Weitere
Eingangsparameter wurden nach mehren Durchgéngen gewéhlt und fixiert (mit ,,NO*
markiert). Alle Angaben sowie Einstellungen des finalen Rechengangs werden in Bild 2.39,
Bild 2.41 und Bild 2.42 dargestellt. In der Ergebnis-Tabelle ist das Resultat aller gepriiften
Kombination zu finden. Der niedrigste gefundene Wert wird in ,,Results DE* jeweils separat
ausgeben. In einem Diagramm werden alle Iterationen visualisiert (Bild 2.43). Es wird
schlussendlich die Iteration gesucht, die als Ganzes die kleinsten Abweichung zu dem
Vorgabeflugzeug ergibt. Simtliche Zeilen bei 7 Durchldufen per Auge zu priifen, wére bei der
vorhandenen Datenmenge dulerst zeitaufwendig. Zunédchst werden die Spalten neu sortiert,
um die wichtigsten Parameter direkt beieinander zu haben. Ziel ist es, die geringste
Abweichung inkl. allen dazugehorigen Parametern separat anzuzeigen, ohne dafiir bis zu 5000
Zeilen priifen zu miissen. Es wird zundchst ein Mall gesucht, um die Gesamtabweichung
Agesame zum Vorbildflugzeug bewerten zu koénnen. Dafiir wird das Produkt aus den
Einzelabweichungen des Gewichtes, des Startschubs und der Flache gewéhlt. Um nicht zu viele
Dezimalstellen anzeigen zu miissen und aus Griinden der Ubersicht, wird der Wert um den
Faktor 10* vergroBert, wie in GI. (2.48) dargestellt. Dieser Bewertungsparameter wird fiir alle
5000 Zeilen berechnet. Damit kann folgend der Bewertungsparameter genutzt werden, um die
Entwurfsparameter aus der Zeile via SVERWEIS in Excel direkt gesondert und iibersichtlich
anzeigen zu lassen, ohne dafiir die gesamte Tabelle durchsuchen zu miissen. Gleichzeitig
werden die Ergebnisse fiir das geringste gefundene zuldssige Startgewicht analog via
SVERWEIS, mit dem geringsten gefundenen Startgewicht als Suchwert, gegeniibergestellt. Die
,besten* Ergebnisse aus 7 Durchldufen werden in Tabelle 2.8 zusammengefasst.

Agesamt= (AmMTO ) ATTO ) ASW) -10* (2.48)
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Tabelle 2.8 Ergebnisse, SAS Optimization Jet Part 25
kleinste Gesamtabweichung Agecamt geringstes Startgewicht myro
Boeeam Myro Sw Tro Beesams Myro Sw Tro
[kg] [m?] [N] [kg] [m?] [N]
Results DE |TLARs 0.00 35200 75 111200 0.00 35200 75 111200
1 Ergebnis 0.04 38761 86 111170 8.35 38307 91 106223
Abweichung 10.12%  14.36% 0.03% 8.83% 21.15% 4.48%
5 Ergebnis 0411 38933 88 111267 8.93 38389 91 106172
Abweichung 10.61% 17.14% 0.06% 9.06% 21.79% 4.52%
3 Ergebnis 0.20 38077 86 111387 1.29 35537 82 94688
Abweichung 8.17% 14.88% 0.17% 0.96% 9.08% 14.85%
4 Ergebnis 0.16 38734 85 111071 6.38 38297 89 106934
Abweichung 10.04% 13.87% 0.12% 8.80% 18.89% 3.84%
5 Ergebnis 0.66 37685 82 110104 0.93 35474 81 94837
Abweichung 7.06% 9.45% 0.99% 0.78% 8.18% 14.71%
6 Ergebnis 011 37765 80 110935 0.89 35468 81 94882
Abweichung 7.29% 6.15% 0.24% 0.76% 7.94% 14.67%
7 Ergebnis 0.01 31084 75 107733 0.36 31040 76 108977
Abweichung 11.69% 0.04% 3.12% 11.82% 1.53% 2.00%

Folgend wird ein Ergebnis aus den vorangegangenen 7 Iterationsschleifen gewéhlt, dessen
Parameter punktuell mit DOE Diagonal weiter modifiziert werden. Es wird der
7. Rechendurchgang gewéhlt, da dieser die geringste Gesamtabweichung zeigt. Die Parameter,
aus dem das Ergebnis des 7. Rechendurchlaufs resultiert, werden in Bild 2.40 und Bild 2.42.
zusammengefasst.

21 kapp [ (M/s2)™?] 1.70
22 ko [ mirkg] 2.34)
23 ACD.slat.ZSeg

24 Keoseg 0.82
25 | ACpgiatma

26 Choose: Certification basis FAR Part 25

27 Kema 0.82
28 Select method for Oswald factor, e Statistical value

29 e (own value) 0.850
30 Fuselage outer diameter known? no

31 dg, (if known = yes) [m]

32 Select method for kg Statistical value

33 Kg (own value)

34 Select method for relative wetted area Statistical value

35 Syet/ Sy (own value) 6
36 Sio_aternate [NM] 200
37 M taxi 0.99
38 Mo 0.995|
39 Mgcie 0.980
40 My pes 0.990
41 Mg, 0.992
42 Relative operating empty mass, chosen Statistical value

43

Bild 2.41

Mge/Myro (own value)

Einstellungen und Auswahl von Konstanten, SAS
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A B C D E E

1 |Input Parameters - Values' Low' High'  RemarK'Input Value? ™
2 sipL [m] 1420 no
3 stop [M] 1463 no
4 | CL max. "unswept" 279 25 3.8 yes
5 | CymaxTo "unswept” 2.76 25 3.8 yes
6 My /Myro 0.92 no
7 Awer 9.81 no
8 ng 2 no
9 |Npax 80 no
10 | Mcargo [ka] 1114 no
11 |95 [deg] 21.9 no
12 hw 0.198 no
13 t/e 0.110 no
14 BPR 5.00 no
15 |Meg 0.780 no
16 R at max. payload [NM] 1782 no
Bild 2.42 Eingabeparameter & Prifintervalle, SAS

In Tabelle 2.9 werden die Parameter des gewédhlten Ergebnis der 7. Iterationsschleife erfasst:

Tabelle 2.9 Vorlaufige Ergebnisse, SAS Optimization Jet Part 25

Einheit Apin Mpro,MIN
Iteration 614 980
Myro / Sw kg / m? 414.29 407.61
Tro/ (Mmro - 9) 0.3533 0.358
CL,m:ax,L "unswept” 2.709 2.666
CL,max,TO "unswept" 3.737 3.800
CL,max,L,swept 2.514 2.473
CL,max,TO,swepl 3467 3525
Cicr 0.6230 0.6183
e 0.800 0.800
Emax 20.037 20.037
Ecr 20.035 20.036
hcr [m] 13471 13525
Ver [m/s] 230.15 230.15
myL / Mo [kal 0.920 0.920
Mpzr [ka] 25783 25759
MoE [kal 15542 15520
ML [kg] 28597 28557
mg 6988 6966
Suet / Sw 6.10 6.10
SFC [kg/(Ns)]| 1.98E-05 1.98E-05
V / Vi 0.994 0.998
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Die Ergebnisse fiir das maximale Startgewicht mygro aus 1000 Iterationen werden im
Diagramm aus Bild 2.43 dargestellt:

Differential Evolution

33000
32500 ,
32000 | * % -

g

= 31500 3

E % ¢ '..' ... - '. " .
31000 1 $o%s o " *5% % o o"% SR VR T win o fo et e anaoe e
30500
30000

0 200 400 600 800 1000 1200
Number of iterations
Bild 2.43 Ergebnis der Iterationen (1000), SAS Optimization Jet Part 25

Haufig wird, wie in Bild 2.44, das Schubgewichtsverhiltnisses iiber der Fliachenbelastung

aufgetragen:
Differential Evolution

0.38

036 s oensve, .

0.34 e‘i!':'.. .., . - ’ .
'520_32 e | o % . . ) ‘
EE 0.3 . " . . .

Eo.zs " ;:°

0.26

0.24

0.22

300 350 400 450 500 550 600
Mo / Sw

Bild 2.44 Diagramm, Schubgewichtsverhaltnis Gber Flachenbelastung, SAS



60

Die Ergebnisse werden in Matlab importiert und als 3-dimensionales Diagramm ausgegeben
(Bild 2.46). Das kleinste gefundene zulédssige Startgewicht wird als griiner Punkt akzentuiert,
wiahrend der gewdhlte vorldufige Entwurfspunkt mir der kleinsten Abweichung zum
Vorbildflugzeug rot dargestellt wird. Weitere Werte ergeben die blaue Punktwolke.

<104

3.28
3.26
3.24
3.22

3.2 * .

Myro [ka

3.1

<Al
90 \\\55\\
80
7

0\(—’//”/_(/{—‘\
60 105 110
= 95 100

50 85 90

Tro [kNI
Code ~

Bild 2.45 Ergebnisse aus SAS in Matlab, Isometrische Ansicht |

=10

3.28 —
3.26
3.24 —

3.22 —

Myro [kal
.
o *

i d
3.14 .. > .
8.12 —

341 *Rﬁ‘ﬁq———h\/m
85 a0 100

75 70 65 60 90
55
s [m3 T.o [kN]

Code
Bild 2.46 Ergebnisse aus SAS in Matlab, Isometrische Ansicht Il
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In Bild 2.47, Bild 2.48 und Bild 2.49 wird das Diagramm jeweils in der Steitenansicht
illustriert.

4
3.8 10

3.26
3.24
3221

3.2 —

Myro [kl
*
L]

w
=
)

T

*

*

3.16 .

3.1 s L 1 \ |
85 90 95 100 105 110

To [KN]

Code ~
Bild 2.47 Ergebnisse aus SAS in Matlab, Seitenansicht (X-Z)

4
3.08 210

3.26
3.24

3221

312 .':’ .
. - o §% 3o -

O”.'.”b.“' e

3.1 | 1 1 | |

55 60 65 70 75 80 85

o

Code v w
Bild 2.48 Ergebnisse aus SAS in Matlab, Seitenansicht (Y-2Z)



62

85
- -
80 - : * ., "
. ° .. *
“ o‘
- - - .‘:
75+ - . . i -
L - i . .lh ¥
. .- . R S )
e - - .
Igl -
70 .
c.rJ3 * "
65 | - °
60 v =
55 . )
85 20 95 100 105 110
T, kNI
Bild 2.49 Ergebnisse aus SAS in Matlab, Seitenansicht (X-Y)

Es wurden fiir die Analyse mit ,,DOE Diagonal® zusitzlich aus Angaben zu den Triebwerken
und Fliigeln, die aus Datenblittern von Fairchild Dornier hervorgehen, 3 Werte geringfiigig
verdndert:

SFC = 1.911- 1075 kg/N/s
BPR = 4.8
@5 = 23.7

Der Auftriebsbeiwert fiir die Landung ist erfahrungsgeméfl grofer als beim Start. Fiir die
Ergebnisse aus ,,Results DE* trifft dies nicht zu. Daher wird der Auftriebsbeiwert weiter
angepasst. Dafiir wird das untersuchte Interval nach jedem Rechengang verkleinert. Ausserdem
wird flir das Verhéltnis V /V}, in der Tabelle ,,DP* der Bereich auf 1...1.316 gesetzt. Da mit
dem Auftriebsbeiwert lediglich ein (Eingabe-) Parameter variiert, wird fiir die weitere Analyse
,»DOE Diagonal* genutzt. Es wurde analog zu ,,Results DE* erneut nach jedem Rechengang
die Tabelle ,,Results DOE Diagonal®“ kopiert und unbenannt. Das (End-) Resultat ist der
Tabelle 2.10 zu entnehmen. Die eingerahmte Zeile bildet das gewidhlte Endergebnis.
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Tabelle 2.10  Optimierung des Auftriebsbeiwertes mit ,DOE DIAGONAL*

Input Parameters Ci maxL “unswept” [V /Vmd Myro A Sw A Tro/n T1o A
1 2.81 1.072 32093.78 8.82%|75.69 0.92% | 53777 107554 3.28%
2 2.8120 1.071 | 32090.00 8.84%|75.63 0.83%| 53819 107639 3.20%
3 2.8140 1.070 32086.41 8.85%|75.56 0.75% | 53858 107717 3.13%
4 2.8160 1.069 32082.73 8.86%|75.50 0.67%| 53901 107802 3.06%
5 2.8180 1.068 32079.75 8.86%|75.44 0.59%| 53927 107854 3.01%
6 2.8200 1.068 | 32076.82 8.87%|75.38 0.51% | 53953 107905 2.96%
7 2.8220 1.067 | 32073.96 8.88%|75.32 0.43%| 53977 107955 2.92%
8 2.8240 1.066 32070.59 8.89%|75.26 0.35% | 54017 108033 2.85%
9 2.8260 1.066 32067.49 8.90%|75.20 0.26% | 54050 108100 2.79%
10 2.8280 1.065 32063.87 8.91%|75.14 0.18% | 54099 108198 2.70%
11 2.8300 1.064 32061.22 8.92%|75.08 0.10%| 54122 108245 2.66%
12 2.8320 1.063 | 32058.63 8.92%|75.02 0.02% | 54145 108290 2.62%
13 2.8340 1.063 | 32055.37 8.93%|74.96 0.06% | 54188 108376 2.54%
14 2.8360 1.062 | 32052.23 8.94%|74.90 0.14% | 54229 108458 2.47%
15 2.8380 1.061 | 32049.40 8.95%|74.84 0.22% | 54262 108524 2.41%
16 2.8400 1.060 | 32046.80 8.96% |74.78 0.29% | 54289 108578 2.36%
17 2.8420 1.060 | 32044.15 8.97%|74.72 0.37%| 54319 108638 2.30%
18 2.8440 1.059 32041.50 8.97%|74.66 0.45%| 54350 108700 2.25%
19 2.8460 1.058 32038.35 8.98%|74.60 0.53% | 54398 108797 2.16%
20 2.8480 1.058 32036.20 8.99%|74.54 0.61%| 54416 108832 2.13%

Nach den Vorlesungsunterlagen wird fiir das Verhéltnis der Auftriebsbeiwerte
(Comaxro / Cmaxy) e€in Wert von 0.8 angesetzt, die Auftriebsbeiwerte aus dem
(End - ) Ergebnis ergeben 0.77. Es konnten noch weitere Iterationsschleifen folgen und sehr
wahrscheinlich insgesamt noch kleine Abweichungen zu dem Vorbildflugzeug erreicht werden.
Da die Ergebnisse aus SAS passabel und plausibel sind und aus Kapitel 2.1 und Kapitel 2.2
bereits Entwurfsparamter fiir den weiteren Verlauf bereitstehen, wird die Iterationsschleife mit
dem vorliegenden Ergebnis beendet.

Damit resultieren mittels ,,DOE Diagonal®“ die Endergebnisse, die mit Tabelle 2.11
zusammengefasst werden.
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Input Parameters

muro [kg]

SLAL

Stor. [mM]
CL,max,L "unswept"
CL,max, TO "unswept"
M/ M uro

A W, eff

Nge

N pax

M cargo [k
P25

Aw

tc

BPR

MCR
R at max. payload [NM]

Range type (for payload calculation)
Reserve type (for calculating fuel reserves)
Design Objective (in Matching Chart)

me [kg]

Svwet / Sw

moe [kg]

12

32059
1420
1463
2.832
2.168
0.92
9.81

80
1114
23.70
0.1
0.21
4.80

0.78
1782

7475

16029

SFC [kg /(N s)]
V/ Vi
Muro/ Sw (kg / m?]
Tro/{(Muyro - 9)
her [M]

Ver [m/s?]

m . [m]

Sw [m?]

Tro/n [N]

ECR

CL, CR

Emax

BS

CL,max,L,swept
Oswald Factor, e
Aopt

C L max, 10, swept

b eff

muze [Kg]
check_DP
check_fuel-tank-size

1.91E-05
1.06

427

0.34
12971
230.15
29494
75.02
54145
18.21
0.594
18.35
22360680
2.59

0.80
0.19

1.98
27.13
26304
1

1

check_max-landing-mass 1
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3  Rumpfauslegung
3.1 Rumpfauslegung

Der Rumpf sowie die Kabine wird basierend auf den TLARs und berechneten Parameter der
vorangegangenen Kapitel ausgelegt:

Passagieranzahl: npax = 80,
Maximales Startgewicht: myro = 35200 kg ,
Nutzlast: mp; = 8554 kg,
Frachtgewicht: Mearco = 1114 kg .

Nach Roskam III liegt der optimale Schlankheitsgrad A bei 8. Aus Bild 3.1 wird die Anzahl
der Sitzplitze pro Reihe als Funktion der Passagierzahl und des Kehrwertes des
Schlankheitsgrades abgelesen.

Mit:
TLPAX = 80 s

ergibt sich eine Sitzanzahl von 5 Sitzen pro Reihe.
— Ngy = 5.
Alternativ kann aus Gl. (3.1) die Sitzzahl pro Reihe iiberschligig ermittelt werden:

Sitzzahl pro Reihe:

nSA == 045 ' ﬂnPAX (31)

— Ngy = 4.02

Aufgerundet resultieren aus GI. (3.1) 5 Sitze pro Sitzreihe.
— Mg =5
Sitzreihen ny:
Ng = Npax/Msa (3.2)
— ng = 16
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Bild 3.1 Optimale Anzahl der Sitzzahl pro Reihe nSA nach Marckwardt 98a

CS 25.817 besagt:
Ngy <6 : ein Gang ,
6<ng, <12 : zwei Génge .

Ein Gang ist fiir ng4 = 5 nach CS 25.817 ausreichend.
Es wird eine 3-er Bank sowie eine 2-er Bank pro Reihe verwendet. Die Male fiir die weitere

Auslegung orientieren sich an den Standards von Airbus Industries fiir die Economy Class aus
Tabelle 3.1.

Tabelle 3.1 Kabinenstandards (Airbus Industries)

Economy Class
[inch} [rm]
3-er Bank mit Lehne &0 1.52
2-er Bank mit Lehne 40 1.02

Nach CS 25.815 (Tabelle 3.2) stellt eine Gangbreite von 20 inches die Mindestbreite nach
heutigen (Mindest-) Komfortstandards.
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Tabelle 3.2 Gangbreite, CS 25.815
-Passmgﬂ' seafing capacity Mimmmm passenger aisle width (mches)

Less than 25 inches from floor | 25 inches and more from floor

10 or less 12+ 15
11to 19 12 20
20 or more 135 20

* A nammower width not less than 9 inches may be approved when
substantiated by tests found necessary by the authonty.

Aus Bild 3.2 wird der Abstand 0.025 m des Aullensitzes zur Kabinenwand iibernommen.

Aus den Maflen der Sitzrethen, des Ganges und des Kabinenabstandes wird der
Innendurchmesser dp ; berechnet:

dr; = (60 + 40 + 20) inch - 0.0254 m/inch + 2- 0.025 m = 3.098 m
Auflendurchmesser dy o (nach Marckwardt 98a):
dro =dp;+0.084m + 0.045 - dp; (3.3)
—  dpp =332m
Wanddicke Ad (links und rechts):
Ad = (dro — dp,1) (3.4)

—  Ad =0.22341m

Nach den Datenblittern von Fairchild Dornier ergeben sich fiir die Durchmesser die Werte aus
Tabelle 3.3:

Tabelle 3.3 Durchmesser nach Fairchild Dornier

[inch] [m]
Rumpfinnendurchmesser dg; 128.0 3.2512
Aussendurchmesser dio 136.6 3.4696

Die resultierenden Abweichungen (Tabelle 3.4) sind fiir einen Nachentwurf relativ hoch:

Tabelle 3.4 Durchmesser mit Kabinenstandards nach Airbus Industries
[m] A
Rumpfinnendurchmesser dg; 3.0980 4.71%
Aussendurchmesser deo 3.3214 4.27%
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Um die Abweichungen des Entwurfes zu minimieren, werden die Malle der 2-er -und 3-er
Bénke angepasst:

Tabelle 3.5 Angepasste Sitzbreite

Economy Class
[inch] [m]
3-er Bank mit Lehne 63 1.60
2-er Bank mit Lehne 43 1.09

Aus den (neuen) MaBlen der Sitzreihen, des Ganges und des Kabinenabstandes wird der
angepasste Innendurchmesser dp ; berechnet:

dp; = (63 + 43+ 20) in-0.0254m/in + 2 - 0.025 m = 3.2504 m
Mit GI. (3.3) und GI. (3.4) ergibt sich:
—  dpp =3.4807m,

—  Ad =0.23027 m.

Damit resultieren die Abweichungen aus Tabelle 3.6:

Tabelle 3.6 Durchmesser nach Anpassung der Sitzbreiten

[m] A
Rumpfinnendurchmesser dg; 3.2504 0.02%
Aussendurchmesser deo 3.4807 0.32%
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Bild 3.2 Kabinenmalde nach Schmitt 98
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Bild 3.3 Kabinenmalie, allgemein

Nach Raymer 89 wird eine Ganghoéhe hy;g;r von mindestens 76 inches (1.93 m) gefordert, um
ausreichenden Komfort zu gewéhrleisten.. Dafiir muss der Kabinenboden unterhalb der
Mittellinie liegen (Bild 3.3). Eine angesetzte Absenkung von Ah = 0.6 m geniigt den
Anforderung.

Kabinenhohe:

dF A

haisie = ——+ Ah (3.5)

Frachtraumhohe:
hcaro = dpp — (harste + drLoor) (3.6)
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Die Breiten des Bodens zur Frachtraumseite und Kabinenseite konnen mit Gl. (3.7) und
Gl. (3.8) ermittelt werden.

Frachtraumbreite:

bcarco FLoor = 2 '\/7”2 — (r = hrroor)? (3.7)

3.25 \* /3.25 2
bCARGO_FLOOR =2- (T m) — (T m — 0.903 m) =2912m

Kabinenbodenbreite:

bcapin FLoOR = 2 \/rz — (r — heroor + drroor)? (3.8)

2 2

3.25 3.25
bcapin FLoor = 2° (T m) — (T m— 0.903m + 0.122 m) =3.021m

Mit den vorangegangen Berechnungen sowie Anforderungen an die Rumpfauslegung ergeben
sich die Mafe aus Bild 3.4.



inch
(meter) 20
63 (0 508) .
(1.6) (1.092)
e \

87.606

(2.225)
23.62
(0.6)

4.8
(0.122)

35.57
(0.903)

114.65
(2.912)

A

v

127.97
(3.250)

137.03
(3.481)

Bild 3.4 Kabinenmalle
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3.2 Kabinenauslegung

Kabinenliinge:
lcaBin = Kcapin s (3.9)
Nsa
Der statistische Faktor k¢ 45y liegt erfahrungsgemill zwischen 1 ...1.1.
Mit kcapy = 1.1 und GL. (3.9):
leagin = 1.1-(80/5) m = 17.6 m.
+«—— B ——»

|

H

l
Bild 3.5 Rumpf-Querschnitt
Sofern H # B ist Gl. (3.10) fiir die Ermittlung von d,f anzuwenden:

ders =VH B (3.10)

Bei der Fairchild Dornier 728JET ist dsr = dp (elliptischer Querschnitt). Nach Bild 3.5 gilt
dann H = B.

Rumpflinge (nach Schmitt 98):
lF == lCABIN+ 16dp+4'm (311)

lp =(17.6 +1.6-3481) m+4m=2717m

Schlankheitsgrad:
Ap = — (3.12)

Ap = 27.17/3.481 = 7.81
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Lénge, Bug (nach Schmitt 98):

lBUG == 16 : dF (313)
Linge, Heck (nach Schmitt 98):
lSTERN - 3.5 " dF (3.14)
lSTERN = 35 " 3481 m = 1218 m
Heckwinkel (nach Schmitt 98):
d
GOran = arctan< 22 ) (3.15)
lstern
_ " ( .481) — 1590
¢ = arctan 718) — >
Kabinenflache:
Scapin = lcapin * dF,I (3.16)

SCABIN = 176 m- 3250 m = 572 l«n2

Anzahl der Toiletten (Kurzstrecke, YC, nach Schmitt 98):
1

NLAVATORY = % *Npax (3.17)

1 _
NpavaTory = @ -80=1.3

Aufgerundet:

—  Npayarory = 2

Fiir Gl. (3.18) wird eine Fliche pro Toilette nach Marckwardt 98a von 1.2 m? angesetzt.

Toilettenflache:

Spavatory = Npavarory - 1.2 m? (3.18)

Siavarory = 2+ 1.2 m? = 2.4 m?
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Tabelle 3.7 Faktor bezlglich Kiichenflache nach Einsatzort

Einsatzgebiet }(GALLEY [m?]
Sudatlantik, Fernost, Stidafrika 41
Nordatlantik, Nahost 32
Europa 23
Innerdeutsch und Nachbarschaft 16

Als Einsatzgebiet wird Europa gewihlt. Daraus ergibt sich in Gl. (3.19) nach Tabelle 3.7 ein
Faktor k¢4, .5y = 23 m2. Die Flichenberechnungen erfolgen nach Marckwardt 98a.

Kiichenfliche:
Npax | 1
ScaLLey = KaLLey m Emz (3.19)
S, =23 80 2+1 2 =2.34m?
GALLEY = 1000 m Zm = Zosam
Garderobenfliche:
N4ISLE
Swarperogg = 0.03m? - (1 -3 ) "Mpax (3.20)
Npax

1
Swarperose = 0.03 m? - (1 -3 %) -80 = 2.31 m?

Langen werden in Gl. (3.21), Gl. (3.22) und GIl. (3.23) in inch eingesetzt. Die Ergebnisse

resultieren {iber den Umrechnungsfaktor 0.0254 in m?.

Gangfliche:

m
SAISLE == 20 ln ' 00254% ' lCABIN (3 21)

m

Mit der Summe der Breite aller Sitzbinke ), Bspsr Wird die Sitzfldche in Gl. (3.22) berechnet.

Sitzflache:

m TNpax

m
S. =5YB +0.0254 —-30in-0.0254
seaT = LBsgar in n in g,

(3.22)

m m 80
Ssgar = (63 +43) in-0.0254 E 30in-0.0254 = . 3 = 32.83 m?
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Uber Sippirronar Werden mit (3.24) zusitzliche Abstinde fiir Notausgiinge, die Querginge und
die erste Reihe beriicksichtigt.

Zusitzliche Flache:

m
Suppirionar = (240 + 30 +9) in - 0.0254 - (dj; — 20in- 0.02545) (3.23)

m m
Sapprrionas = (2740 +30 +9) in - 0.0254 — (3.25 m — 20 in - 0.0254 E) = 8.29 m?

Die erforderliche Flache S, ergibt sich aus der Summe der Einzelfldchen.
Erforderliche Fliche:

Serf = Spavarory * Scariey + Swarnerose + Saiste + Ssgar + Sappirionar  (3.24)
— Serf = 5711 mz

Es muss gepriift werden, ob die mit Gl. (3.16) berechnete Kabinenflache erforderlichen Flache
genugt:

SCABIN = 57.21 mZ > SCABIN, erf =57.11 rnz
Die Forderung wird erfiillt. Somit sind keine Anpassungen erforderlich.

Flugbegleiter:

Um moglichst wenig Raum fiir die Sitze zu beanspruchen, werden die Sitze der Flugbegleiter
(flight attendants) als Klappsitze ausgefiihrt. Die Sitze werden bevorzugt in der Néhe der
(Not- ) Ausgénge vorgesehen. Die Mindestzahl der Flugbegleiter ist in den CS-OPS und FAR
Part 91 geregelt. Fiir jeweils 50 angefangene Passagiere wird mindestens ein Flugbegleiter
benotigt. Bei 80 Passagieren werden somit mindestens 2 Flugbegleiter und entsprechend
mindestens 2 Klappsitze benotigt.
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3.3 Frachtvolumen

& Gepackgewicht pro Passagier (Roakam I): Mpaccace/Npax = 13.6 kg

& Masse pro Passagier: Mpax/Npax = 79.4 kg

@ Dichte des GepéCkS (Torenbeek 88) mBAGGAGE/VBAGGAGE =170 kg / m3
& Dichte des Fracht : Mpaccace!Veacace = 160 kg / m3
Gepickgewicht:

Mpaceace = (Mpaceace/Mpax) *Npax

mBAGGAGE = 136 kg * 80 = 1088 kg

Passagiergewicht:

Mpax = (Mpax/Npax) *Npax
Mpax = 79.4 kg - 80 = 6352 kg

Frachtgewicht:

Mcarco = Mpr, — Mpax — MBAGGAGE

Mearco = (8554 — 6352 — 1088) kg = 1114 kg

Frachtvolumen:

Vearco = (Veargo/Mcarco) “ Mcarco
Vearco = (1/160)(m3/ kg) - 1114 kg = 6.9625 m3

Gepiackvolumen:

Veaceace = (Vpageace/MBacGAGE) " MBAGGAGE
Vearco = (1/170)(m3/ kg) - 1088 kg = 6.4 m?
Gepickvolumen:

Faktor fiir Kurz- und MittelstreCkenﬂugzeuge: kCARGO_COMPARTMENT = 035

(3.25)

(3.26)

(3.27)

(3.28)

(3.29)



78

Flache Frachtraum:

2 . (bcarco_rLoor s+ (r = hproor) 330
ScarGo_ compaRTMENT = T° " arcsin o - 2 (3.30)

3.25\2 ) 2.91 2.91-(1.63 —0.9) 5 5
SCARGO_COMPARTMENT = (T) " arcsin (2 ) 1.63) - > m* = 1.88 m

Volumen Frachtraum:
Vearco compartmenT = lr * Scarco comparTMENT * Kcarco compartment  (3.31)
VCARGO_COMPARTMENT = 2717 m- 188 m- 035 m = 179 m3

Anmerkung: Alle Berechnungen wurden in Excel ohne die dargestellten Rundungen
ausgefiihrt.

Stauraum fiir Handgepick:
Bei zeitaktuellen Flugzeugen stehen 0.05 ... 0.065 m?® pro Passagier fiir Handgepédck in Form
von Gepickfiachern (overhead stowage compartments) zur Verfiigung. Es werden 0.05 m? fiir

diesen Nachentwurf verwendet.

Handgepick-Volumen:

VovErRHEAD sTowaGE = (VOVERHEAD_STOWAGE/ nPAX) "MNpax (3.32)

Voverugap stowace = (0.05m3) - 80 = 4 m?

Erforderliches Frachtvolumen:
VCARGO_COMPARTMENT 2 (VBAGGAGE + VCARGO) - VOVERHEAD_STOWAGE (333)

— 3
(VBAGGAGE + VCARGO) - VOVERHEAD_STOWAGE =936m

—  Frachtraum ist ausreichend!
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3.4 Konstruktionswasserlinie

Fiir eine etwaige Notwasserung ist gemil3 CS 25.807(¢)(2) gefordert, dass die Wasserlinie

beim schwimmenden Flugzeug unterhalb der Tiirschwellen liegt, damit das Eindringen von
Wasser in die Kabine unterbunden wird. Ist der Pilot unmittelbar nach dem Start zu einer
Notwasserung gezwungen, muss dies bei etwa der maximalen Startmasse myro moglich sein.

Es werden folgende Parameter zu Grunde gelegt:

Dichte Wasser: Pwasser = 1 kg/m3
Maximale Startmasse: Mmyro = 35200.14 kg
AulBlendurchmesser: drpo = 3.481m
Innendurchmesser: dp; = 3.25m
AuBenradius: Tro = 1.74m
Rumpfliange: Lr =3481m

Linge, Bug: Lgow = 5.569 m
Liange, Heck: Lsrgry = 10.44 m

Es muss folglich ein Volumen von Ve, = 35.2 m?3 Wasser verdringt werden konnen.

A
(7
v

Bild 3.6 Relevante MaRe fiir die Konstruktionswasserlinie
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Die Tiirschwelle ist auf gleicher Hohe wie der Kabinenboden. Damit darf maximal der rot
markierte Anteil des Flugzeuges in Bild 3.6 bei einer Notwasserung unter Wasser liegen.

Dicke, Flugzeugwand:

dro —dr;
druseLace = — 5 (3.34)

(3.481 —3.25) m

dryseLace = > =0.115m

Hohe, Tiirschwelle:

hDOOR = dF,O - dFUSELAGE - hAISLE

(3.35)
hpoor = (3.481 — 0.115 — 2.225) m = 1.14 m
Offnungswinkel:
h
¢ = 2 - arccos (1 — %) (3.36)
=2 (1 1'Hm)—z44 d
¢ = 2 - arccos 174 ) =% ra
Kreisbogenabschnittsliinge:
s=2-r-sin (?) (3.37)
2.44
s=2-174m-sin (T) = 3.267m
Kreisbogenabschnittsfliche, Rumpfrohrenquerschnitt:
SSECTION_ﬁ'(S'hDOOR'i_‘l"S) (3.38)
S _ _Llam [3-(1.14m)? +4-(3.267 m)?] = 2.711 m?
SECTION = 5 3507 ALam : m)-| = <. m
Rumpflinge, zylindrischer Anteil:
lzve = lp — lpow — lstERN (3.39)

Ly, = (27.169 — 5.569 — 10.442) m = 11.158 m
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Volumen, zylindrischer Anteil:

VZYL = SSECTION ) lZYL (340)

Vyy, = 2.711 m? - 11.158 m = 30.247 m3

Das Bugvolumen bzgl. einer Notwasserung wird vereinfacht fiir einen Kegel berechnet. Das
tatsdchliche Volumen ist somit hoher. Der Zylindrische Rumpfteil alleine ist nicht ausreichend,
daher muss das zusétzliche Bugvolumen die Diskrepanz kompensieren. Wenn das zusétzliche
Bugvolumen nicht ausreichte, miisste das Bugvolumen genauer erfasst werden oder der
Entwurf angepasst werden.

Volumen, Bug:

2 .
hboor " T

Veow = lpow * -3 (3.41)
Vpow = 5.569 m - % — 7.584 m3
Gesamtvolumen (exklusive Heck):
Vees = Veow + Vzyy (3.42)

Vies = (7.584 + 30.247) m3 = 37.83 m®
Vges = 37.83m3 > Vp = 35.2m°

— Anforderungen erfiillt!
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Tabelle 3.8 Auszug CS 25-807 Emergency Exits

Passenger seat
configuration {crew
member seats not inchuded)

Emergency exits for each side of the fuselage

Typel

Type [T Type I Type IV

1t09
100 19
2010 39
4010 79
80 to 109
110 to 139
140 t0 179

B B =

JAR 25.807 Emergency exits

(a) Type. For the purpose of this JAR-25. the types of exits are defined as follows:

(1) Typel This type is a floor level exit with a rectangular opening of not less than 24 inches (609-6mm) wide by 48 inches (1219 m) high,
with comer radii not greater than one-third the width of the exit.

(3) TvpeIIl. Thus type is a rectangular opening of not less than 20 inches (508 mm) wide by 36 inches (9144 mm) high, with comer radii not
greater than one-third the wadth of the exat, and with a step-up inside the aeroplane of not more than 20 inches (508 mm). If the exit 1s located

over the wing, the step-down outside the aeroplane may not exceed 27 inches (685-8 mm).

Bild 3.7 Zusammenfassung CS 25.807 Emergency Exits, ehemals JAR 25.807

Notausginge bei 80 Passagieren nach Tabelle 3.8 und Bild 3.7:
e | Typel
o rechtwinklige Offnung
= mind. 24 inches (0.609 m) breit
* mind. 48 inches (1.219 m) hoch
e 2 Type III
o rechtwinklige Offnung
* mind. 20 inches (0.508 m) breit
» mind. 36 inches (0.9144 m) hoch

Die Positionierung und Anordnung wird in Kapitel 3.6 mittels PreSTo-Classic visualisiert.



3.6 Rumpf- & Kabinenauslegung mit PreSTo-Cabin

PreSTo-Cabin ist ein Excel basiertes Tool fiir die Rumpf- und Kabinenauslegung. PreSTo-
Cabin unterstiitzt die Dimensionierung und fiihrt interaktiv schrittweise durch den Entwurf der
Kabine. Basierend auf den Kabinenparametern konnen die allgemeinen Rumpfabmessungen
ermittelt werden. Dabei wird zugleich gepriift, ob die Entwurfsparamter mit den

Luftfahrtverkehrsvorschriften konform gehen.

Die TLARSs und berechneten Parameter aus den vorangegangenen Kapiteln werden in PreSTo-
Cabin libertragen. Der Statistikwert kc 45y Wird auf 23 fiir den Einsatz in Europa geéndert. Es
wurde weitgehend den Eingabe-Empfehlungen in PreSTo Cabin gefolgt. Weitere Parameter
orientieren sich an den Angaben von Fairchild Dornier, sofern vorhanden. Alle Eingabewerte

und Ergebnisse werden in Bild 3.8 bis Bild 3.17 dargestellt.

Cabin and fuselage

Reference number of passengers

Cargo mass

7
T

Number of classes

Bild 3.8 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 1

Design range R 1782|[Nm]
Number of classes | IR 1(YC) vl
Number of seats, economy class Npax, YC [-]
Seat rows

Recommandation : average seats abreast Nsa :l[-]
Number of seats abreast, economy class Nsa yc EH
Check : number of seats Nseats [-]
Aisles

Number of aisles Naisles 1 - | [
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Bild 3.9 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 2



Bild 3.10 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 3
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¥ Automatic optimization

3
2
~|

Bild 3.11 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 4
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"1 Use side seat rails

Bild 3.12 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 5



Bild 3.13

88

PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 6
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Bild 3.14 PreSTo-Cabin, Eingabeparameter 7



-
[x®)
o

-
N
o o

1

| 040
0.241
13.60

Bild 3.15 PreSTo-Cabin, Ausschnitt, Ergebnisse 1
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Bild 3.16 PreSTo-Cabin, Ausschnitt, Ergebnisse 2



92

Exit Type Il

Exit Type |

Exit Type Il

Bild 3.17

PreSTo-Cabin, Rumpfquerschnitte
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Die Ergebnisse aus PreSTo weichen von den Ergebnissen aus den vorangegangenen
Berechnungen ab. Dies wird unter anderem darauf zuriickzufiihren sein, dass teilweise andere
Gleichungen und abweichende Statistikwerte verwendet wurden. Zudem werden zuséitzliche
Angaben berlicksichtigt.. Andere Parameter, wie beispielsweise die Garderobe konnten nicht
integriert werden, was zu einer kiirzeren Kabine fiihrt. In Tabelle 3.9 wir exemplarisch die
Abweichung zu den Durchmessern dargestellt. In Tabelle 3.10 werden die Rumpfldngen
verglichen. Der Rumpf aus PreSTo ist kiirzer als bei dem Vorbildflugzeug, der Durchmesser
hingegen fillt groBer aus. Die Abweichungen fiir den Nachentwurf sind somit im
vorangegangenem Kapitel deutlich geringer, was primir daran liegt, dass Anpassungen bei
eigenen Berechnungen besser nachvollzogen und zielgerichtet durchgefiihrt werden konnen,
wodurch das Vorbildflugzeug leichter nachgebildet werden kann. PreSTo Cabin ist ein sehr
gutes intuitives Entwurfswerkzeug, dass keine lange Einarbeitung erfordert, um erste
Entwurfsergebnisse generieren zu konnen. Fiir einen exakten Nachentwurf, scheinen die
eigenen Berechnung die leichtere, respektive schnellere Variante zu sein.

Tabelle 3.9 Abweichung, Durchmesser, PreSTo Cabin

[m] A
Rumpfinnendurchmesser dg; 3.5000 7.65%
Aussendurchmesser deo 3.7500 8.08%
Tabelle 3.10 Abweichungen, Rumpflange
[m] A

Rumpflange, PreSTo le 23.900 12%
Rumpflénge, Berechnungen I 27.170 0.50%
Rumpflange, Fairchild Dornier I 27.035 0.00%

Es wird, mit Blick auf die geringeren Abweichungen, im weiteren Verlauf mit den Ergebnissen
aus Kapitel 3.1 bis Kapitel 3.5 gearbeitet.
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4  Fligelauslegung

4.1 TLARs Fliigel

Auftriebsbeiwert im Reiseflug: Crcr = 0.6245

Machzahl im Reiseflug: Mqr =0.78
Streckung: A =981
Fliigelfliche: Sy = 75 m?

Die relevanten Geometriedaten des Fliigels werden in Bild 4.1 dargestellt:

. Ywmac .
! d
C ' r ~
i A ~_
5 A X @ .
i - a.c. Cy leading edge
i d
L Cmac
i AT
! [}
Y 7
v . Ct
center line: trailing edge '
; b/2
root fuselage kink tip
Bild 4.1 Fligelgeometrie (Scholz 2020)

4.2  Fligelpfeilung

Die Fligelpfeilung erhoht die kritische Machzahl, wodurch der Bereich des
Widerstandsanstiegs zu hoheren Flugmachzahlen verschoben wird. Damit ist die angegebene
Reiseflugmachzahl maBigeblich fiir die Wahl der Fliigelpfeilung. Nach Vorlesungsskript
(Scholz 2020) liefert die Uberschlagsrechnungen aus Gl. (4.1) und (4.3) fiir einen groBen
Bereich von Machzahlen hinreichend genaue Ergebnisse.
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Nach Scholz 2020:
@o5 = 39.3°- MER (4.1)

@25 = 39.3°-0.782 = 23.9°

4.3 Zuspitzung

Die optimale Zuspitzung fiir den geringsten induzierten Widerstand wird ndherungsweise nach
[Torenbeek 88] abgeschétzt:
Aopt = 0.45 - (0036 ¢25) (4.2)

Aope = 0.45 - ¢~(0036:239) = 0 19

Die Zuspitzung sollte nicht unter 0.2 liegen, da dies die Integration von Querrudern erschwert
und entsprechende Profile zu Stromungsabrissen an den Fliigelspitzen neigen. Daher wird
vorerst mit einem Grenzwert von 0.2 gerechnet. Nach dem alle Berechnungen in Excel
abgeschlossen wurden, wird der Wert fiir 4 gesucht, bei dem sich in Verbindung mit den
gewihlten Geometriedaten die kleinsten Abweichungen zum Vorbildflugzeug ergeben.

4.4 Relative Profildicke

Thickness ratio

20%

18% LR

16%

& 14%

=

g 12% f

=

: / .

b 10% \ / B Aircraft
Wi

g ao;, Solution
T = = = | owlimit
=

4%

2% =

D% T T T T T T 1
0.00 0.50 1.00 150 2.00 2.50 3.00 3.50

Cruise Mach number, M,

Bild 4.2 relative Dicke als Funktion der Machzahl (Scholz 2020)
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Relative Dicke:

t
o —0.0439 - tan~1(3.3450 - M- — 3.0231) + 0.0986 (4.3)

t
o= —0.0439 - tan"1(3.3450 - 0.78 — 3.0231) + 0.0986 = 0.1158

— t/c=11.58%

4.5 Flugelprofil

Entsprechend der Entwurfsmachzahl 0.78 soll das Fliigelprofil mit einer relativen Dicke
(t /c) = 11.6% bei maximaler Gleitzahl einen Auftriebsbeiwert von C; cr = 0,62 liefern. Es
wird ein Profil der NACA-6-Serie gewihlt, welches die Anforderungen erfiillt. Die Profildaten
werden dem Katalog von [Abbott/Doenhoff] entnommen.

Zwei NACA- Profile kommen den Anforderung am néhesten:
® 631-412
o (t/c)=12%
o C,=04401
® 63,-615
o (t/c)=15%
o €, =0610.2

Gewihlt wird ,,NACA 63,-615. In Bild 4.3 und Bild 4.4 werden Ausziige zu den Profildaten
nach Abbott 1959 dargestellt:
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4.6 Tankvolumen

Nach Torenbeek 88 kann das Tankvolumen anhand von Gl. (4.4) abgeschétzt werden:

(4.4)

t 1 142Vt +2%1
Vtank=0.54-5ﬁ;5-(—) —

c/r VA (1+2)?
mit;

= (t/c):
(t/c),

4
3+1.3

e

(t/c) =

(t/c)r = 1.3-(t/c):

-0.1158 = 0.10775

t/)e~ 3773

(t/c), = 1.3-0.1078 = 0.14008

(t/c)e

T= = (0.7692
(t/c)r

1 1+40.2-v0.769 + 0.22-0.769
V9.81 (1+0.2)2

Viank = <0.54 . 7515.0.14 - > m3 = 13.14 m3

Es muss bedacht werden, das die halbempirische Gleichung nach Torenbeek 88 Ergebnisse mit
+ 10 % Abweichungen liefert. Es miissen folglich beim Abgleich mit dem Kraftstoffvolumen
Reserven nachgewiesen werden.

4.7 Kraftstoffmasse & Kraftstoffvolumen

Hinsichtlich der Kraftstoffmasse my miissen die Start- und Rollphase beriicksichtigt werden.
Es ergibt sich dann ein Wert Mg = 0.796.

mp = Mygo - (1 — Mff) 4.5)

mp = 35200 (1 —0.796) = 7182 kg
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Kraftstoffvolumen:

VF = " mF (46)

Bei einer Kraftstoffdichte von pp = 803 kg/m3ergibt sich:

3

=— —-7182 kg = 8.945m3
Vi 803 kg 82kg =8945m

Das Tankvolumen ist somit ausreichend dimensioniert und hélt geniigend Reserven bereit, um
etwaige Ungenauigkeiten bei der Berechnung des Tankvolumens zu kompensieren.

4.8 Schrankung

Die Schriankung €, wird durch die Differenz der Einstellwinkel an der Fligelspitze und
Fliigelwurzel mit Gl. (4.7) definiert:

€ = iw,tip - iW,root 4.7)

Um ein Uberziehen an der Fliigelspitze (tip stall) zu verhindern, wird der Fliigel mit negativer
Fliigelschrankung versehen. Der Einstellwinkel nimmt daher in Richtung der Fliigelspitze ab.
Die Schrinkung wird zunéchst festgelegt auf €, = 3° (wash out).

4.9 V-Form

Bei einem Tiefdecker fiir im Unterschallbereich, wie der Dornier 728JET, wird nach Raymer 89
bei einem riickwérts gepfeilten Fliigel ein V-Winkel I" = 5° gewéhlt, um die destabilisierende
Auswirkung der niedrigen Fliigellage durch einen positiven V-Winkel zu kompensieren.

4.10 Einstellwinkel

Bei der Wahl des Einstellwinkels sollte der Widerstand im Reiseflug moglichst niedrig
ausfallen und der Kabinenboden im Reiseflug horizontal verlaufend. Nach Roskam III wird die
Forderung mit Gl. (4.8) erfiillt:

o= CL,CR
w=
CL,a

+ ao - 0.4’ " Et (48)
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Der Nullauftriebswinkel wird in Bild 4.4 ein Wert a, = —4° abgelesen.

_ 2-m-A
2+ A2 (1+tan2 gy — M2) + 4

CL,a

Umrechnung der Pfeilung einer m%-Linie auf die Pfeilung einer n%-Linie:

¢ — ¢ 4 (n—m) (1—/1>
AN P = 1ANPm =7 00 / '\T+2

(m und n sind die %-Angaben)

n=>50%
m=25%
tang, = tangsg,
tang,, = tang,s

Mit Gl. (4.8), GI. (4.9) und (4.10) resultiert:
—  tang@so = 0.3074

Pso = 17.09°

CLo =6.751/rad

iy = 3.9°

N

(4.9)

(4.10)
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4.11 Geometrie des Doppeltrapezfliigel

F0 [
HISTORICAL TREND Ll'f/
ﬁ -
: — momedmc
$ &0 /:?“‘b——-
[
&
(=]
w
g 30 =~
@ 26.5-
w
- |
90 — ARCSIN{G 1/MACH NO.)
0 1 1 1 1 (RO S S ) i g g p
2.0 3.0 4,0
MAXIMUM MACH NUMBER
Bild 4.5 Leading Edge Sweep (Raymer 89)

In Bild 4.5 wird ¢, = 26.5° abgelesen

Zuspitzung(en):
CT'
A=—
C. (4.11)
c
Ao = — 4.12)
Ck
Ck
A==
= (4.13)

Wird ein einzelner Fliigel von der Fliigelwurzel bis zur Fliigelspitze betrachtet, so kann dieser
an der Stelle des Knicks (kink) gedanklich in 2 einzelne Trapeze aufgeteilt werden. Die
Teilflichen der Trapeze ergeben die vorgegebene (halbe) Fliigelfliche Sy, /2 = 75/2 m? nach
Gl. (4.14):

2 2 kT

5~ Yk

SW_CR-I-Ck. +ck+ct_<129 ) (4.14)
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Bei der Fairchild Dornier 728JET ist der Winkel bzgl. der Vorderkante tiber die Breite konstant,
( @15 = konst.). Daher gilt Gl. (4.15):

Abstand kink:
Cr — Cg

Vi (4.15)

 tangg

Mit GIL. (4.11) und GI. (4.15) in Gl. (4.14) resultiert Gl. (4.16) mittels Umformung und

Umstellung nach cy:

Profiltiefe kink:
_tangp- 2 Sy —A-c,-b)+2-¢t-(A-1)

(4.16)
tanpg-b+2-¢c,-(1—1)

Ck

Es werden alle Gleichungen in Excel integriert. Die Startwerte sind:

(pLE = 26.50
¢, =5
A=0.2

Die Ergebnisse und Abweichungen werden in Tabelle 4.1 zusammengefasst. Anhand der
berechneten Parameter und des Auflendurchmessers werden 2 Diagramme (Bild 4.6) zur
Visualisierung des Fliigels in Excel erzeugt. Die x-Achse bildet die Centerline, die graue
gestrichelte Linie stellt den Rumpfiibergang dar.

Tabelle 4.1 Vorlaufige Ergebnisse, Flugel

Ergebnisse Original A

P [°] 26.5 23.1 14.72%
tang ¢ 0.4986

A 0.2 0.217 7.83%
A 0.770 0.569 35.39%
Ao 0.260 0.381 31.83%
cr [m] 5 5.2726 5.17%
C; [m] 1.000 1.1425 12.47%
Ck [m] 3.85 2.9981 28.39%
Yk [m] 2.31 4.6769 50.65%
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16 15
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Flugeltiefe [m]
Bild 4.6 Vorlaufige Fligelgeometrie

Neben den zu hohen Abweichungen aus Tabelle 4.1 ist in Bild 4.6 ist zu erkennen, dass der
sich ergebende Abstand fiir den ,,Kink* zu niedrig ist.

Folgend werden die grau hinterlegten Parameter aus Tabelle 4.1 angepasst, bis die
Abweichungen der Ergebnisse, die aus Gl. (4.11) bis Gl. (4.15) resultieren, unter 1 % liegen.
Die Endergebnisse werden in Tabelle 4.2 zusammengestellt. Der Fliigel wird in Bild 4.7
dargestellt:
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Tabelle 4.2 Ergebnisse, Fliigel

Ergebnisse Original A
O 1 26.0 26.1 0.38%
tang e 0.4877
A 0.216 0.217 0.46%
A 0.569 0.569 0.14%
Ao 0.379 0.381 0.45%
(o [m] 5.25 5.2726 0.43%
C; [m] 1.134 1.1425 0.74%
Cy [m] 2.99 2.9981 0.29%
Yk [m] 4.64 4.6769 0.89%
15
16
14 10
12
5
E 10
3
o 38 0
0
o
g ° 5
4
-10
2
0 -15
-2 0 2 4 6 8 0 2 46 810
Fligeltiefe [m]
Bild 4.7 Angepasster Flugel

Der Originalfliigel ist an der Spitze abgerundet, daher weicht die Originalgeometrie der
Fairchild Dornier 728JET geringfiigig ab. Eine exakte Ubereinstimmung ist anhand der
verwendeten Gleichungen, die auf Grundlage von 2 Trapezen basieren, daher nicht moglich.
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4.12 Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe (MAC)

Die komplexe Form einer Fliigelhélfte kann durch ein 2-dimensionales Modell des Fliigels
ersetzt werden: die mittlere aerodynamische Fliigeltiefe MAC. Dadurch kann die
Druckverteilung iiber einer Fliigelhélfte in eine einzige Auftriebskraft und ein Nickmoment um
dem Neutralpunkt (AC) des MAC zusammengefasst werden. Die Liange cp4c des MAC
entspricht der mittleren Fliigeltiefe des realen Fliigels. Die x-Koordinate des MAC x40 wird
durch die Position x4, des Neutralpunktes AC festgelegt, der bei 25% des MAC liegt.

xMAC = xAC - 025 - CMAC (417)
MAC:

Innenfliigel cpac ;i
2 1+ A4+ 22

Cmac,i = 3’ Cr 1+ 1, (4.18)
l
AuBenfliigel cpac0:
2 14+ 2, + 23
Cmaco = 3" Ck # (4.19)
(%
Spannweite (MAC):
Innefliigel:
1 /1+2-1
Yuaci =i 5 () (4.20)
l
AuBenfliigel:
b 1 /1+2-4,
e =(3-7) 3 (T3 71°) (21
(%
Flache:
Innefliigel:
Sl' =Yk Cp- (1 + /11) (422)
AuBenfliigel:
b
So= (5= ) s 1+ 2,) (423)
MAC, gesamt:

Cmaci-Sitc - S
Coac = MAC,i i 5 MAC,0 0 (4'24)
w
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Position, MAC:
Sw
Streckung:
AuBenfliigel:
b—2-y,)?
A, = ( Yie) (4.26)
So
Pfeilwinkel, MAC:

100 1+ 41,

4 (25 1—/10> 427)

tangyac,2s = tan g — T
o

Die Gleichungen Gl. (4.18) bis Gl. (4.27) werden in Excel integriert. Die Ergebnisse werden in
Tabelle 4.3 zusammengefasst:

Tabelle 4.3 Ergebnisse, MAC

ChAC 4.223 [m]
CMAC,0 2.201 [m]
CmaC 3.231 [m]
Ymac,i 2.106 [m]
Ymac,o 3.794 [m]
Ymac 5.209 [m]
s, 38.190 [m’]
Se 36.810 [m’]
Sw 75 [m?]
A, 8.660

tand)MAcJ25 0.436

Pumac,2s 23.546 ]

Damit ergeben sich die Abweichungen aus Tabelle 4.4. Die mittlere aerodynamische Tiefe
MAC und der Neutralpunkt AC werden in Bild 4.8 dargestellt. Der Neutralpunkt AC liegt mit
25 % Abstand zur Vorderkante LE.
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Tabelle 4.4 Abweichungen, MAC

Einheit Berechnet Original A
CMAC [m] 3.231 3.266 1.09%
Ymac [m] 5.209 5.134 1.47%

Y
h

=
B

=
Pl

=
=

MAC

Fligelbreite [m]
[ ]

-2 0 2 4 <] 8
Fligeltiefe [m]

Bild 4.8 Diagramm MAC & AC

Anmerkung: Die Anfangsposition des MAC x4 ist nach GIl. (4.17) abhidngig von der
x- Koordinate des Neutralpunktes x,. . Da x4 nicht bekannt ist, wird x4 an die LE gelegt.
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5  Querruder und Spoiler

Die Profiltiefe der Querruder betrigt zumeist 20 ... 40% der Fliigeltiefe. Haufig liegen Werte
im Bereich um 30% der Fliigeltiefe. Querruder erstrecken sich typischerweise von 65% bis 95%

der Halbspannweite.

In der zivilen Luftfahrt nutzen die meisten Flugzeuge einen Tragfliigelkasten zur Aufnahme
von Kriften und Momenten. Der Tragfliigelkasten wird an der Vorderseite durch den
Vorderholm (front spar) und an der Hinterseite durch den Hinterholm (rear spar) abgeschlossen.
Die Wahl der Lage der Holme muss in Ubereinstimmung mit dem Hochauftriebssystem und
den Steuerflidchen getroffen werden. Die Scharnierlinie der Spoiler befindet sich direkt hinter
dem Hinterholm. Zwischen dem Hinterholm und der Scharnierlinie der Querruder muss, zur

Unterbringung vom Antriebsmechanismus der Querruder, Raum bleiben.

Typische Lagen der Holme sind:
e Vorderholm: 15 ... 30% der Fliigeltiefe,
e Hinterholm: 65 ... 75% der Fliigeltiefe.

Fiir die Auswahl der Geometrie der Querruder wird sich im frithen Entwurf i.d.R. an der
Geometrie bereits ausgefiihrter Flugzeuge orientiert. Orientierungswerte liefert in Bild 5.1:

Table 8.7¢) Jet Transports: Vert. Tail Volume, Rudder. Alleron and Bpoiler Data
-

Type Outb'd Outh'd 1Inb’a Inb'd Inb’d Qutb‘'d Outb'd Outd'd
All. All. Bpoiler iler Spoller BSpoiler fler iler
Span Chord Bpan ord Einge Span Chord mqo

Loc. Loc. Loc. Loc.

in/out in/out injout 4infout 4in/out 4in/o in/out in/o
fr.b/a !:.e' fr.b/2 !:.c' fr.c, tr.c' lt.c' tr.c'

BOEING

7171-200 T67.93 307,30 (147,37 LOB/.14 ,79/.69 . 4M/.T3 .16/.30 ,65/.63

7371-100 ~74/.9%4 L20/.21 «H40/,66 .14/.18 ,66/,.67 none none none

731=300 ~737.91 .23/.30 8/, 64 0.14 .84/,70 none none none

747-300B .T0/.95 .11/.17 467,67 127,16 0.71 none none none

747-8p «T70/.98 ,11/.17 A6/, 87 L137.16 9.71 none none none

757-3100 ~TE/. 97 227,06 AL/, 74 137,13 .T73).69 nmone none none

767-200 .T6/. 98 ,16/,15 L 16/,01 .0P/.11 .08/.78 .44/.67 ,13/.17 .%M/.M1

McDONNELL-DODGLAS

DC=-9 S80 _.64/.085 .31/.0% .35/,60 ,10/.08 .6%/.65 pnone none none

DC-9-50 «T8/.93 ,80/,83 «35/.60 ,10/.00 .69/.63 npone none none

DC=10-30 .75/.93 .29/.17 «17/.350 ,08/.06 ,78).74 ,43/.72 .11/.16 .78/.%

AIRBDS

Al0C-B4 «23/.99 ,32/.%0 «57/.7% ,16/.22 ,73/.72 npone none none

Alle none none +62/.8% ,16/.22 .6%/.6§% none none none

Lockheed L1011

~300 I17/.908 .3é/.322 «18/.39 ,08/.12 _.82/.73 .30/.7¢ _14/.124 .61/.61

Pokker P-28

~4000 «66/,91 ,39/.28 no lateral control spollers

Rombac/British Aerospace

1-11 493 _,.731/.92 Q.16 .37/.68 .06/.11 _60/.63% none none none

British Aercspace

146=200 «78/2,0 ,338/,31 J14/.70 .323/.27 .76/.68 npone none none

Tu-154 <TE/.98 ,34/.27 +A37.70 147,20 ,61/.60 pnone none none

Bild 5.1 Daten: Spoiler, Querruder (Roskam II)
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Erste Anhaltswerte konnten beispielsweise die Boing 727 oder Douglas DC-10 aus Bild 5.1
liefern.

Da keine konkreten Anforderungen an die Spoiler und Querruder vorliegen und fiir den frithen
Entwurf relativ viel Freiraum beziliglich der Geometrie und Parameter fiir Spoiler und
Querruder bestehen, wird an dieser Stelle direkt auf die Angaben aus den Spezifikationen von
Fairchild Dornier aus Bild 5.2 verwiesen:

Relative spar locations @ kink

front spar 145 %
rear spar 639 %
Ailerons:
Area 2x 0.942 * m?
Area to hingeline 2x 0924 m?
Inboard Y-datum 10600.7 * mm
Length along aileron axis 24015 * mm
Relative chord
- inboard 284" %
- outboard 2719 ™" %
Deflection angles
upwards 250 deg
downwards 250 deg
Spoilers:
Inner wing:
Number of spoilers per half span 1T -
Area per half span 0866 m?
Inboard Y-datum 30477 mm
Length per half span 1259.7 mm
Depth

- inboard 177 %

- outboard 212 %
max. deflection (ground) 450 deg
Outer wing:

Number of spoilers per half span 3 -
Total area per half span 206 m?
Inboard Y-datum 5200.3 mm
Total length per half span( incl. gaps) 36353 mm
Depth

- inboard 230 %

- outboard 254 %
max. deflection (ground) 450 deg

Bild 5.2 Daten: Spoiler, Querruder, Holme (Fairchild Dornier)
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6  Hochauftriebssysteme
Im Zuge der Dimensionierung wurde ein maximaler Auftriebsbeiwert von € 145, = 2.91 fiir

die Landung ermittelt. Fiir den Fall, dass zur Trimmung am Leitwerk ein Abtrieb erzeugt wird,
der ausgeglichen werden muss, wird ein Sicherheitsfaktor von 10% aufgeschlagen:

Crmax = 1.1 CpmaxiNiTiAL SIZING (6.1)
Crmax,t = CLmax,iniriaL sizing = 2.91
Gl. (6.1) ergibt:
—  Cpmax = 3.2

Der maximale Auftriebsbeiwert beriicksichtigt mit Gl. (6.2) den "reinen" Fliigel (clean) sowie
die integrierten Hochauftriebssysteme (Klappen, Vorfliigel):

CL,max = CL,max,clean + ACL,max,f + ACL,max,s (6-2)
Fliigel, "clean" CLmax.clean
Klappen (flaps) ACLmax.f
Vorfliigel (slats) AC) max,s

EnthrfsauftriebSbeiwert CL,max,INITIAL SIZING

Die Summe der zusitzlich Auftriebsbeiwerte durch Hochauftriebshilfen Acy gy und
Acp max,s muss mindestens der Differenz aus dem gesamten maximalen Auftriebsbeiwert fiir

die Landung C} ;4x clean Und dem Auftriebsbeiwert des reinen Fliigels €, 4, entsprechen.
0.95- ACL,max,f + ACL,max,s = CL,max,L - CL,max,clean (6-3)

Durch die Faktoren 1.1 und 0.95 nach Roskam II in GI. (6.1) und Gl. (6.3) wird erreicht,
dass der Maximalauftrieb des Fligels groBer ausfillt als CpgxiniTiaL sizing. Dies ist

notwendig, um fiir eine ausgewogene Summe der Krifte iiber das ganze Flugzeug zu erzielen.

Nach Datcom 78:

CL,max

CL,max,clean = ( > ’ CL,max,clean + ACL,max (6-4)

CL,max
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Die Machzahlkorrekturfaktor AC}, ;4 kann fiir Machzahl bzgl. der Landung M, vernachléssigt

werden, sofern M; kleiner 0.2 ist:

%
M, =222 (6.5)
Qo
_ 64.06m/s 0.187
L7 3432m/s
- ACL,max ~ 0
Bedingung nach DATCOM 78:
8 6.6
3:coSQys (6.6)
8
A=981>——=1782
3:cos@,s
— Bedingung erfiillt!
Tabelle 6.1 Ay -Parameter fir bekannte NACA - Profile ermittelt nach DATCOM 1978
Profiltyp Ay
NACA 4 digit 26.0-(¢/c)
NACA 5 digit 26.0-(t/c)
NACA 63 series 220-(t/¢)
NACA 64 series 213-(t/¢)
NACA 65 series 19.3-(¢/¢)
NACA 66 series 18.3-(1/¢)
Nach Tabelle Tabelle 6.1 fiir die NACA 63-Serie:
Ay =22-(t/c) (6.7)

Ay =22-0.15 = 3.3

Mit:
QL = 26°,
Ay = 3.3,

wird aus Bild 6.1 abgelesen:

- CL,max/Cl,max = 0.8
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SUBSONIC SPEEDS

Note: Untwisted, constant-airfoil-section wings

1.6
I M=0.2
14 A,
',
1.2 1.
cl'mx a
c'm 1.0 4’4/'-'
0
8 Se=——
\"'\\ '-"&2
6
4
0 10 20 30 40 50 60
App (deg)
Bild 6.1 C_L,max/c_l,max (DATCOM 1978)
Reynoldszahl:
“Vapp ' C
R= Po " Vaprp " Cmac 6.8)

No

Mit den ISA-Werten auf Meereshohe (Bodennihe):

Dichte, Luft po = 1.225 kg /m3,
Anfluggeschwindigkeit Vapp = 64.061 m/s
Mittlere aerodynamische Tiefe Cyac = 3.231m,
dynamische Zihigkeit no = 1.789-107% kg /ms ,

ergibt sich nach GI. (6.8) eine Reynoldszahl:
— R=142-107.

Damit folgt flir ¢, max clean aus Bild 4.4:

—  Cpmaxclean ~ 1.68

Nach Datcom 78 ergibt die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils durch
Klappen (flaps) an der Profilhinterkante nach Gl. (6.9):

ACL,max,f =kqyky ks (ACL,maX) (6.9)

base
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20 CURVE FLAPTYPE  AIRFOIL
T T 1 T T
L8 A| | BEST2SLOT | NACA ]
p L AVERAGE 2-SLOT'_ NACA )
—|= | JUFQWLER _ _ _ = ANY “[C L7
16 ¢ 1 NACA 2-SLOT —NACA 6-SERIES 414
(Ao ) NACA 1-SLOT ANY | AN/
&max "“"1 ) D| SpuT&pPaiN | ANV A A A )
. 4
AT
1.2 B
- ] JIA/ C /
1.0 _’_{";"’;/ D/
] -
8 ™
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

AIRFOIL THICKNESS (% wing chord)
MAXIMUM-LIFT INCREMENTS FOR 25%-CHORD FLAPS

AT REFERENCE FLAP ANGLE
Bild 6.2 (A c_L,max)_base bzgl. Auftriebsbeiwert einer Klappe (DATCOM 1978)
1.2
.
1.0
fd/
S 47
8 Ot~
8 ‘ko\:%r
K
1 6 Q-“}/ /’é"
: . Y
DL <0
) 9
4 Q\'?‘/ Qvf‘
7 S
S
Vv
2 74
pd
0
0 4 8 12 16 20 24 28 32
FLAP-CHORD (% wing chord)
FLAP-CHORD CORRECTION FACTOR
LOFT=F=FT=F 10
PrZe % T2
8 A /l'/ 8 S\dy
A/ 7
64— A © A=
¢ 1 N 2 k O (&)
k A 3 SALS
2 v 4 NS
4 /{,}“ OFEFERENCE — | [ &/ o] [ Note: |
A2 LAP ANGLE{ | é’ ) ‘,? For split or
2 / '2":?;/ O“\‘ phin ﬂapl’ 0—
r S use k3 = 1.04
/ oJ ||
0 0 2 4 6 8 10
© 10 20 30 4 50 60 ACTUAL FLAP ANGLE
FLAP ANGLE (deg) REFERENCE FLAP ANGLE
FLAP-ANGLE CORRECTION FACTOR FLAP-MOTION CORRECTION FACTOR
Bild 6.3 k-Faktoren bzgl. Auftriebsbeiwert einer Klappe (DATCOM 1978)
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Mit 1-Spalt-Fowlerklappen, einer Profildicke (t/c) = 15 %, einer Profiltiefe der Klappen von
30 % der Fliigeltiefe und einem maximalen Ausschlagwinkel von 35° werden aus Bild 6.2 und
Bild 6.3 abgelesen:

kl = 12
ky ~ 0.99
k3 = 1

(Actmax),,,, = 1.65

Damit folgt aus Gl. (6.9):
—  Acpmaxy = 1.98

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des gesamten Fliigel ldsst sich nach
Datcom 1978 mit Gl. (6.10) abschétzen:

Sw,
ACL,max,f = ACL,max,f ) S_Wf Ky (6.10)

Es wird vereinfacht angenommen, dass sich die Klappen {iber die gesamte freie (exponierte)
Fliche Sy xp (Bild 6.5), abziiglich der Querruderflachen am aiileren Fliigel, erstrecken. Daflir
wird die Breite b; fiir die Querruder festgesetzt und die Fliigeltiefe c,; an der Querruderkante
ermittelt. Die zugrunde liegenden Maf3e werden in Bild 6.4 dargestellt.

Bild 6.4 Flache, flaps S_W.,f

Differenz c,;" zur Fliigelspitze c,:
Cai' = bayi - tang g (6.11)

Fiir die Querruder wird eine Breite von b,;; = 2.2 m reserviert. Damit ergibt sich aus Gl. (6.11)
Cqil' =2.2m-tan(26°) = 1.175m

Swexp Wird genutzt, um die Flachen fiir die Vorfliigel und Klappen abschitzen zu konnen,

muss zundchst aber noch bestimmt werden.
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Exponierte Fliigelfliche Sw.exp :

Zur Ermittlung der exponierten Fliigelfliche Sy oy, wird die vom Rumpf eingeschlossene
Flache Sy, berechnet und von der gesamten Fliigelfliche abgezogen. Dazu wird die Flugeltiefe
an der Stelle des Rumpfiiberganges cgoor ermittelt. Die zugrunde liegenden Malle werden in
Bild 6.5 dargestellt. Die exponierte Referenzfliche wird bendtigt, fiir die Massenverteilung aus
Kapitel 8 und wird zur Abschétzung der Klappen- und Vorfliigelmalle herangezogen.

Sw,exp / 2

Bild 6.5 Ermittlung der exponierter Flugelflache S_W,exp

Differenz zur Fliigelwurzel c,.:
¢, = R-tangg (6.12)
¢, = 1.74 m - tan(26°) = 0.8488 m

Rumpfiibergang:

14

CrooT = Cr — Cr (6.13)
CrooT = (525 - 084‘88) m=44m

Eingeschlossene Fliiche:

SI;V CrooT T Cr
W _ RO " p 6.14
5 5 (6.14)
Sw _ 4.4+ 5.25

. — 2
> > 1.74 m = 8.398 m

Exponierte Fliche:
SW,exp =Sy —2- (SI;V/Z) (6.15)

Swexp = (75 — 2+ 8.398) m? = 58.2 m?
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Fliigeltiefe an den Querruderkanten:
Cait = C¢ + Cait

o = (1134 + 1.073) m = 2.207 m

Fliche Querruder:

= “bail

@ Ct + Cail
2 2

= 5 +2.41m = 3.675 m?

Sy 113442207
2

Fliche, flaps:
SW,f = SW,exp -2 (Sail/z)

Sw,s = (582 — 2-3.675) m? = 50.85 m?

Mit Sy, = 75 m? resultiert:
> Syy/Sw = 0678

Aus Bild 6.6 folgt, bei einer bei einer Fliigelpfeilung ¢,5 = 23.91°:

— K, =0.875

Damit ergibt Gl. (6.10):

S
ACymasxs = DCLmaxs " —L- K, = 1.65-0.678 - 0.875 m = 1.1747 m

Sw

(6.16)

(6.17)

(6.18)
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1.00
90 =
\R
80 \\

.70

KA i : \

AN

- 2 3
KA (1-0.08 cos A!c/4) cosAAcM \

60 . S

.50
0 10 20 30 40 50 60

Ac/q (deg)

Bild 6.6  Korrekturfaktor zur Beriicksichtigung der Pfeilung (Datcom 1978)

Fiir die Vorfliigel gilt:
SW,s
ACL,max,s = ACL,max,s ’ S_ "COS Py, (6.19)
w
CI
ACL,max,s = C1.6,max " Mmax "Ms * 6f ’ ? (6.20)
c -
fen c
Fc{ v
v, _ _ AIRFOIL CHORD
R —= = PLANE
3 1 _ /‘D/ ?Lhﬁ
cpo
D R
pEFLE SLAT

Bild 6.7  Geometriedefinition eines Profils mit Slat (Datcom 1978)

Alle Faktoren zur Bestimmung Acy ;145 s Werden Bild 6.8 entnommen werden. Die
geometrischen Zusammenhinge werden in nach Bild 6.7 illustriert.
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Mit:

c'fc=12,

6y = 26.3°=0.459rad
LER/(t/c) = 0.1245/0.15 = 0.83,
crfc =02,

werden die Faktoren abgelesen:
Nmax = 1.75,

Ns = 0.7 ,

cl,5,max =1.6.

Damit resultiert aus Gl. (6.20):

!

C
ACimaxs = Cogmax * Mhmax s * 8 - — = (1.6 1.75- 0.7 -0.459 - 1.2) m = 1.0796 m

Um die Fldche fiir die Vorfliigel abschétzen zu konnen, wird vereinfacht angenommen, dass
sich die Vorfliigel {iber die gesamte Spannweite der exponierten Fliigelfliche erstrecken:

Damit wird die Flache bzgl. der Vorfliigel:
SW,S = SW,exp = 582 mz

—  Sws/Sy =58.2/75 = 0.776

Der Winkel fiir die Scharnierlinie wird an dem Vorderholm, also der 25%-Linie angenommen:
— (pH.L. = 23910

—  cos@y. = 0914

Eingesetzt in GI. (6.20) folgt:

S
AC, max.s = DCLmaxs % cos @y, = (1.0796 - 0.776 - 0.914 ) m = 0.766 m
w
Folgend kann die Bedingung aus Gl. (6.3) gepriift werden:
0.95- ACL,max,f + ACL,max,s = CL,max,L - CL,max,clean
(0.95-1.163 + 0.766) > (3.2 —1.344)
1.871 > 1.857

—  Die Bedingung aus GI. (6.3) wird somit erfiillt!
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7  Leitwerksauslegung I

Die Leitwerksauslegung wird in 2 Teile aufgeteilt (Leitwerksauslegung 1 & II). Die
LeitwerksgroBen werden mit Hilfe des sogenannten Leitwerkvolumens (tail volume)
abgeschitzt. Diese erste Schitzung der Leitwerksgrole ist fiir die Berechnung der
Flugzeugmasse und der Schwerpunktlage relevant. Nachdem die Massen- und
Schwerpunktermittlungen der einzelnen Flugzeugsegmente erfolgt, werden mit dem Kapitel
Leitwerksauslegung II die LeitwerksgroBen préziser erfasst. Im Grunde funktionieren
Leitwerke wie (kleine) Fliigel, weshalb viele Zusammenhénge, die fiir die Fliigelauslegung
gelten auch entsprechend auch fiir Leitwerke angewendet werden konnen. Der wesentliche
Unterschied besteht darin, dass Leitwerke das Auftriebspotential, welches Sie anzubieten
vermogen, nicht ausschopfen.

Leitwerke dienen der Trimmung, Steuerbarkeit und die Stabilitit des Flugzeuges. Durch
Verwendung eines THS (trimmable horizontal stabilizer), einer trimmbaren Hohenflosse, ist
ein erweiterter Schwerpunktbereich moglich. Die Auslegung der Leitwerke erfolgt als
Normalleitwerk (conventional tail).

7.1  Hohenleitwerk (HLW)
V- Form / Einstellwinkel, HLW:

Die V-Form des Hohenleitwerks kann so gewihlt werden, dass das Leitwerk aus dem
Triebwerksstrahl heraus gebracht wird. Bei fest eingebautem HLW sollte, um Abtrieb zu
erzeugen, ein Einstellwinkel von etwa 2 ... 3° nach unten gewidhlt werden. Besser, respektive
flexibler ist eine trimmbare, also bewegliche Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer,
THS), die einen groBeren Schwerpunktbereich ermdglicht. Die trimmbare Hohenflosse ist die
Standardlosung bei Transportflugzeugen, so auch bei dem Vorbildflugzeug, der Fairchild
Dornier 728. Ein fester Einstellwinkel ist aufgrund des THS nicht notwendig. Die V-Form des
Hohenleitwerks wird mit einem nach Roskam II iiblichen Wert fiir strahlgetriebene
Verkehrsflugzeuge mit 6° festgelegt.

Streckung, HLW:
Die Streckung des Hohenleitwerks sollte etwa die Hélfte der Streckung des Fliigels ergeben:

Ay =054 (7.1)
Ay =05-981=xx=5
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Pfeilung, HLW:

Um eine hohere kritische Machzahl des Hoéhenleitwerks zu erreichen und ein Verlust der
Wirksamkeit durch Verdichtungsstdfe zu vermeiden, sollte Pfeilung des Hohenleitwerks um
etwa 5° gegeniiber der Pfeilung des Fliigels erhoht werden. Durch die groBBere Pfeilung kann
der Auftriebsgradient des Hohenleitwerks geringer ausfallen als der Auftriebsgradient des
Fliigels, wodurch das Hohenleitwerk, im Vergleich zum Fliigel, erst bei groferen
Anstellwinkeln in ein tiberzogenen Flugzustand erreicht:

®H25 = P25 +5° (7.2)
@25 = 2391+ 5° = 28.91°

Kritische Machzahl, HLW:
Um die Wirksamkeit der Leitwerke auch bei hohen Geschwindigkeit garantieren zu konnen,
sollte die kritische Machzahl der Leitwerke M., y und M.y um AM = 0.05 hoher liegen
als die kritische Machzahl des Fliigels M,,;.,, . Bei der Wahl des Profils, der Pfeilung, der
relativen Dicke und des Auftriebsbeiwerts der Leitwerke ist AM = 0.05 anzustreben. Die
Parameter aud GIl. (7.7) passen nidherungsweise zueinander, wenn die Machzahl des
Widerstandsanstiegs Mpp des Leitwerks um AM = 0.05 gegeniiber der Fliigelauslegung
erhoht wird.

Mpp = Mcg + 0.02 (7.3)
Mpp =0.78+ 0.2 =0.8

MDD,H = MDD,V = MDD + 005 (7.4)

MDD,H = MDD,V = MDD + 005 = 085

MDD,eff,H = Mpp,u \ COSPy 25 (7.5)

Mpp.esrn = 0.85 - 1/cos(28.91°) = 0.795
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Relative Dicke, HLW:

Die relative Dicke des Hohenleitwerks sollte etwa 10% geringer als die relative Dicke im
AuBenfliigel ausfallen, wodurch eine hohere kritische Machzahl des Hohenleitwerks erreicht
werden kann und VerdichtungsstoBe ihre Wirksamkeit erhalten konnen:

e~ (@)
- = (= -0.9 7.6
(C HLW C wingtip ( )

Aus Gl. (7.6):
t

(_) = 0.15-0.9 = 13.5 %
C HLW

Alternativ:

3.5
t 5+ M3
(—) =03 cospy, | [1— ( DDHe/] 2) '
¢/ 5+ (ky —0.25C,p)

Symmetrisches Profil:

3
’1 - MI.Z)D,H,eff (7 7)

MZp ers

— CL,H = 0

Mit neueren superkritischen Profil:

GL. (7.7) ergibt:
—  (t/c)y =13.26%
Profil, HLW:

Es werden ausschlieBlich symmetrische Profile fiir Seitenleitwerke verwendet. Fiir
Hoéhenleitwerke werden symmetrische oder nur sehr leicht gewdlbte Profile eingesetzt mit
9 ... 12 % relativer Profildicke genutzt. Gingige Profile sind beispielsweise NACA 0009 oder
NACA 0012. Ein HLW soll entgegen dem Fliigel Abtrieb erzeugen. Daher werden
unsymmetrische Hohenleitwerksprofile kopfiiber eingebaut. Die Ergebnisse aus Gl. (7.6) und
Gl. (7.7) fordern eine relative Dicke um die 13 %. Fiir den Nachentwurf wird das Profil NACA
0012 aus Bild 7.1 gewéhlt:
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Bild 7.1 NACA 0012 (Wikipedia 2)

Zuspitzung, HLW:

Zur Reduktion der Produktionskosten kdnnen bei Flugzeugen der allgemeinen Luftfahrt
Leitwerke mit einer Zuspitzung bis A = 1 gebaut werden (Rechteckleitwerk). Ubliche Werte
werden mit Tabelle 7.1 zusammen gefasst. Es Wird fiir den Nachentwurf ein "Normalleitwerk"
verwendet.

Tabelle 7.1 Ubliche Streckungen & Zuspitzungen fir Leitwerke nach Raymer 1989

Hohenleitwerk Seitenleitwerk
A A A A
Normalleitwerk 3.00 ... 5.00 03...0.6 1.3..2.0 03...0.6
T-Leitwerk wie Normalleitwerk | wie Normalleitwerk 0.7..1.2 0.6...1.0

Gewihlt: Ay =04
Leitwerksvolumenbeiwert:

Die erforderliche Hohenleitwerksfliche wird iiber den Leitwerksvolumenbeiwert Cy; und dem
Hebelarm des Hohenleitwerks [ ermittelt. Dabei entspricht [;; dem Abstand der Neutralpunkte
von Fliigel und Hohenleitwerk:

Syl
Cy = H' 'H

= (7.8)
Sw * Cmac
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Tabelle 7.2 Ubliche Werte fiir die Leitwerksvolumenbeiwerte nach Raymer 1989

Typical values

Horizontal ¢y Vertical ¢,
Sailplane 0.50 0.02
Homebuilt 0.50 0.04
General aviation—single engine 0.70 0.04
General aviation—twin engine 0.80 0.07
Agricultural 0.50 0.04
Twin turboprop 0.90 0.08
Flying boat 0.70 0.06
Jet trainer 0.70 0.06
Jet fighter 0.40 0.07
Military cargo/bomber 1.00 0.08
Jet transport 1.00 0.09

Ein typische Leitwerksvolumenbeiwert fiir das Hohenleitwerk fiir strahlgetriebene
Verkehrsflugzeugen nach Tabelle 7.2:

Bei trimmbarer Hohenflosse reduziert sich dieser Wert um 10 % bis 15 %:
— Cy =072

Tabelle 7.3 Ubliche Werte fiir die Leitwerkshebelarme nach Raymer 1989

Flugzeugkonfiguration I, bzw. I, betragen etwa
Propeller vorn am Rumpf angeordnet 60% der Rumpflinge
Triebwerke am Fliigel 50 ... 55% der Rumpfliange
Triebwerke am Heck 45 ... 50% der Rumpflange
Entenleitwerk, control canard 30 ... 50% der Rumpflange
Segelflugzeug 65 % der Rumpflange

Nach Tabelle 7.3 wird ein iiblicher Hebelarm mit 50 % der Rumpfldnge angenommen:

ly =0.5-27.17m = 13.58 m
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Erforderliche Hohenleitwerksflache:

_ CySw - Ctmac

Sy=—— (7.10)
Ly
g _0.72-75m2-3.23m_ 12.84 m?
H 13.58 m CoecEm
Spannweite, HLW:

bH =W/AH'SH (711)

by =+/5+ 12.84mz = 8.01 m

7.2  Seitenleiwerk (SLW)

Streckung / Zuspitzung, , SLW:
Aus Tabelle 7.1 wird die Streckung Ay & Zuspitung A, nach Raymer 1989 gewéhlt:

— AV=2m

Pfeilung, , SLW:

Nach Roskam II liegt der Pfeilwinkel ¢y ,5

fiir Flugzeuge mit hohen Fluggeschwindigkeiten aufgrund von Kompressibilititseffekten des
Seitenleitwerks 35 ... 55°:

—  @yzs =35°

Kritische Machzahl, SLW
Mpperrv = Mppy = 1/ COSQy 25 (7.12)

Mpp.essy = 0.85 - 4/c0s(28.91°) = 0.769
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Relative Dicke, SLW:

N

1= MZpyers (7.13)

3.5

t / 5 4+ M?

<_) =03" COSQy 5 1-— < DDVers 2) :
/v \ 5+ (ky — 0.25C,y)

2
MDD,V,eff

Symmetrisches Profil:

— CL,V = 0

Mit neueren superkritischen Profil:

GL. (7.7) ergibt:

—  (t/c)y =13.8%

Profil, SLW:

Es wird analog zum HLW das symmetrische Profil NACA 0012 verwendet.

Erforderliche Seitenleitwerksfliche:

» (7.14)

Sy
Mit:
lH = lV = 1358 m

und aus Tabelle 7.2:
Cy =0.07,

resultiert die Flache fur das SLW:

_0.07-75 m?-27.12m

- = 10.48 m2.
v 13.58 m m

Spannweite, SLW:

by = /A, -S, (7.15)

b, =+/5-m 16.05m? = 4.58 m
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7.3 Hohen- und Seitenruder

Hohen- und Seitenruder beginnen am Rumpf und erstrecken sich bis zu etwa 90% der (Halb-)
Spannweite des Leitwerks oder auch bis zur Spitze des Leitwerks. Die Profiltiefe der Ruder
betragt etwa 25 ... 40% der Profiltiefe des Leitwerks.

Maximaler Ausschlag (Scholz 2020):
e Hohenruder
o 15 ...25° nach unten
o 25 ...35°nach oben

e Seitenruder
o 25 ...35°nach links / rechts

Hohen- und Seitenleitwerk des Entwurfes erstrecken sich Rumpf bis zur Spitze des Leitwerks.
Die gewihlten Werte orientieren sich an den iiblichen Maximalwerten nach Scholz 2020:

Profiltiefe:
e HLW

= 35%
e SLW

= 35%

Maximalausschlag:
e Seitenruder
= 30° links / rechts
e Hohenruder
= 30° nach oben
= 20° nach unten
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8 Masse und Schwerpunkte

8.1 Class I Massenprognose nach Raymer 89

Flugzeuggruppen:
e Fliigel,
e Rumpf,
e Seitenleitwerk,
e Hohenleitwerk,
e Haupt & Bugfahrwerk,
e Triebwerke,

e Systeme.

Swr = (Cr Ly _) “dp (8.1)

Benetzte Fliche des Rumpfes my ;. nach Torenbeek 88:
2

2\3 1
mEgeS:T['dF'lF'(l__) - 1+_2 (82)
' Ar 2z

Wl N

2 1
Swetr =T 3.48m-27.17 m- (1 - —) : (1 + 7_812) = 247.89 m?

7.81

Umstromte Leitwerksfliche S,y oseq,tqair (Abschidtzung):
Sexposed,tail =2-(Sy—Sy) (8.3)
Sexposed,tail =2-(Sy —Sy) = 46.65 m?

Triebwerksmasse mg, 4., (beide TW) nach Raymer 89:

1.1
0.1;48 _ (@) . 00451 (8.4)

MEg ges = 2
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0.1448 /111200.43\*!
Mg ges = < )

980665 z . e—0.045-4.8> kg = 1972.53 kg

Sexposed,W = 58.2m?

(Sexposed,W = Sexp,W)

Betriebsleermasse nach Tabelle 8.1:

Tabelle 8.1 Betriebsleermasse nach Class | Massenprognose (Raymer 89)

Bezugsgrife Einheit Wert Faktor| Masse
Fliigel Sexposed,w m?* 58.20 49 2851.80
Rumpf SwetF m? 247.89 24 5949.27
Leitwerke S exposed.tail m* 46.65 27 1259.52
Bugfahrwerk Mo kg 35200.14 0.006| 211.20
Hauptfahrwerk Mo kg 35200.14 0.037 | 1302.41
Triebwerke ME ges kg 1954.86 1.3 2541.32
Systeme Mo kg 35200.14 0.17 | 5984.02
Betreibsleermasse Mae kg 20099.54
Kraftstoffmasse

my

Mmp = Myro (8.5)

Myro

mg = 35200.12 kg - 0.192 = 6757.25 kg
Maximale Abflugmasse:

Die maximale Abflugmasse ergibt sich aus Addition der Betriebsleermasse mgg, der
maximalen Nutzlast my,p; und der Kraftstoffmasse mpg:

Myro = Mg + Myp, + Mg (8.6)
Class I Massenprognose:
Maximales Startgewicht my,r¢ ; nach Class I Massenprognose:
Myro,; = (20099.54 + 8554 + 6757.25) kg = 35410.79 kg

Abweichung nach Class I Massenprognose:
— AmMTO'I =0.6 %
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8.2  Class II Massenprognose nach Torenbeek 88

Flugzeuggruppen:
o Fligel
e Rumpf
o Seitenleitwerk
e Hohenleitwerk
e Haupt & Bugfahrwerk
e Triecbwerksgondel
e installierte Triebwerke

e Systeme

Strukturelle Spannweite bg:

by, = b/coss
by = 27.12/cos(17.09°) = 28.38 m
Bruchlast-Faktor n,:

Ny = 1.5 iy
Ny = 1.5 njjy
Maximale Nullkraftstoffmasse my,,r:

Muyzr = Myro — ME

myzr = 35200.14 kg — 6757.25 kg = 28442.89 kg

Faktor b,..; (Referenzwert):
brer = 1.905m

Sichere Lastvielfache ny;,, (nach CS 25.337):
Njim = 2.5

(8.7)

(8.8)

(8.9)

Verhiiltnis struktureller Spannweite / Profildicke an der Fliigelwurzel (freitragender Fliigel):

b
= =140
t
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Fliigelmasse m,,:

0.3
my, _ bref bs/tr
=6.67-1073-p%75-[ 1+ “ M, 055 (— (8.10
Muyro s by uit Muzr/Sw )

Gl. (8.10) gilt fiir Flugzeuge mit my;ro > 5700 kg.

Fliigelmasse:
—  my, = (M, /Myre) - Myro = 0.108787 - 35200.14 kg = 3829.33 kg

Korrekturen bzgl. Gl. (8.10):
e +2% fiir einen Fliigel mit Spoilern
e -5% fiir zwei Triebwerke am Fliigel

— m,, =3714.45 kg

Die Sturzflugmachzahl M, ist erfahrungsgemdl um AM = 0.05...0.09 groBer als die

Reiseflugmachzahl Mcg.
Sturzflugmachzahl:
mp = mcr + 0.09 (8.11)
mp = 0.78 + 0.09 = 0.87
Sturzgeschwindigkeit V},:
VD = MD ) aCR (812)

Vp =0.87-295.07m/s = 256.71 m/s

Rumpfmasse mgs01q4e fiir Flugzeuge mit Sturzfluggeschwindigkeiten V, > 128.6 m/s und
kreisformigen Rumpfquerschnitt:

/ Iy
Myusetage = 023 [Vp 5=~ Srwet (8.13)
F

2-3.48

Mfyselage = | 0-23 - \/ 256.71 - .247.8912 | kg = 3843.52 kg

Faktoren fur das HWL mit Trimmbarer Hohenflosse und das SWL:
kH = 11
kV = 1
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Pfeilwinkel 50%-Linie, Leitwerke:

HWL:
tangy so = tangy ;s — E (m . /1H> (8.14)
0 = tan(28.91°) * (25 1_0'4)—0466
AMPaso = EMLS. 5 \100 1+04/ "
had <pH,50 = 25010
SLW:
4 (25 1-2,
tangy so = tangy ;s — E (m T /11/) (8.15)
t — tan (35°) — (25 1_0'6)—0575
angyso = tan (35°) =2 (755 15 06) =
g (pV,SO = 29910
Leitwerksmassen:
HLW:
ky S (62 S °% Vo 25) 8.16
m — . . . — . .
" e 103 - \/cos@y 50 (8.16)
12.84 92 .256.71
my =(1.1-16.052- |62 —2.5| ) kg = 358.2 kg
103 - /cos(25.01°)
SLW:
ks, (62— 2 Vo 25) 8.17
m — . . . — i .
%4 \%4 %4 103 \/m ( )

13.48 %2 - 256.71

103 - /c0s(29.91°)

my = (1 -13.48 - [62 : - 2.5]) kg = 260.5 kg
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Fahrwerk:

Fahrwerksmasse ergibt sich aus der Summe aus Bugfahrwerksmasse m gy &
Hauptfahrwerksmasse m,; 5. Die Koeffizienten fiir Gl. (8.18), respektive Gl. (8.19) werden
Tabelle 8.2 entnommen.

Tabelle 8.2 Koeffizienten zur Berechnung der Fahrwerksmasse (Torenbeek 88)

airplane type gear type gear component A4, B, Cie D,
jet trainers and retractable gear main gear 15.0| 0.033| 0.0210 -
business jets nose gear 54| 0.049 - -
other civil types fixed gear main gear 9.1| 0.082|0.0190 -
nose gear 11.3 - 0.0024 -
tail gear 4.1 - 0.0024 -

retractable gear main gear 18.1| 0.131]0.0190| 2.23 107

nose gear 9.1| 0.082] - 297 10°
tail gear 2.3 - 0.0031 -

Tiefdecker: K;; = 1

My = kg (A + Brg * Muro ** + Cu6 - Myro + Dig * Mo >/ (8.18)
 mygn = 239.44kg

My = ki - (Are + Big - Muro ** + Cue * Muro + Dig " Myro 3/ (8.19)

— mLG‘M =1170.83 kg

My = Mgy + Mg M (8.20)

mye = (239.44 + 1170.83) kg = 1410.27 kg

Triebwerksgondeln bei ZTL-Triebwerken:

0.065 - T
my = TTO (8.21)

(0.065 -111200.43
my =

9.80665 ) kg =737.05kg
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Installierte (turbo fan) Triebwerke:
Mg inst = kg kipy - Mg ges (8.22)
Mg inse = 1.15-1.18 - 1972.53 kg = 2676.73 kg

kr = 1,15 fiir strahlgetriebene Passagierflugzeuge mit Triebwerken (TRW) in Gondeln
ki, = 1,18 fiir TRW mit Schubumkehr

Systemmasse:
Mgys = Kequip * Muro + 0.768 kg /¢ * Myro 2/3 (8.23)

mgys = (0.14 - 35200.14 + 0.768 - 0.88 - 35200.14 2/3 ) kg = 5653.91 kg

kgquip = 0.14 Kurzstrecken-Transportflugzeug
krp;c = 0.88 fiir Transportflugzeuge mit primdrer Flugsteuerung - einschlieBlich

Spoilern - mittels Sekundérenergie (z.B. Hydraulik) und Landeklappen-
und Vorfliigelantrieb.

Die Summe der einzelnen Massengruppen ergibt die Betriebsleermasse:
—  mpp = 18860.06 kg

Aus der Betriebsleermasse kann die max. Startmasse berechnet werden kann. Der Wert wird
nun als Startwert fiir eine erneute Berechnung der Einzelmassen herangezogen. Die Iteration
wird wiederholt, bis die Anderung der max. Startmasse zwischen zwei Schritten unter 0,5%
liegt. Diese (innere) Iteration liefert folgende Ergebnisse:

Mpyp;, + Mog

Myro = MFF (8.24)

8554 + 18654.63
MTO = (

Toc ) kg = 34183.69 kg

Die Ergebnisse fiir die maximale Startmasse werden in Tabelle 8.3 angegeben:

Tabelle 8.3 Massenprognose Class I

Iteration Mymo [KE) A
0 35200.14
1 34153.56 2.97%
2 33814.12 0.99%
3 33703.86 0.33%
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Sofern das finale Ergebnis mehr als 5 % vom Startwert abweicht, muss die Fliigelflaiche und
der Startschub angepasst werden und folgend eine neue Iterationsschleife gestartet werden. Mit
dem Endresultat aus Tabelle 8.3 ergibt sich eine Abweichung von 4.21 % zum Startwert, womit
der tolerable Grenzwert nicht tiberschritten wird.

Die Massenaufteilung wird in Tabelle 8.4 zusammengefasst:

Tabelle 8.4 Massenaufteilung, Class Il Massenprognose

Masse Wert |kg]
Fliigelmasse mw 3622.07
Rumpfmasse Mfuselage 384352
HLW-Masse mH 358.20
SLW-Masse mv 260.50
Bugfahrwerksmasse mLG,N 232.04
Hauptfahrwerksmasse  mLG,m 1125.89
TWR-Gondelmasse mn 737.05
inst. TWR-Masse ME,inst 2652.75
Systemmasse msys 5440.69
Betriebsleermasse MmoE 18272.70
maximale Startmasse mmTo 33703.86

In Tabelle 8.5 werden die Abweichungen der genutzten Verfahren zum Original
gegeniibergestellt

Tabelle 8.5 Verfahrensvergleich, Massenbestimmung

Mymo [ke) 4
TLARs 35200.00
Dimensionierung 35200.14 0.00%
Class | 35410.79 0.60%

Class Il 33703.86 4.25%
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8.3 Schwerpunktberechnung

Das Flugzeug wird fiir die Schwerpunktberechnung in zwei Hauptgruppen aufgeteilt:
e Hauptgruppe Rumpf FG:
o Leitwerke
o Rumpf
o Systeme
o Bugfahrwerk
e Hauptgruppe Fliigel WG:
o Fligel
o Hauptfahrwerk
o Triebwerke & Gondeln

Schwerpunkt der Massegruppen

Den Massegruppen muss jeweils ein Schwerpunkt SP zugeordnet werden. Fiir Triebwerke,
Bug- und Hauptfahrwerk ist der Schwerpunkt durch den entsprechenden Anbauort am Flugzeug
festgelegt. Der Anbauort von Bug- und Hauptfahrwerk wurde bisher noch nicht rechnerisch
erfasst. Die Positionen der Einzelschwerpunkte der Massegruppen orientieren sich am
Vorbildflugzeug. Der Schwerpunkt der Systeme und der Ausriistung wird mit 45 % der
Rumpflinge und der Rumpfschwerpunkt bei 43.5 % der Rumpflinge angenommen. Die
Rumpfnase bildet den globalen Nullpunkt. Die Ergebnisse der Massengruppen werden in
Tabelle 8.6 und Tabelle 8.7 zusammengetragen:

Tabelle 8.6 Massenverteilung, Rumpfgruppe

Masse SP m - 5P
Massegruppe FG [kg] [m] [m kg]
Rumpfmasse M fceinge 3843.52 11.82 45424.77
Systemmasse m sy 5440.69 12.23 66518.30
HLW my 358.20 23.50 8418.04
SLwW my 260.50 22.30 5808.96
Bugfahrwerksmasse Mg 232.04 435 1009.49
¥ Rumpfgruppe Mg 10134.95 127179.56

Tabelle 8.7 Massenverteilung, Fligelgruppe

Masse 5P m - 5P
Massegruppe WG [ke] [m] [m kg]
Fliigelmasse my 3622.07 11.60 42015.01
Hauptfahrwerksmasse m s yu 1125.89 14.25 16047.16
TWR-Gondelmasse my 737.05 10.74 7915.96
inst. TWR-Masse M Einst 2652.75 8.66 22967.90

¥ Flagelgruppe mys 8137.76 88946.03
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Schwerpunkt Rumfgruppe:

xm; - SP;
X = o (8.25)
FG Mre
— xFG = 1255 m
Schwerpunkt Fliigelgruppe:
m; - SP;
Xye = 2mi - Sh (8.26)
My g

— Xwa = 10.93 m

Vorderkante der mittleren aerodynamischen Profilsehne (LEMAC):
— XLEMAC — 11.59 m

Abstand des Schwerpunkts der Fliigelgruppe zur Vorderkante der mittleren aerodynamischen
Profilsehne xWG,LEMAC:

Xwe LEMAC = XLEMAC — Xw¢ (8.27)
— xWG,LEMAC = 09455 m

Xwe LEmac Verbleibt fiir die weiteren Rechnungen konstant.

Aus der Forderung, dass Schwerpunkt des leeren Flugzeugs auf der 25%-Linie der mittleren
aerodynamischen Fliigeltiefe liegen soll, ergibt sich:

Xce,LEmac = 0.25 - cyac (8.28)

— xCG,LEMAC = 0.8076 m

Mittels Momentengleichgewichts um LEMAC kann die erforderliche Verschiebung des Fliigels

ermittelt werden:

My ¢
XLEMaC = XpG — XcG,LEMAC T o (xWG,LEMAC - xCG,LEMAC) (8.29)
FG

— XLEMAC = 11.63 m

Differenz zu der urspriinglich angesetzen Lage von LEMAC:
— A XLEMAC = 00352 m

Gesamtschwerpunkt des Flugzeugs x.;:

Xce = XcG,LEMAc T XLEMAC (8.30)
b d xCG == 1244’ m
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Fiir unterschiedliche Belade-Szenarien wird nach Tabelle 8.8 ein Schwerpunktbereich mit einer
Spanne von 0.22 - ¢y 4 bereitgestellt:

Tabelle 8.8 Schwerpunktbereich verschiedener Flugzeugtypen (Roskam II)

Type C.G. Range Type C.G. Range
fr.cw fr.cw
Homebuilts 0.10 Military 0.10
Trainers
Single Engine 0.06-0.27
Prop. Driven Fighters 0.20
Twin Engine 0.12-0.22 Mil.Patr. 0.30
Prop. Driven Bomb and
Transp.
Ag. Airpl. 0.10
Fl.Boats, 0.25
Business Jets 0.10-0,21 Amph. and
Float
Regional TBP 0.14-0.27 Amph. and
Jet Transp. 0.12-0.32 Supersonic 0.30
Cruise

Vorderster Schwerpunkt X¢g most, fwa:

XcGmost,fwd = Xce — 0.5+ 0.22 - cyac (8.31)
—  X¢Gmost,fwd = 12.08 m
Hinterster Schwerpunkt X most,art:

XcGmostart = Xcg + 0.5 0.22 - cyac (8.32)
—  XcGmostart = 12.79m

Schwerpunktbereich:
12.08 m < x¢6 £ 12.79m
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9  Leitwerksauslegung I1

9.1 HLW, allgemein

Auslegungen nach:
1. Steuerbarkeit
2. Stabilitét

Die Auslegung auf Steuerbarkeit und Stabilitit liefern je eine Geradengleichung mit der
Variablen Xcg_ac). Dabei entspricht X(cc_acy dem Abstand AC zum Schwerpunkt bezogen

auf MAC. Diese Geraden werden in ein gemeinsames Diagramm eintragen. Die HLW-Flédche
wird in Abhédngigkeit vom erforderlichen Schwerpunktbereich ermittelt.

9.2 HLW, Auslegung nach Steuerbarkeit:

Die Triebwerke befinden sich unter dem Fliigel, weshalb als kritischer Flugzustand der
Landeanflug bei maximaler Klappenstellung dimensionierend ist. Es entsteht ein Moment um
die Querachse.

HLW-Fléache nach Steuerbarkeitsforderung als Geradengleichung der Form:

Su Cy Cuw + Cuw
- — - . " xCG_AC + - - (91)
Sw  Cou My (lu / cmac) CouNMu (g /cmac)
SH
—=a'x +b
Sw CG_AC 9.2)
Leitwerkshebelarm:
ly = XacH — XLEMac — Xac LEMAC (9.3)
xAC—LEMAC = 025 . CMAC = 025 . 32305 = 08076 m
— 1y =11.07m
Geradensteigung:
‘L 9.4)
a= .
Cop Nu- (lg/cmac)
Ubliche Werte:

T’H = 09
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Coy =—0.5 (Abtrieb)
Aus Dimensionierung:
C, =291

Aus Kap 5:
Cyvac = 3.2305

— a=-1.887

Landeanflugmachzahl:
Vapp 64.06
M, = ——=———-=10.187
L™ ay ~ 3432

Fir das gewihlte Profil wird der Nickmomentenbeiwert bezogen auf den Neutralpunkt
abgelesen (Abbott 1959):
— Cvo = —-0.11

Aus Kap 6:
— ACL,flapped = 1.96

Verhiltnis Druckpunkt xqp zu cpac:
— xCP/CMAC = 0.44

Relative Profiltiefenerhohung durch den Klappenausschlag (maximal 35°):

Cl

== (0.3 c-cos(35°) +¢c)/c 9.5)
— c¢'/c =125
Aus Forderung:
d xAc/CMAC = 025

Nickmomentenbeiwert des Profils mit Klappenausschlag:

CM,0,flapped = Cm.0 T Acy (9.6)
Xac xcp (€

Acy = Ac flappea l— - <_>l 9.7)
Cmac Cmac \€

- Acyy = —0.5844
d CM,O,flapped = —0.6944
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(b) A=0.5
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QUARTER-CHORD SWEEP ANGLE, A /4 (deg)
Bild 9.1 Einfluss der linearer Schrinkung auf den Nickmomentenbeiwert (Datcom 78)
Aus vorangegangenen Kapiteln:
Et = _30

A =981
@5 = 23.91°

Aus Bild 9.1:
(Acyo/€:) = —0.08-1/°

Nickmomentenbeiwert des Fliigels bezogen auf den Neutralpunkt (fiir M; < 0.2):

A - cos? @, Acy
CM,W = CMm,0,flapped .A + 2 cospys + ( € 0) "€t 9.8)
Staudruck, Landung:
1
qQ=5"p: Viep 9.9)

Dichte (Bodennihe):
p = 1225kg/m3
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Aus vorangegangenen Kapiteln:
Tro = 111200.43 N

Sw = 75m?

Vipp = 64.06 m/s

— q = 2513.58 N/m?

Unter der Annahme, dass zur Uberwindung des durch den Klappenausschlag stark erhohten
Widerstands beim Landeanflug noch ein Schub von T = 0.3 - Ty, bebdtigt wird:

— T =33360.13N

Der Abstand des Flugzeugschwerpunktes zum Triebwerk mittels Schiatzung nach technischer
Zeichnung von Fairchild Dornier:
— zy=-091m

Durch Triebwerksschub bedingter Nickmomentenbeiwert:

—T-z
Cyp=——bo (9.10)
q " Sw " Cmac

- Cyr = 0.04965
y-Achsenabschnitt b der Geradengleichung:

_ Cuw + Cup
CL,H Ny (lH/CMAC)

b (9.11)

- b =0.1294

Damit ergibt Geradengleichung nach Steuerbarkeit:

Sy
- = _1887 " xCG_AC + 01294
Sw
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9.3 HLW, Auslegung nach Stabilit:it

Geradengleichung fiir die Stabilitit um die Querachse:

S
_H: a'xCG_Ac+b (912)
Sw
Steigung:
CLaw
a= — 9.13
Coon Mu-(1—ca/ax) - (ly/cuac) ( )
Auftriebsgradient des Hohenleitwerks:
C _ 2 VI AH
Lt = N 9.14)
2+ [Af - (1+tan @y, — M?) +4
Aus vorangegangenen Kapiteln:
Ay =5
Pygo = 25.01°
M = 0.78
Mit GL. (9.14):
— CL,(X,H =492- 1/7'ad
—  Cpqay =0.08587-1/°
Abwindgradient am Hohenleitwerk:
= . N A 1.19 M
/o =444k, ky - ky-cose,s] (9.15)
(CL'“)Mzo
Faktor fiir die Fliigelstreckung:
ky=1/A—-1/(1+ A7) (9.16)
A =981
— k, =0.08174
Faktor fiir die Fliigelzuspitzung:
ky;=10—-(3-14)/7 (9.17)
A=10.216
— k) =1336
Lagefaktor fiir das Hohenleitwerk:
1 —|zy/bl
= (9.18)

Ky = ———2L
@ 1)/b
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Hoéhendifferenz zwischen der Fliigelwurzel-Profilsehne und der mittleren aerodynamischen
Fliigeltiefe des HLW nach Vorbildflugzeug:
—  zy=1252m

Aus vorangegangenen Kapiteln:
b=2712m
ly =10.89m

Mit GI. (9.18):
—  ky =1.021

Aus vorangegangenen Kapiteln:
Q5 = 23.91°

Mit jeweils Gl. (4.9):
(CL,a)M =6.754-1/rad
(CW)M=0 =4.9484-1/rad

C
ﬂ = 1.3649
(CL'“)M=0

GL. (9.15) ergibt:

— coe/ax = 0.4002

Aus vorherigen Kapiteln:
ng = 0.9

L/ cpac = 342

Coow = 6.754-1/rad

Aus GI. (9.13) resultiert:
—  a=0.7427

Damit ergibt Geradengleichung nach Stabilititsforderung nach Gl. (9.12):

Sh _
— = 0.7427 - Xce AC
SW -

Die Stabilitdtsgrenze und die Steuerbarkeitsgrenze werden in ein Diagramm eingetragen
(Bild 9.2). Es ist dabei zu beachten, dass die hintere Schwerpunktlage einen Sicherheitsabstand
nach Roskam II von 5 % MAC zur natiirlichen Stabilititsgrenze erhalten werden muss. Da die
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Triebwerkseffekte vernachlédssigt wurden, wird das StabilitidtsmaB3 (static margin) bei Jets um
1-3 % reduziert (gewéhlt: 3% MAC). Die zulédssigen Schwerpunktbereiche befinden sich
zwischen den Geraden aus der Steuerbarkeits- (blau) und der Stabilititsforderung, abziiglich
Stabilitdtsmal (griin). Zwischen diesen Geraden kann der erforderliche Schwerpunktbereich
gemal Beladediagramm so angepasst werden, dass sich eine mdglichst geringe Leitwerksfldche
ergibt. Nach Tabelle 8.8 wird ein Schwerpunktbereich von 0,22 MAC gewiéhlt.

HLW-Flache

0.5
—5SH /SWctrl) ——5SH/S5W (stab) ——5SH /5SW (stab, safe)

0.4

z 0.3
(7]
—

u{ 0.2 SP - Bereich (0.22 MAC)
0.1
0
0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4

Xce-ac | Cuac

Bild 9.2  Ermittlung der Hohenleitwerksfléche

Hohenleitwerksfliche:
Sh
Sy =75-0.17 m? = 12.74 m?

Tabelle 9.1 Vergleich, S_H,I & S_H,II

Leitwerksauslegung Sy [m2]
| 12.84
I 12.74
A 0.76%

Leitwerksauslegung II weicht um 0.76 % von Leitwerksauslegung I ab. Ab einer Abweichung
groBer 10% wiirden Anpassungen erforderlich.
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9.4 SLW, Auslegung nach Steuerbarkeit

In der Regel bildet der Triebwerksausfall beim Start den dimensionierenden Flugfall fiir das
Seitenruder eines mehrmotorigen Flugzeugs. Das zum ausgefallenen Triebwerk symmetrisch
angeordnete aktive Triebwerk verursacht bei insgesamt zwei Triebwerken ein Moment:

T
Ny = %0 Vg (9.20)

Abstand des ausgefallenem Triebwerks zu Symmetrieachse yg:
vg = 4.045m

— Ng = 224875.08 Nm

Das ausgefallene Triebwerk verursacht einen Widerstand, was bei Jets mit hohem
Nebenstromverhéltnis zu einer Erh6hung des Moments fiihrt:

Np = 56218.7 Nm
Moment durch das Seitenruder:
CL'B !
Ny =05-p-Vyc? 6" W ’ (CL,c‘S)theory KKy by (©.22)
'F 7 theory
Seitenleitwerksfliache:
Ng + Np
SV -
CL, , 9.23
0-5'P'VMCZ'5F'L—ﬁ'(CL,6) KKy ly (9.23)
(CL'B)theory theory
Mindestfluggeschwindigkeit bei Triebwerksausfall:
1.2
Vme = 1_3 *Vaprp (9.24)

Mlt VAPP =1.3" VS

Seitenruderausschlag:
5}:‘ = 250



Leitwerkshebelarm:

ly = Xac,s — XLEMAC — XAC-LEMAC
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(9.25)

ly =(22.3 - 11.81 — 0.808) m = 9.86m

Hinterkantenwinkel:
prg = 13°
cg/c =03
Yoo v % ¥TE Yge
|_— 1 Mean line t
0.&9:.—*‘1
10 Yoo . Y.
@ T T . Yoo
— un 3 ¢'g = :}zi’.__z,_
Ry is in percent chord
9 H\":“H‘"‘a—.l_@ — .
-q;f;_ ™~ \\’E:H. . ¥R
(Pehneory "“"L\\M g T
B -
Note: [nterpolate by plotting } e
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.7~+mz v t \“'
P o8 2 16 o
N L o
Lo
4
X
s \\\%\ i
. NN
4 i0
2
o
o 20 40 60 80

Bild 9.3

K' =0.68
K, = 0.82

CLp

(CL'B ) theory

FLAP DEFLECTION, by (deg)

= 0.85

— S, =14.24m?

(CL'B)theory

e
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A2
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T oRgRE
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() g,
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egfe
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EMPIRICAL CORRECTION FOR LIFT EFFECTIVENESS OF PLAIN
TRAILING-EDGE FLAPS

Faktoren zur Ermittlung der Seitenleitwerksflache

= 4.36 -
7 rad
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9.5 SLW, Auslegung nach Stabilitat

Aus dem Momentengleichgewicht um den Flugzeugschwerpunkt beziiglich der Hochachse:

Sv _tupCnpr b (9.26)
SW _C)/,ﬁ,V lV ’

Fiir ausreichende statische Richtungsstabilitdt wird nach Roskam II der Beiwert festgelegt:
cyp = 0.057 1/rad

Uber den Beiwert cnpr Wird ein Giermoment, das durch aerodynamische Wirkungen am

Rumpf bei einem Schiebewinkel erzeugt wird, beriicksichtigt:

180 lr%-d
CNBF =T ky kg - ;W - bF (9.27)
Faktor ky:
XcG lp
ky =0.01-10.27 - T = 0.168 - In T + 0.416| — 0.0005 (9.28)
F F
ky =1.44-1073
Reynoldszahl:
Re = (VCR - lF) /V (929)
Viskositit:

v=>546-10">m?/s
— Re =1.145-108

Faktor kg ;:

RE
— 0.46 - — 9.30
kg; = 0.46 log(106>+1 (9.30)
d kR,I = 1957
—  c¢ypr=—020351/rad

Mit cy gy wird die aerodynamische Wirkung des Seitenleitwerks bei einem Schiebewinkel

beriicksichtigt.

Es gilt:
cnpy = ~(Cra), 9.31)
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Auftriebgradienten des Seitenleitwerks:

Z'T['AV

(Cue)y, = 9.32)

2 +\/A12, (1 +tan® @y, — M?) + 4

QOV,SO == 052 Tad

AV:2
M = 0.78
SW = 75 mz

—  (CLa), =271711/rad

— S, = 1436 m?

Der Wert nach Stabilitét ist geringfiigig grofer als nach Steuerbarkeit. Damit gilt:

— S, = 14.36 m?
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10 Fahrwerke

Abgeschitzte Liange der Fahrwerksbeine zwischen der Rumpfunterkante und einem ebenen
Rollfeld (Bugfahrwerk & Hauptfahrwerk):
Zf,U == 11.5 m

Spurweite des unter den Tragfliigeln angebrachten Hauptfahrwerks (track):
Ytrack = 4.86m

Die Lage des Schwerpunktes z.; bezogen auf die Hochachse des Flugzeuges (Bezugspunkt
Rumpfunterkante) wird in der Tabelle 10.1 bestimmt:

Tabelle 10.1  Schwerpunktbestimmung Z_CG

Masse SP m * 5P
Massegruppe [ke) [m] [m kgl
Rumpfmasse Mifusslage 3843.52 172 b618.53
Systemmasse MsYs 5446.83 141 7652.80
Fllgelmasse T 3624.74 102 3697.24
HLW MM 358.20 211 754.00
SLW my 260.50 5.26 1370.25
TWR-Gondelmasse mN 737.05 0.79 581.54
inst. TWR-Masse IMEinst 2676.73 0.13 358.68
Bugfahrwerksmasse  mug,N 232.25 -(.53 -121.93
Hauptfahrwerksmasse mLs,m 1127.18 -(.53 -591.77
z 18307.01 1110 20319.34
Zmi -SP
== 10.1
ZcG Ym; ( )
— Zeg = 1.11 m
Abstand des Hauptfahrwerks zur Rumpfnase:
XML = Xpemac T 0.75Cmac (10.2)
— xMLG = 1422 m
Abstand zwischen Haupt- und Bugfahrwerk:
xMLG’NLG = 038 : lf (103)

— xMLG'NLG = 1032 m
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Bodenfreiheit der Fliigelspitze:

Bei der Wahl der Spurweite sowie die Liange der Hauptfahrwerksbeine ist darauf zu achten,
dass es bei lateraler Rotation um 7,5° zu keiner Beriihrung des Tragfliigels oder der Triebwerke
mit dem Boden kommen kann (lateral ground clearance).

Es ergibt sich grafisch nach Bild 10.1 ein maximaler lateraler Winkel von 16°, wodurch die
Forderung erfiillt ist.

Bild 10.1 Fahrwerksanordnung

Heckwinkel:

Heckkonus und Léinge der Hauptfahrwerksbeine werden aufeinander abgestimmt Dabei sollte
beim Rotieren wihrend des Startvorgangs kein Aufsetzen des Heckkonus auf ebener Startbahn
zustande kommt. Der Heckwinkel sollte wahrend der Rotation weder unnétig grof3 sein, noch
zu klein werden. Es wird ein Heckwinkel von 13.6° entsprechend des Vorbildflugzeugs
angesetzt.

Kippwinkel in Lingsrichtung:

Um zu verhindern, dass das Flugzeug in den Kurven nicht wéihrend des Rollens am Boden
umkippt, darf der hintere Schwerpunkt (most aft C.G.) unter Beriicksichtigung einer gegebenen
Spurweite des HFW nicht zu hoch liegen. Der Kippwinkel in Querrichtung (lateral tip-over
angle) sollte nach Roskam II 55° nicht tiberschreiten und mindestens 15° betragen.

XLGM — xCG,most.af> (10.4)

Zy T Zcg

Y, = arctan<

Y, = 33.24°
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Kippwinkel in Querrichtung:

Zry t Zcg

Ytrack * (xCG,most.af - xLG,N)
2" X6 N-LGM

Yo = arctan (10.5)

—  1p, = 48.23°

Reifenauswahl:

Mit myro = 35200 kg werden nach Roskam II fiir Verkehrsflugzeuge dieser Gro3enordnung:

Reifen:

e 40x14[in x in| (Hauptfahrwerk)

o 29,5x6,75[in X in] (Bugfahrwerk)
Erforderliche Reifendruck:

e 77 1b/in? (Hauptfahrwerk)
e 681b / in? (Bugfahrwerk)

Jedes Fahrwerksbein ist laut Tabelle mit zwei Rédder ausgestattet.
Nach Torenbeek 88 mit Equivalent Single Wheel Load (ESWL):

total load on one undercarriage assembl
ESWL = , 5 y (10.6)
reduction factor

Die maximale Last auf einem Hauptfahrwerksbein Ljgpymax liegt bei hinterster
Schwerpunktlage:

Muro * (Xcgmostar = *16n) (10.7)

LLG,M,max -

2 XLG,N-LG,M

= Ligmmax = 14971 kg
d LLG,M,max = 3174‘108 lb

Reifenkontaktflache:

LLG,M,max
AC =

= (10.8)
tire pressure

—  Ap =412.22 in?
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Beschaffenheit des Untergrundes: L = 45 in

Abstand der Réider an einem Hauptfahrwerksbein (wheel spacing): sr = 24in
Reduktionsfaktor (Bild 10.2 ): 1.2

— ESWL =2645091b

REDULTION FACTO®
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Bild 10.2 Reduktionsfaktors & Load Classification Number, Fahrwerk

Nach Bild 10.2: LCN = 25
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11 Polare

Mit der Polare wird die Gleitzahl im Reiseflug aus der Dimensionierung auf ihre
Realisierbarkeit hin gepriift. Die Polare stellt einen Zusammenhang zwischen Auftrieb und
Widerstand her. Der geforderte Auftrieb ist fiir den Reiseflug durch das Flugzeuggewicht
vorgegeben. Bei der der Polare geht es im Wesentlichen um die Berechnung des Widerstands.

Polare:
C.” 11.1
CD:CDO+CDi=CDO+TL"A'€ ( )
Nullwiderstand:
n
Cpo = Cf,C "FFe- Q¢ 'Swet,c/Sref (11.2)
c=1
Crc Beiwert des Reibungswiderstandes
FF. Faktor zur Beriicksichtigung des Formwiderstand
Q¢ Beriicksichtigt Interferenzwiderstand
Swetc umstromte Fliche
Sref Referenzfliche entspricht Sy,
Bei laminarer Stromung;:
Ct 1aminar = 1.328/VRe (11.3)
Bei turbulenter Stromung:
0.455
Creurbutent = (100 Re)258 - (1 + 0,44 MZ)055 (114)
Reynoldszahl:
V-l
Re = — (11.5)
v

Die Dynamische Viskositét betrdgt in Reiseflughdhe:
v =5.4603-107°-m?/s

Ver = 230.15m/s

Mcr = 0.78

Bei relativ rauen Oberfldchen wird der Reibungswiderstand Cr y,ypyient » hOher werden als
in GI. (11.3) beschrieben. Dieser Effekt findet durch die "cut-off Reynoldszahl" Beachtung.
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Fiir Geschwindigkeiten M < 0,9:
1.053

Recyp—ofr = 32.21- (E) (11.6)

Glatte Farbe:
k = 0.00635 mm

1 ist die Lénge des ldngs zur Anstromung angestellten Profils. Die jeweils kleinere Reynoldzahl
ist zu verwenden.

Die Widerstdande der einzelnen Flugzeugkomponenten werden zunéichst separat betrachtet und

berechnet.

11.1 Rumpf
Ver o 1

Re; =L = 11510
Vcr

1.053
Recut—ofs,r = 32.21- (i) =1.31-108

Annahme: Die Stromung um den Rumpf ist zu 20 % laminar (k;qmingr r = 0.20):

Cf,F = klaminar,F ' Claminar,F + (1 - klaminar,F) ' Cturbulent,F (11-7)

- Claminar,F =1.24-10"*
- Cturbulent,F =1.76-107*3

—  Cp=143-107*

Formzahlfaktor fiir den Rumpf (Datcom 1978):

60 le/dy
FFr =1+
f 3 (11.8)
UZE
—  FFr=1.146
Benetzte Fliche filir zylindrische Riimpfe (Torenbeek 1988):
2/3 1
SwetF:T['dF'lF'(l__> '(1+—2) (11.9)
' Ap Ap

—  Syetr = 336.89 m?
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Qr = 1 (Interferenzfakor, Rumpf)
Nullwiderstandbeiwert des Rumpfes nach GI. (11.2):

— CDO,F =7.38" 10_3

11.2 Fliigel

Ver - C
Rewzw= 1.36 - 107

1.053
= 1.56-107

CMAC)

Recu—ofsw = 3221 (=

Annahme: Die Stromung um den Rumpf ist zu 20 % (k;gmingrw = 0.2) laminar:

Cf,W = klaminar,W ' ClaminarW + (1 - klaminar,W) ' Cturbulent,W (1 1-10)

- Claminar,W =3.6-10"*
= Ciurbutentw = 241+ 10~*
- Cf,W =2-10"*

Formzahlfaktor fiir den Fliigel:

4
FF, = l1 £ 20 @ +100 - (;) l - [1.34 - MO8 - (cosg,, )°28] (11.11)

X¢

; _t _. 4 (35—25) (1—AW)
an @y, =tan @3s = tang;s a 100 1+ Ay

— (35 = 22.64°
NACA 63,-615 Profil: x;, = 0,35
— FF, =1.6386

Benetzte Flugel-Fliche:

t 1+7-1
Swet,W=2'Sexp,W'(1+0-25'<z> ( T 7 ) (11.12)
T

Sexpw = 59.4 m* (Dornier 2001)
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= Syerw = 122.79 m?
Qw = 1 (Interferenzfakor, Fliigel)

Nullwiderstandbeiwert des Fliigels nach Gl. (11.2):
— CDO,W = 537 - 10_3

11.3 HLW
Ver - C
Rey = w =1.02 - 107

1.053
=1.17-107

CMmACH
Recut—opr = 32.21-( )

Cyacn = 2425 m (Dornier 2001)
Annahme: Die Stromung um das HLW ist zu 20 % (Kigminar,y = 0.2) laminar:

Cf,H = klaminar,H ' ClaminarH + (1 - klaminar,H) ' Cturbulent,H

- Claminar,H =4.15-107*
—  Cturbutentn = 2.53 " 1073
— Cf,H =21-1073

Formzahlfaktor fiir das HLW:

0.6 [t t\ 4
FFy=|1+—: (—) + 100 - (—) - [1.34 - M®18 - (cosq,, )°%8]
Xt \C/q c/y

4 (35—-25\ [/1—2Ay
tan ¢,, =tan @35 = tang,s — E . ( 100 ) - (1 + /11-[)

— P35 = 22.64°
NACA 0012 Profil: x; = 0,3

— FFy; =156

(11.13)

(11.14)
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Benetzte HLW-Fliche:

Sexp ~ 1.2+ Sy = 15.05 m?

t 1 + TH ' AH
St = 2 Sempu- (1 +025-(3) - (37)
T, H
t/c 1.106
o = t/en _ — 0.33
(t/c)ry 3.3635
—  Syern = 30.82m?
Qy = 1.04 (Interferenzfakor, HLW)
Nullwiderstandbeiwert des HLW nach Gl. (11.2):
— CDO,H =14- 10_3
11.4 SLW
Ver ' €
Rey = w =1.32-107
c 1.053
Recut—opry = 3221 (=224) = 1.5-107

Cmacy = 3.124 m (Dornier 2001)
Annahme: Die Stromung um das SLW ist zu 20 % (Kigminar,y = 0.2) laminar:

Cf,V = klaminar,V ' ClaminarV + (1 - klaminar,V) ' Cturbulent,V

- Claminar,V =3.66-107*
- Cturbulent,V =2.46-1073

— Gy =2.04-1073

Formzahlfaktor fiir das SLW:

0.6 [t t\ 4
FF,=[1+—- (—) + 100 - (—) -[1.34 - M8 - (cosq,, )°28]
Xt \C/y Cly

(11.15)

(11.16)

(11.17)
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4 (35-25\ (1-21
tan @, =tan @z = tang;s — A, ( 100 ) | <1 T AV)

—  @Qy30 = 34.03°

NACA 0012 Profil: x, = 0,3
— FF, =153

Benetzte SLW-Fliche:
Sexpy = 1.2+ Sy = 17.23 m?

t 1 + TV - AV

r,
_ (t/c)t,v _ 1.422 _
Y /Ory 4335

0.33

— wet,V = 3523m2
Qy = 1.04 (Interferenzfakor, SLW)
Nullwiderstandbeiwert des SLW nach GI. (11.2):

—> CDO,V = 153 " 10_3

11.5 Triebwerksgondeln

Ve - |
Rey = CRV N =927-106
l 1.053
Recur—ofry = 32.21 (?N) = 1.06 - 107
lN = 22 m

Annahme: Die Stromung ist zu 20 % (K;gmingr,y = 0.2) laminar:

Cf,N = klaminar,N ' Claminar,N + (1 - klaminar,N) ' Cturbulent,N

- Claminar,N =4.36-10"*

(11.18)

(11.19)
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- Cruwrpbutenty = 2.61- 1073

- Cy=217-1073

Formzahlfaktor fir die TW-Gondeln:

FFy =1+ 035 (11.20)
N In/Dy '
lN/DN = 134‘
— FFy =1.261
Qn = 1.3 (Interferenzfakor, TW — Gondeln)
Benetzte SLW-Fliche:
Swet,N = Swet,fan cowl T Swet,gas gen + Swet plug (11-21)

-——— ,P ,f. -
E " T T % oemy 3, ng

r‘ m—— ——
EARN cawi_mc.\l-m r

ki

Ll

Dy Dt - COWLING = T
pi—==
\
\ PLuc

Bild 11.1 Geometrie einer Triebwerksgondel (Roskam II)

Die Durchmesser sind den Datenbléttern von Fairchild Dornier entnommen. Die Restlichen
Parameter werden abgeschitzt:

L li* Dy l;\ Dey
Swetfancow = by Dy [24+0.35 - 7408 =1+ 115 (1- ) =L (11.22)

Iy Iy Dy Iy/ Dy
ll =11m
Iy =22m
Dy = 1.6399 m
Dhl = 11735 m

- Swet,fan cowl = 10.39 m?

Swet,gas gen — TT° lg ’ Dg

. 1 . Deg . Dg 5/3
1-3 <1 - D—g) (1 ~0.18 <E> (11.23)

lg=1.1m
Dg=1m
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Doy = 0.6 m
lg,=11m

—  Swetgas gen = 3-0657 m’
Swet ptug = 0.7 -7 L, Dp (11.24)
I, = 0.6

Dp = 0.4

—  Syetpiug = 0.528 m?

n
- Swet,N = stet,i = 13.99 m?
i=1

Die Pylonen tragen nur einen sehr geringen Anteil am Gesamtwiderstand und werden
vernachléssigt.

Nullwiderstandbeiwert der TW-Gondeln nach Gl. (11.2):
— CDO,N =2-6.64- 10_4

11.6 Gesamtnullwiderstand

n
CDO = Z CDO,i =1.69- 10_2

i=1

11.7 Wellenwiderstand

Wellenwiderstandsbeiwert:
b

M
ACpowave = @ " ( - 1) (11.25)
Mcrit

Die Parameter a , b und M,.; entstammen den Messdaten zum Wellenwiderstand einer
Boeing 727-200, welche sich aufgrund der dhnlichen Reisefluggeschwindigkeit gut als
Referenz eignet:

a = 0.1498
b=32
Myie = 0.7

—  ACpowave = 1.45-107*
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11.8 Oswaldfaktor

F() =0.005- (14 1.5+ (1 —0.6)2) (11.26)
—  f(1) = 0.006758

Anzahl der TW auf dem Fliigel: n, = 0

1
e =
0142+ f(A)-A-(10t/0)*33 0.1-(3- n, + 1)} (11.27)
. 6 e
(1+012-M ){1+ (COS¢25)2 + (4+A)0-8

— e=0.765

Polare:

Cp = Cpo + AC + G = 1691072+ 1.45-10~* + C.”

b= *bo bowave T p. g e T T ' 7-9.81-0.765

Cp(C)) =1.7-10"2 4+ 0.0424-C, 2

Maximale Gleitzahl:
(L/D)max bei CDO = CDi

CL2
=1.7-10"2 =0.0424-C, ?
m-A-e L

— CL'(L/D)max = 0.634

Eingesetzt in Polare:
Co(Crt/Dymar) = 0034

—  (L/D)yax = 18.595

Aus Dimensionnierung:
—  (L/D)max = 18.601

In Bild 11.2 werden die Polare und maximale Gleitzahl dargestellt:
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0.8

0.6

0.4

-0.2

-0.4

-0.6

0.034; 0.634

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

0.07

Co

0.08

Bild 11.2

Polare & (L/D)max
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12 Direkte Betriebskosten (DOC)

Die Berechnung der DOC erfolgt nach der Methode der Association of European Airlines (AEA
1989a) fiir Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge. Beriicksichtigt werden dabei die einzelnen

Kostenelemente:
e Abschreibung Cpgp,
e Zinsen Ciyr,
e Versicherung C s,
o Kraftstoff Cr,
e Wartung Cy,
e PersonalC,
e Gebiihren Crgg.

12.1 Abschreibung

TW-Preis (Jetkinson 1999b):

Py =293 US$ - (Troz/N)™

— Pz = 2.04 Mio US$

Pdelivery/mMTO =500 US$/kg
Pdelivery/mOE = 860 US$/kg
Pdelivery/nPAX = 265500 US$/kg

Mittelwert:
— Pdelivery = 17.94 Mio US$

Preis der Zelle:

Pyr = Pdelivery —ng - Pg
— P,z = 13.85 Mio US$

Preis fiir Ersatzteile:
Pg = kg ap - Pap + ks -ng - Pg
Nach AEA 1989a:
ks ar = 0.1 (Anteil Preis der Zelle)
ks g = 0.3 (Anteil am TW-Preis)
ng = 2 (Anzahl der TW)

— P =2.11 Mio US$

(12.1)

(12.2)

(12.3)
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Kaufpreis des Flugzeugs:

Protar = Paetivery + Ps
- Ptotal = 20.55 Mio US$

Abschreibung Cpgp:

_ Potar * (1 — Ryesiauat/ Protat)
CDEP -

Npgp
Restwert: Ry esiguai

Nutzungsdauer: npgp

Rresidual/Ptotal =0.1

Nach AEA 1989a:
nDEp = 14‘

—  Cpgp = 1.321 Mio US$

12.2 Zinsen

Zinsen CINT .

Cint = Pav " Protar
100%- ige Fremdfinanzierung
Durchschnittlichen Zinssatz nach AEA 1989a P,,, = 0.0529

12.3 Versicherung
Versicherung Cys:
Cins = Kinst Pdelivery

kINST = 0005 (naCh AEA 19893)

—  Cys = 0.0897 Mio US$ / Jahr

12.4 Kraftstoff
Zuriick gelegte Flugstrecke im Reiseflug:
Scg = (0.5-R)-1.05+ 250 NM - 1852 m/NM

— Scr = 2195500 m

(12.4)

(12.5)

(12.6)

(12.7)

(12.8)
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Massenverhiiltnis fiir den Reiseflug:

me - Scr
—=e Bs (12.9)
ms

—  mg/ms = 0.9311

Massenverhiiltnis fiir den Warteflug:
m, A
—~=¢ Bt (12.10)
Mme

Dauer des Warteflugs:

t, = 1800 s

—  Mff=0990- 0990 - 0,995 - 0,98 - 0.9311- 0.9866- 0,990 - 0,992 = 0.7996

Kraftstoffmasse:
mp = Myro (1 — Mpr) (12.11)
mg = 7053.88 kg
Flugzeit:
_ Ser
= Ve (12.12)
Anzahl der Flige, die pro Jahr:
ky1
Nga = t+ ks (12.13)
ky; =3750 h
kUZ = 075
—  nge =1103.01
Kraftstoffkosten, die pro Jahr:
Cr =n¢q Pr-ms (12.14)

Kraftstoffpreis:
Pr = 0.22 US$ /kg

—  Cp = 1.712 Mio US$
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12.5 Wartung

Wartungszeit der Zelle:

Mpp = Mg — Mg inst
—  myp = 15630.28 kg

350000 kg
Mar + 75000 k

1 1
tM,AF,f = E (9 ) 10_5 k_g ) mAF + 67 -

—  tyars = 2.887 MMH/FH

Wartungszeit der Triebwerke:

1 04 13h
tmeyr =N 0.21 ky - k3 (1 +1.02 - 10_4N . TTO,E) 1+ T

ky = 1.27 — 0.2u°2

k, = 0.9941
OAPR\'?3
k,=0.4- (T) +0.4
— OAPR =28
—  k, =1.0195
k; =0.032-n.+k,
—  k; =0.892
—  tygs = 1.186 MMH/FH

Materialkosten der Zelle:
1 -6 -6 1
Cumarys = t_ (4.2 -107°+2.2-10 7 . tf> - Pg
f

— CM,M,AF,f = 524‘3 US$ /h

Materialkosten der Triebwerke:

USs$ 1 0.8 h
CM,M,AE,f = nE " 256T " kl(kz + k3) (1 + 102 " 10 4. N " TTO,E) 1 + 13t_ kINF
f

k, = 0.54 (fiir Anzahl der TW-Wellen n, = 2)
n,= 11
kINF — (1 + PINF)nyear_nmethod

(12.15)

g) (0.8h+0.68-¢t) (12.16)

(12.17)

(12.18)

(12.19)

(12.20)

(12.21)

(12.22)

(12.23)
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PINF = 0033
— kINF = 1.429

—  Cymaes = 109.14 US$ /h

US$
LM - 69 T " kINF (12.24)
— Ly =98.62 US$/h
Wartung Cy:
Cu = ([tmars + tmer] L + Cumarys + Cumars) “ tr " Nea (12.25)
Wartungskosten:
—  Cy = 1.65 Mio US$ /Jahr
12.6 Personalkosten
Personal C.:
Ce = (ncoLeo +NcaLea) "ty Neg (12.26)
Zeit:
tp =tr+0.25h (12.27)

Stundensitze fiir Cockpit- und Kabinenbesatzung:
Lco = 246.5US$ /h

Starke der Cockpit- und Kabinenbesatzung:

Ncp =3
Nco = 2
Personalgebiihren:

—  C; = 2.354 Mio US$ /Jahr
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12.7 Gebiihren

Inflationsfaktor:
kINF — (1 + plNF)nyear_nmethod (1228)
Myeqr = 2000

Nmethoa = 1989

Wiirde mit dem aktuellem Jahr (2020) gerechnet, so wiirden die Gebiihren einen
unverhéltnisméBig grof3en Anteil ausmachen. Es wurde mit
Nyeqr = 2000 gerechnet.

pine = 0.065 (Infaltionsrate 6.5 %)
— kINF = 19992

Landegebiihren:

Creep = kip *Myro *Neq  kinr (12.29)
had CFEE,LD = 0605 MlO US$ /]ahr

Gebiihren der Flugsicherung:
Creenav = kyav "R~ vV Muro " MNtya* kine (12.30)

kyay = 0.00414 US$ /(Nm,/kg)
had CFEE,NAV = 3052 MIO US$ /]ahl‘

Cregonp = kgnp “Mpr " Neq " Kinp (12.31)
Abfertigungsgebiihren:
kenp = 0.1US$ /kg
—  Crpsgnp = 1.886 Mio US$ /Jahr

Gebiihren Cpgg:

Cree = Creep + Creenav + Creeohp (12.32)
—  Cpgg = 5.544 Mio US$ /Jahr
Betriebskosten (DOC):
Cpoc = Cpgp + Cinr + Cins + Cp + Cy + Cc + Cpeg (12.3

3)
—  Cpoc = 13.75 Mio US$ /Jahr
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In Bild 12.1 werden die Ergebnisse dargestellt:

Abschreibung;

Personal;
17.12%

Versicherung;
0.65%

Kraftstoff;
12.45%

Wartung;
Gehihren;
40.31%

Bild 12.1 Ergebnis DOC

In Bild 12.2 werden die Ergebnisse exclusive Gebiihren dargestellt. Da die zugrundeliegenden

Preise, respektive das angewandte Verfahren schon einige Jahrzehnte zuriickliegen, wird das

Ergebnis iiber den Inflationsfaktor (eventuell zu) stark beeinflusst, sofern die aktuellen

Jahreszahlen verwendet werden. Wenngleich diverse Gebiihren anfallen, werden diese u.U.

nicht in den angegeben GroBenordnungen anfallen. Daher wird das Ergebnis der Ubersicht

halber erneut exklusive Gebiihren dargestellt.

Abschreibung;

’gﬁ

gy

Personal;
28.67%

Zinsen;
13.24%

Versicherung;
1.09%

Wartung;
20.05% Kraftstoff;

20.85%

Bild 12.2 Ergebnis DOC, exklusive Gebiihren
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13 3D-Visualisierung mit Open VSP

Es werden grundsitzlich 3 Ansidtze zur Visualisierung eines Flugzeugmodels mit OpenVSP
unterschieden.

Der erste Ansatz ist das ,,Clean Sheet™ -Design. Hierbei werden alle Parameter vom Entwickler
mittels Open VSP festgelegt. Andere Varianten der Geometrie des finalen Models sind im
Nachgang ausgeschlossen und das Ergebnis ist endgiiltig.

Der zweite Ansatz ist das ,,Match® -Design. Dabei wird mit einem bestehenden Modell,
respektive realer Flugzeuggeometrie verglichen und dieses dann moglichst gut nachmodelliert.
Oft geschieht dies mit wenig bis kein genaues tabellarisches Daten mittels einer Zeichnung in
der Drei-Seiten-Ansichten, wobei die fehlenden Daten und fiir Open VSP notwendigen Daten
bestmoglich abgeleitet werden miissen.

Der dritte Ansatz: berechnetes Design: OpenVSP-Connect: Dimensionierungswerkzeuge fiir
Flugzeuge benétigen eine 3D-Visualisierung, um die Ergebnisse anzuzeigen. Das Open Vehicle
Sketch Pad (OpenVSP) der NASA verfligt iiber 3D-Visualisierungsfunktionen, das
Dimensionierungswerkzeuge fiir Flugzeuge benétigen, um die Ergebnisse zu visualisieren.
Wenngleich OpenVSP einfach in der Bedienung ist, verfligt es iiber keine Schnittstelle zur
Eingabe berechneter Flugzeugparameter. OpenVSP-Connect bietet zu diesem Zweck eine in
Excel programmiert Schnittstelle. Dabei werden Flugzeuge visualisiert aus ca. 50 Parametern,
die wiederum in mehr als 3500 Parameter konvertiert werden. Daraus wird eine OpenVSP-
Eingabedatei (* .vsp) erstellt. Im "automatischen Modus" von OpenVSP-Connect reichen
bereits zwei Eingabeparameter (Reiseflugmachzahl und Passagieranzahl) fiir ein erstes
visuelles Modell aus. Solange der Benutzer keinen eigenen Wert angibt wird fiir jeden
Parameter ein vorgeschlagener (berechneter) Wert angegeben und automatisch verarbeitet.
OpenVSP-Connect ist also ein Schnittstellenwerkzeug zwischen einem Flugzeugdesign-Tool
und dem Open Vehicle Sketch Pad (OpenVSP).

Mit OpenVSP-Connect als Teil der Vorlesung Aircraft Design an der Hamburg Open Online
University und als Teil der Vorlesung Aircraft Design / Flugzeugentwurf an der HAW
Hamburg folgen wir dem 3. Ansatz. Daher werden fiir die 3D-Visualisierung fiir den
Nachentwurf der Dornier 728 die in den vorherigen Kapiteln ermittelten Parameter in OpenVSP
Connect iibernommen, um ein entsprechendes 3D-Model zu erstellen. Im Anschluss werden
nur noch kleine Anpassungen vorgenommen (Material, Farbe, ...), um das Model optisch etwas
prisentabler zu gestalten. Ausserdem wurde die Hohenseitenleitwerksfliche Sy = 24.9 m?
vom Vorbildflugzeug fiir das 3D-Model iibernommen. Die HWL-Flache aus dem, Entwurf ist
mit 12.84 m? zu gering dimensioniert.
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Das Ergebnis wird in Bild 13.1 und Bild 13.2 dargestellt.

»

o

Bild 13.1 3D-Model der Dornier 728 in Open VSP
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Bild 13.2a 3D-Model der Dornier 728 mit 3D-Viewer



175

Bild 13.2b 3D-Model der Dornier 728 mit 3D-Viewer



var ocgs=host.getOCGs(host.pageNum);for(var i=0;i<ocgs.length;i++){if(ocgs[i].name=='MediaPlayButton0'){ocgs[i].state=false;}}



////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////
//
// (C) 2012--today, Alexander Grahn
//
// 3Dmenu.js
//
// version 20140923
//
////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////
//
// 3D JavaScript used by media9.sty
//
// Extended functionality of the (right click) context menu of 3D annotations.
//
//  1.) Adds the following items to the 3D context menu:
//
//   * `Generate Default View'
//
//      Finds good default camera settings, returned as options for use with
//      the \includemedia command.
//
//   * `Get Current View'
//
//      Determines camera, cross section and part settings of the current view,
//      returned as `VIEW' section that can be copied into a views file of
//      additional views. The views file is inserted using the `3Dviews' option
//      of \includemedia.
//
//   * `Cross Section'
//
//      Toggle switch to add or remove a cross section into or from the current
//      view. The cross section can be moved in the x, y, z directions using x,
//      y, z and X, Y, Z keys on the keyboard, be tilted against and spun
//      around the upright Z axis using the Up/Down and Left/Right arrow keys
//      and caled using the s and S keys.
//
//  2.) Enables manipulation of position and orientation of indiviual parts and
//      groups of parts in the 3D scene. Parts which have been selected with the
//      mouse can be scaled moved around and rotated like the cross section as
//      described above. To spin the parts around their local up-axis, keep
//      Control key pressed while using the Up/Down and Left/Right arrow keys.
//
// This work may be distributed and/or modified under the
// conditions of the LaTeX Project Public License.
// 
// The latest version of this license is in
//   http://mirrors.ctan.org/macros/latex/base/lppl.txt
// 
// This work has the LPPL maintenance status `maintained'.
// 
// The Current Maintainer of this work is A. Grahn.
//
// The code borrows heavily from Bernd Gaertners `Miniball' software,
// originally written in C++, for computing the smallest enclosing ball of a
// set of points; see: http://www.inf.ethz.ch/personal/gaertner/miniball.html
//
////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////
//host.console.show();

//constructor for doubly linked list
function List(){
  this.first_node=null;
  this.last_node=new Node(undefined);
}
List.prototype.push_back=function(x){
  var new_node=new Node(x);
  if(this.first_node==null){
    this.first_node=new_node;
    new_node.prev=null;
  }else{
    new_node.prev=this.last_node.prev;
    new_node.prev.next=new_node;
  }
  new_node.next=this.last_node;
  this.last_node.prev=new_node;
};
List.prototype.move_to_front=function(it){
  var node=it.get();
  if(node.next!=null && node.prev!=null){
    node.next.prev=node.prev;
    node.prev.next=node.next;
    node.prev=null;
    node.next=this.first_node;
    this.first_node.prev=node;
    this.first_node=node;
  }
};
List.prototype.begin=function(){
  var i=new Iterator();
  i.target=this.first_node;
  return(i);
};
List.prototype.end=function(){
  var i=new Iterator();
  i.target=this.last_node;
  return(i);
};
function Iterator(it){
  if( it!=undefined ){
    this.target=it.target;
  }else {
    this.target=null;
  }
}
Iterator.prototype.set=function(it){this.target=it.target;};
Iterator.prototype.get=function(){return(this.target);};
Iterator.prototype.deref=function(){return(this.target.data);};
Iterator.prototype.incr=function(){
  if(this.target.next!=null) this.target=this.target.next;
};
//constructor for node objects that populate the linked list
function Node(x){
  this.prev=null;
  this.next=null;
  this.data=x;
}
function sqr(r){return(r*r);}//helper function

//Miniball algorithm by B. Gaertner
function Basis(){
  this.m=0;
  this.q0=new Array(3);
  this.z=new Array(4);
  this.f=new Array(4);
  this.v=new Array(new Array(3), new Array(3), new Array(3), new Array(3));
  this.a=new Array(new Array(3), new Array(3), new Array(3), new Array(3));
  this.c=new Array(new Array(3), new Array(3), new Array(3), new Array(3));
  this.sqr_r=new Array(4);
  this.current_c=this.c[0];
  this.current_sqr_r=0;
  this.reset();
}
Basis.prototype.center=function(){return(this.current_c);};
Basis.prototype.size=function(){return(this.m);};
Basis.prototype.pop=function(){--this.m;};
Basis.prototype.excess=function(p){
  var e=-this.current_sqr_r;
  for(var k=0;k<3;++k){
    e+=sqr(p[k]-this.current_c[k]);
  }
  return(e);
};
Basis.prototype.reset=function(){
  this.m=0;
  for(var j=0;j<3;++j){
    this.c[0][j]=0;
  }
  this.current_c=this.c[0];
  this.current_sqr_r=-1;
};
Basis.prototype.push=function(p){
  var i, j;
  var eps=1e-32;
  if(this.m==0){
    for(i=0;i<3;++i){
      this.q0[i]=p[i];
    }
    for(i=0;i<3;++i){
      this.c[0][i]=this.q0[i];
    }
    this.sqr_r[0]=0;
  }else {
    for(i=0;i<3;++i){
      this.v[this.m][i]=p[i]-this.q0[i];
    }
    for(i=1;i<this.m;++i){
      this.a[this.m][i]=0;
      for(j=0;j<3;++j){
        this.a[this.m][i]+=this.v[i][j]*this.v[this.m][j];
      }
      this.a[this.m][i]*=(2/this.z[i]);
    }
    for(i=1;i<this.m;++i){
      for(j=0;j<3;++j){
        this.v[this.m][j]-=this.a[this.m][i]*this.v[i][j];
      }
    }
    this.z[this.m]=0;
    for(j=0;j<3;++j){
      this.z[this.m]+=sqr(this.v[this.m][j]);
    }
    this.z[this.m]*=2;
    if(this.z[this.m]<eps*this.current_sqr_r) return(false);
    var e=-this.sqr_r[this.m-1];
    for(i=0;i<3;++i){
      e+=sqr(p[i]-this.c[this.m-1][i]);
    }
    this.f[this.m]=e/this.z[this.m];
    for(i=0;i<3;++i){
      this.c[this.m][i]=this.c[this.m-1][i]+this.f[this.m]*this.v[this.m][i];
    }
    this.sqr_r[this.m]=this.sqr_r[this.m-1]+e*this.f[this.m]/2;
  }
  this.current_c=this.c[this.m];
  this.current_sqr_r=this.sqr_r[this.m];
  ++this.m;
  return(true);
};
function Miniball(){
  this.L=new List();
  this.B=new Basis();
  this.support_end=new Iterator();
}
Miniball.prototype.mtf_mb=function(it){
  var i=new Iterator(it);
  this.support_end.set(this.L.begin());
  if((this.B.size())==4) return;
  for(var k=new Iterator(this.L.begin());k.get()!=i.get();){
    var j=new Iterator(k);
    k.incr();
    if(this.B.excess(j.deref()) > 0){
      if(this.B.push(j.deref())){
        this.mtf_mb(j);
        this.B.pop();
        if(this.support_end.get()==j.get())
          this.support_end.incr();
        this.L.move_to_front(j);
      }
    }
  }
};
Miniball.prototype.check_in=function(b){
  this.L.push_back(b);
};
Miniball.prototype.build=function(){
  this.B.reset();
  this.support_end.set(this.L.begin());
  this.mtf_mb(this.L.end());
};
Miniball.prototype.center=function(){
  return(this.B.center());
};
Miniball.prototype.radius=function(){
  return(Math.sqrt(this.B.current_sqr_r));
};

//functions called by menu items
function calc3Dopts () {
  //create Miniball object
  var mb=new Miniball();
  //auxiliary vector
  var corner=new Vector3();
  //iterate over all visible mesh nodes in the scene
  for(i=0;i<scene.meshes.count;i++){
    var mesh=scene.meshes.getByIndex(i);
    if(!mesh.visible) continue;
    //local to parent transformation matrix
    var trans=mesh.transform;
    //build local to world transformation matrix by recursively
    //multiplying the parent's transf. matrix on the right
    var parent=mesh.parent;
    while(parent.transform){
      trans=trans.multiply(parent.transform);
      parent=parent.parent;
    }
    //get the bbox of the mesh (local coordinates)
    var bbox=mesh.computeBoundingBox();
    //transform the local bounding box corner coordinates to
    //world coordinates for bounding sphere determination
    //BBox.min
    corner.set(bbox.min);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    //BBox.max
    corner.set(bbox.max);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    //remaining six BBox corners
    corner.set(bbox.min.x, bbox.max.y, bbox.max.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    corner.set(bbox.min.x, bbox.min.y, bbox.max.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    corner.set(bbox.min.x, bbox.max.y, bbox.min.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    corner.set(bbox.max.x, bbox.min.y, bbox.min.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    corner.set(bbox.max.x, bbox.min.y, bbox.max.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
    corner.set(bbox.max.x, bbox.max.y, bbox.min.z);
    corner.set(trans.transformPosition(corner));
    mb.check_in(new Array(corner.x, corner.y, corner.z));
  }
  //compute the smallest enclosing bounding sphere
  mb.build();
  //
  //current camera settings
  //
  var camera=scene.cameras.getByIndex(0);
  var res=''; //initialize result string
  //aperture angle of the virtual camera (perspective projection) *or*
  //orthographic scale (orthographic projection)
  if(camera.projectionType==camera.TYPE_PERSPECTIVE){
    var aac=camera.fov*180/Math.PI;
    if(host.util.printf('%.4f', aac)!=30)
      res+=host.util.printf('\n3Daac=%s,', aac);
  }else{
      camera.viewPlaneSize=2.*mb.radius();
      res+=host.util.printf('\n3Dortho=%s,', 1./camera.viewPlaneSize);
  }
  //camera roll
  var roll = camera.roll*180/Math.PI;
  if(host.util.printf('%.4f', roll)!=0)
    res+=host.util.printf('\n3Droll=%s,',roll);
  //target to camera vector
  var c2c=new Vector3();
  c2c.set(camera.position);
  c2c.subtractInPlace(camera.targetPosition);
  c2c.normalize();
  if(!(c2c.x==0 && c2c.y==-1 && c2c.z==0))
    res+=host.util.printf('\n3Dc2c=%s %s %s,', c2c.x, c2c.y, c2c.z);
  //
  //new camera settings
  //
  //bounding sphere centre --> new camera target
  var coo=new Vector3();
  coo.set((mb.center())[0], (mb.center())[1], (mb.center())[2]);
  if(coo.length)
    res+=host.util.printf('\n3Dcoo=%s %s %s,', coo.x, coo.y, coo.z);
  //radius of orbit
  if(camera.projectionType==camera.TYPE_PERSPECTIVE){
    var roo=mb.radius()/ Math.sin(aac * Math.PI/ 360.);
  }else{
    //orthographic projection
    var roo=mb.radius();
  }
  res+=host.util.printf('\n3Droo=%s,', roo);
  //update camera settings in the viewer
  var currol=camera.roll;
  camera.targetPosition.set(coo);
  camera.position.set(coo.add(c2c.scale(roo)));
  camera.roll=currol;
  //determine background colour
  rgb=scene.background.getColor();
  if(!(rgb.r==1 && rgb.g==1 && rgb.b==1))
    res+=host.util.printf('\n3Dbg=%s %s %s,', rgb.r, rgb.g, rgb.b);
  //determine lighting scheme
  switch(scene.lightScheme){
    case scene.LIGHT_MODE_FILE:
      curlights='Artwork';break;
    case scene.LIGHT_MODE_NONE:
      curlights='None';break;
    case scene.LIGHT_MODE_WHITE:
      curlights='White';break;
    case scene.LIGHT_MODE_DAY:
      curlights='Day';break;
    case scene.LIGHT_MODE_NIGHT:
      curlights='Night';break;
    case scene.LIGHT_MODE_BRIGHT:
      curlights='Hard';break;
    case scene.LIGHT_MODE_RGB:
      curlights='Primary';break;
    case scene.LIGHT_MODE_BLUE:
      curlights='Blue';break;
    case scene.LIGHT_MODE_RED:
      curlights='Red';break;
    case scene.LIGHT_MODE_CUBE:
      curlights='Cube';break;
    case scene.LIGHT_MODE_CAD:
      curlights='CAD';break;
    case scene.LIGHT_MODE_HEADLAMP:
      curlights='Headlamp';break;
  }
  if(curlights!='Artwork')
    res+=host.util.printf('\n3Dlights=%s,', curlights);
  //determine global render mode
  switch(scene.renderMode){
    case scene.RENDER_MODE_BOUNDING_BOX:
      currender='BoundingBox';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX:
      currender='TransparentBoundingBox';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX_OUTLINE:
      currender='TransparentBoundingBoxOutline';break;
    case scene.RENDER_MODE_VERTICES:
      currender='Vertices';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_VERTICES:
      currender='ShadedVertices';break;
    case scene.RENDER_MODE_WIREFRAME:
      currender='Wireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_WIREFRAME:
      currender='ShadedWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID:
      currender='Solid';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT:
      currender='Transparent';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID_WIREFRAME:
      currender='SolidWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_WIREFRAME:
      currender='TransparentWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_ILLUSTRATION:
      currender='Illustration';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID_OUTLINE:
      currender='SolidOutline';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_ILLUSTRATION:
      currender='ShadedIllustration';break;
    case scene.RENDER_MODE_HIDDEN_WIREFRAME:
      currender='HiddenWireframe';break;
  }
  if(currender!='Solid')
    res+=host.util.printf('\n3Drender=%s,', currender);
  //write result string to the console
  host.console.show();
//  host.console.clear();
  host.console.println('%%\n%% Copy and paste the following text to the\n'+
    '%% option list of \\includemedia!\n%%' + res + '\n');
}

function get3Dview () {
  var camera=scene.cameras.getByIndex(0);
  var coo=camera.targetPosition;
  var c2c=camera.position.subtract(coo);
  var roo=c2c.length;
  c2c.normalize();
  var res='VIEW%=insert optional name here\n';
  if(!(coo.x==0 && coo.y==0 && coo.z==0))
    res+=host.util.printf('  COO=%s %s %s\n', coo.x, coo.y, coo.z);
  if(!(c2c.x==0 && c2c.y==-1 && c2c.z==0))
    res+=host.util.printf('  C2C=%s %s %s\n', c2c.x, c2c.y, c2c.z);
  if(roo > 1e-9)
    res+=host.util.printf('  ROO=%s\n', roo);
  var roll = camera.roll*180/Math.PI;
  if(host.util.printf('%.4f', roll)!=0)
    res+=host.util.printf('  ROLL=%s\n', roll);
  if(camera.projectionType==camera.TYPE_PERSPECTIVE){
    var aac=camera.fov * 180/Math.PI;
    if(host.util.printf('%.4f', aac)!=30)
      res+=host.util.printf('  AAC=%s\n', aac);
  }else{
    if(host.util.printf('%.4f', camera.viewPlaneSize)!=1)
      res+=host.util.printf('  ORTHO=%s\n', 1./camera.viewPlaneSize);
  }
  rgb=scene.background.getColor();
  if(!(rgb.r==1 && rgb.g==1 && rgb.b==1))
    res+=host.util.printf('  BGCOLOR=%s %s %s\n', rgb.r, rgb.g, rgb.b);
  switch(scene.lightScheme){
    case scene.LIGHT_MODE_FILE:
      curlights='Artwork';break;
    case scene.LIGHT_MODE_NONE:
      curlights='None';break;
    case scene.LIGHT_MODE_WHITE:
      curlights='White';break;
    case scene.LIGHT_MODE_DAY:
      curlights='Day';break;
    case scene.LIGHT_MODE_NIGHT:
      curlights='Night';break;
    case scene.LIGHT_MODE_BRIGHT:
      curlights='Hard';break;
    case scene.LIGHT_MODE_RGB:
      curlights='Primary';break;
    case scene.LIGHT_MODE_BLUE:
      curlights='Blue';break;
    case scene.LIGHT_MODE_RED:
      curlights='Red';break;
    case scene.LIGHT_MODE_CUBE:
      curlights='Cube';break;
    case scene.LIGHT_MODE_CAD:
      curlights='CAD';break;
    case scene.LIGHT_MODE_HEADLAMP:
      curlights='Headlamp';break;
  }
  if(curlights!='Artwork')
    res+='  LIGHTS='+curlights+'\n';
  switch(scene.renderMode){
    case scene.RENDER_MODE_BOUNDING_BOX:
      defaultrender='BoundingBox';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX:
      defaultrender='TransparentBoundingBox';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX_OUTLINE:
      defaultrender='TransparentBoundingBoxOutline';break;
    case scene.RENDER_MODE_VERTICES:
      defaultrender='Vertices';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_VERTICES:
      defaultrender='ShadedVertices';break;
    case scene.RENDER_MODE_WIREFRAME:
      defaultrender='Wireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_WIREFRAME:
      defaultrender='ShadedWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID:
      defaultrender='Solid';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT:
      defaultrender='Transparent';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID_WIREFRAME:
      defaultrender='SolidWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_WIREFRAME:
      defaultrender='TransparentWireframe';break;
    case scene.RENDER_MODE_ILLUSTRATION:
      defaultrender='Illustration';break;
    case scene.RENDER_MODE_SOLID_OUTLINE:
      defaultrender='SolidOutline';break;
    case scene.RENDER_MODE_SHADED_ILLUSTRATION:
      defaultrender='ShadedIllustration';break;
    case scene.RENDER_MODE_HIDDEN_WIREFRAME:
      defaultrender='HiddenWireframe';break;
  }
  if(defaultrender!='Solid')
    res+='  RENDERMODE='+defaultrender+'\n';

  //detect existing Clipping Plane (3D Cross Section)
  var clip=null;
  if(
    clip=scene.nodes.getByName('$$$$$$')||
    clip=scene.nodes.getByName('Clipping Plane')
  );
  for(var i=0;i<scene.nodes.count;i++){
    var nd=scene.nodes.getByIndex(i);
    if(nd==clip||nd.name=='') continue;
    var ndUTFName='';
    for (var j=0; j<nd.name.length; j++) {
      var theUnicode = nd.name.charCodeAt(j).toString(16);
      while (theUnicode.length<4) theUnicode = '0' + theUnicode;
      ndUTFName += theUnicode;
    }
    var end=nd.name.lastIndexOf('.');
    if(end>0) var ndUserName=nd.name.substr(0,end);
    else var ndUserName=nd.name;
    respart='  PART='+ndUserName+'\n';
    respart+='    UTF16NAME='+ndUTFName+'\n';
    defaultvals=true;
    if(!nd.visible){
      respart+='    VISIBLE=false\n';
      defaultvals=false;
    }
    if(nd.opacity<1.0){
      respart+='    OPACITY='+nd.opacity+'\n';
      defaultvals=false;
    }
    if(nd.constructor.name=='Mesh'){
      currender=defaultrender;
      switch(nd.renderMode){
        case scene.RENDER_MODE_BOUNDING_BOX:
          currender='BoundingBox';break;
        case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX:
          currender='TransparentBoundingBox';break;
        case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_BOUNDING_BOX_OUTLINE:
          currender='TransparentBoundingBoxOutline';break;
        case scene.RENDER_MODE_VERTICES:
          currender='Vertices';break;
        case scene.RENDER_MODE_SHADED_VERTICES:
          currender='ShadedVertices';break;
        case scene.RENDER_MODE_WIREFRAME:
          currender='Wireframe';break;
        case scene.RENDER_MODE_SHADED_WIREFRAME:
          currender='ShadedWireframe';break;
        case scene.RENDER_MODE_SOLID:
          currender='Solid';break;
        case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT:
          currender='Transparent';break;
        case scene.RENDER_MODE_SOLID_WIREFRAME:
          currender='SolidWireframe';break;
        case scene.RENDER_MODE_TRANSPARENT_WIREFRAME:
          currender='TransparentWireframe';break;
        case scene.RENDER_MODE_ILLUSTRATION:
          currender='Illustration';break;
        case scene.RENDER_MODE_SOLID_OUTLINE:
          currender='SolidOutline';break;
        case scene.RENDER_MODE_SHADED_ILLUSTRATION:
          currender='ShadedIllustration';break;
        case scene.RENDER_MODE_HIDDEN_WIREFRAME:
          currender='HiddenWireframe';break;
        //case scene.RENDER_MODE_DEFAULT:
        //  currender='Default';break;
      }
      if(currender!=defaultrender){
        respart+='    RENDERMODE='+currender+'\n';
        defaultvals=false;
      }
    }
    if(origtrans[nd.name]&&!nd.transform.isEqual(origtrans[nd.name])){
      var lvec=nd.transform.transformDirection(new Vector3(1,0,0));
      var uvec=nd.transform.transformDirection(new Vector3(0,1,0));
      var vvec=nd.transform.transformDirection(new Vector3(0,0,1));
      respart+='    TRANSFORM='
               +lvec.x+' '+lvec.y+' '+lvec.z+' '
               +uvec.x+' '+uvec.y+' '+uvec.z+' '
               +vvec.x+' '+vvec.y+' '+vvec.z+' '
               +nd.transform.translation.x+' '
               +nd.transform.translation.y+' '
               +nd.transform.translation.z+'\n';
      defaultvals=false;
    }
    respart+='  END\n';
    if(!defaultvals) res+=respart;
  }
  if(clip){
    var centre=clip.transform.translation;
    var normal=clip.transform.transformDirection(new Vector3(0,0,1));
    res+='  CROSSSECT\n';
    if(!(centre.x==0 && centre.y==0 && centre.z==0))
      res+=host.util.printf(
        '    CENTER=%s %s %s\n', centre.x, centre.y, centre.z);
    if(!(normal.x==1 && normal.y==0 && normal.z==0))
      res+=host.util.printf(
        '    NORMAL=%s %s %s\n', normal.x, normal.y, normal.z);
    res+=host.util.printf(
      '    VISIBLE=%s\n', clip.visible);
    res+=host.util.printf(
      '    PLANECOLOR=%s %s %s\n', clip.material.emissiveColor.r,
             clip.material.emissiveColor.g, clip.material.emissiveColor.b);
    res+=host.util.printf(
      '    OPACITY=%s\n', clip.opacity);
    res+=host.util.printf(
      '    INTERSECTIONCOLOR=%s %s %s\n',
        clip.wireframeColor.r, clip.wireframeColor.g, clip.wireframeColor.b);
    res+='  END\n';
//    for(var propt in clip){
//      console.println(propt+':'+clip[propt]);
//    }
  }
  res+='END\n';
  host.console.show();
//  host.console.clear();
  host.console.println('%%\n%% Add the following VIEW section to a file of\n'+
    '%% predefined views (See option "3Dviews"!).\n%%\n' +
    '%% The view may be given a name after VIEW=...\n' +
    '%% (Remove \'%\' in front of \'=\'.)\n%%');
  host.console.println(res + '\n');
}

//add items to 3D context menu
runtime.addCustomMenuItem("dfltview", "Generate Default View", "default", 0);
runtime.addCustomMenuItem("currview", "Get Current View", "default", 0);
runtime.addCustomMenuItem("csection", "Cross Section", "checked", 0);

//menu event handlers
menuEventHandler = new MenuEventHandler();
menuEventHandler.onEvent = function(e) {
  switch(e.menuItemName){
    case "dfltview": calc3Dopts(); break;
    case "currview": get3Dview(); break;
    case "csection":
      addremoveClipPlane(e.menuItemChecked);
      break;
  }
};
runtime.addEventHandler(menuEventHandler);

//global variable taking reference to currently selected node;
var target=null;
selectionEventHandler=new SelectionEventHandler();
selectionEventHandler.onEvent=function(e){
  if(e.selected&&e.node.name!=''){
    target=e.node;
  }else{
    target=null;
  }
}
runtime.addEventHandler(selectionEventHandler);

cameraEventHandler=new CameraEventHandler();
cameraEventHandler.onEvent=function(e){
  var clip=null;
  runtime.removeCustomMenuItem("csection");
  runtime.addCustomMenuItem("csection", "Cross Section", "checked", 0);
  if(clip=scene.nodes.getByName('$$$$$$')|| //predefined
    scene.nodes.getByName('Clipping Plane')){ //added via context menu
    runtime.removeCustomMenuItem("csection");
    runtime.addCustomMenuItem("csection", "Cross Section", "checked", 1);
  }
  if(clip){//plane in predefined views must be rotated by 90 deg around normal
    clip.transform.rotateAboutLineInPlace(
      Math.PI/2,clip.transform.translation,
      clip.transform.transformDirection(new Vector3(0,0,1))
    );
  }
  for(var i=0; i<rot4x4.length; i++){rot4x4[i].setIdentity()}
  target=null;
}
runtime.addEventHandler(cameraEventHandler);

var rot4x4=new Array(); //keeps track of spin and tilt axes transformations
//key event handler for scaling moving, spinning and tilting objects
keyEventHandler=new KeyEventHandler();
keyEventHandler.onEvent=function(e){
  var backtrans=new Matrix4x4();
  var trgt=null;
  if(target) {
    trgt=target;
    var backtrans=new Matrix4x4();
    var trans=trgt.transform;
    var parent=trgt.parent;
    while(parent.transform){
      //build local to world transformation matrix
      trans.multiplyInPlace(parent.transform);
      //also build world to local back-transformation matrix
      backtrans.multiplyInPlace(parent.transform.inverse.transpose);
      parent=parent.parent;
    }
    backtrans.transposeInPlace();
  }else{
    if(
      trgt=scene.nodes.getByName('$$$$$$')||
      trgt=scene.nodes.getByName('Clipping Plane')
    ) var trans=trgt.transform;
  }
  if(!trgt) return;

  var tname=trgt.name;
  if(typeof(rot4x4[tname])=='undefined') rot4x4[tname]=new Matrix4x4();
  if(target)
    var tiltAxis=rot4x4[tname].transformDirection(new Vector3(0,1,0));
  else  
    var tiltAxis=trans.transformDirection(new Vector3(0,1,0));
  var spinAxis=rot4x4[tname].transformDirection(new Vector3(0,0,1));

  //get the centre of the mesh
  if(target&&trgt.constructor.name=='Mesh'){
    var centre=trans.transformPosition(trgt.computeBoundingBox().center);
  }else{ //part group (Node3 parent node, clipping plane)
    var centre=new Vector3(trans.translation);
  }
  switch(e.characterCode){
    case 30://tilt up
      rot4x4[tname].rotateAboutLineInPlace(
          -Math.PI/900,rot4x4[tname].translation,tiltAxis);
      trans.rotateAboutLineInPlace(-Math.PI/900,centre,tiltAxis);
      break;
    case 31://tilt down
      rot4x4[tname].rotateAboutLineInPlace(
          Math.PI/900,rot4x4[tname].translation,tiltAxis);
      trans.rotateAboutLineInPlace(Math.PI/900,centre,tiltAxis);
      break;
    case 28://spin right
      if(e.ctrlKeyDown&&target){
        trans.rotateAboutLineInPlace(-Math.PI/900,centre,spinAxis);
      }else{
        rot4x4[tname].rotateAboutLineInPlace(
            -Math.PI/900,rot4x4[tname].translation,new Vector3(0,0,1));
        trans.rotateAboutLineInPlace(-Math.PI/900,centre,new Vector3(0,0,1));
      }
      break;
    case 29://spin left
      if(e.ctrlKeyDown&&target){
        trans.rotateAboutLineInPlace(Math.PI/900,centre,spinAxis);
      }else{
        rot4x4[tname].rotateAboutLineInPlace(
            Math.PI/900,rot4x4[tname].translation,new Vector3(0,0,1));
        trans.rotateAboutLineInPlace(Math.PI/900,centre,new Vector3(0,0,1));
      }
      break;
    case 120: //x
      translateTarget(trans, new Vector3(1,0,0), e);
      break;
    case 121: //y
      translateTarget(trans, new Vector3(0,1,0), e);
      break;
    case 122: //z
      translateTarget(trans, new Vector3(0,0,1), e);
      break;
    case 88: //shift + x
      translateTarget(trans, new Vector3(-1,0,0), e);
      break;
    case 89: //shift + y
      translateTarget(trans, new Vector3(0,-1,0), e);
      break;
    case 90: //shift + z
      translateTarget(trans, new Vector3(0,0,-1), e);
      break;
    case 115: //s
      trans.translateInPlace(centre.scale(-1));
      trans.scaleInPlace(1.01);
      trans.translateInPlace(centre.scale(1));
      break;
    case 83: //shift + s
      trans.translateInPlace(centre.scale(-1));
      trans.scaleInPlace(1/1.01);
      trans.translateInPlace(centre.scale(1));
      break;
  }
  trans.multiplyInPlace(backtrans);
}
runtime.addEventHandler(keyEventHandler);

//translates object by amount calculated from Canvas size
function translateTarget(t, d, e){
  var cam=scene.cameras.getByIndex(0);
  if(cam.projectionType==cam.TYPE_PERSPECTIVE){
    var scale=Math.tan(cam.fov/2)
              *cam.targetPosition.subtract(cam.position).length
              /Math.min(e.canvasPixelWidth,e.canvasPixelHeight);
  }else{
    var scale=cam.viewPlaneSize/2
              /Math.min(e.canvasPixelWidth,e.canvasPixelHeight);
  }
  t.translateInPlace(d.scale(scale));
}

function addremoveClipPlane(chk) {
  var curTrans=getCurTrans();
  var clip=scene.createClippingPlane();
  if(chk){
    //add Clipping Plane and place its center either into the camera target
    //position or into the centre of the currently selected mesh node
    var centre=new Vector3();
    if(target){
      var trans=target.transform;
      var parent=target.parent;
      while(parent.transform){
        trans=trans.multiply(parent.transform);
        parent=parent.parent;
      }
      if(target.constructor.name=='Mesh'){
        var centre=trans.transformPosition(target.computeBoundingBox().center);
      }else{
        var centre=new Vector3(trans.translation);
      }
      target=null;
    }else{
      centre.set(scene.cameras.getByIndex(0).targetPosition);
    }
    clip.transform.setView(
      new Vector3(0,0,0), new Vector3(1,0,0), new Vector3(0,1,0));
    clip.transform.translateInPlace(centre);
  }else{
    if(
      scene.nodes.getByName('$$$$$$')||
      scene.nodes.getByName('Clipping Plane')
    ){
      clip.remove();clip=null;
    }
  }
  restoreTrans(curTrans);
  return clip;
}

//function to store current transformation matrix of all nodes in the scene
function getCurTrans() {
  var tA=new Array();
  for(var i=0; i<scene.nodes.count; i++){
    var nd=scene.nodes.getByIndex(i);
    if(nd.name=='') continue;
    tA[nd.name]=new Matrix4x4(nd.transform);
  }
  return tA;
}

//function to restore transformation matrices given as arg
function restoreTrans(tA) {
  for(var i=0; i<scene.nodes.count; i++){
    var nd=scene.nodes.getByIndex(i);
    if(tA[nd.name]) nd.transform.set(tA[nd.name]);
  }
}

//store original transformation matrix of all mesh nodes in the scene
var origtrans=getCurTrans();

//set initial state of "Cross Section" menu entry
cameraEventHandler.onEvent(1);

//host.console.clear();
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14 Darstellung der Ergebnisse

Tabelle 14.1  Endergebnisse

Flugzeug-Segment Entwurf Original i
Rumpf

Lange I [m] 27.17 27.035 0.50%
Aussendurchmees deo [m] 3.481 3.47 0.31%
Innendurchmesser de, [m] 3.250 3.251 0.02%
Fliigel

Flache Sw 75.00 75 0.00%
Spannweite b [m] 27.12 27.12 0.02%
Pfeilung 25%-Linie P25 23.91 23.7 0.89%
MAC Cmac [m] 3.231 3.266 1.09%
Hohenleitwerk

Flache Su [m’] 12.84 249  48.43%
Seitenleitwerk

Flache Sy [m’] 14.36 139  3.29%
Sonstige Paramter

Startschub Tro [kN] 111.20 111.2  0.00%
Betriebsleermasse Moe [kg] 18273 21489 14.97%
Maximale Startmasse muto  [kg] 33704 35200 4.25%

Mit Tabelle 14.1 werden die Ergebnisse der wichtigsten Parameter zusammengefasst und dem
Vorbildflugzeug gegentibergestellt.

Insgesamt kommen die Ergebnisse dem Vorbildflugzeug sehr nahe. Mit der Class I
Massenabschédtzung wire die Abweichung geringer ausgefallen. Das HLW wurde zu klein
dimensioniert. Da eine Anpassung der HLW-Fliche im Entwurf jedoch mit sehr vielen
Anderungen einherginge, wird darauf verzichtet, den gesamten Entwurf bei der
Leitwerkauslegung von neuem zu starten.
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