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Flugzeugentwurf am Beispiel einer Cessna Citiation X

Anhand des Nachentwurfs eines bestehenden Strahlflugzeuges, in diesem Fall ein Business-
Jet Cessna Citation X, soll eine Methode des Flugzeugentwurfs durchgefihrt werden.

Dieses sollte als eine begleitende Ubung zur Vorlesung Flugzeugentwurf von Prof. Scholz
angesehen werden. Dazu liefern Daten des Flugzeuges wie z.B. Startstrecke, Reichweite,
Fllgel streckung sowie die Zulassungsvorschriften nach JAR/FAR 25 die Anforderungen.

Mit diesen werden eine Vordimensionierung, die Auslegung des Rumpfes, des Fllgels, der
Leitwerke und des Fahrwerkes und die Bestimmung von Flugzeugmasse, Schwerpunktes,
Widerstandspolare und Betriebskosten vorgenommen.

Als Ergebnis kann mit den ermittelten Daten (Abmessungen) eine 3 Seiteneinsicht des
entwerfenden Flugzeuges erstellt werden, welche nahe am Originalflugzeug sich befinden
soll. Im GrofRen und Ganzen ist das auch gelungen, doch leider musste die Flugelsektion
weiter nach hinten am Rumpf ausgelegt werden. Dadurch wurde auch das Hauptfahrwerk
nach hintern verschoben, doch trotzdem konnten die Originalreifen und Spurweite gewahlt
werden.

Insgesamt liegt das nachentworfende Flugzeug sehr nahe am Origina. Erschwert wurde
dieser Entwurf durch die Tatsache, dass es unterschiedliche Daten tiber Flugzeug gab (selber
Herausgeber [Janes] hatte verschiedene Angaben ). Manchmal gab es tGiberhaupt keine Daten,
sodass manche Daten aus der vorliegende Dreiseitenansicht herausgenommen werden musste.
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1 Einleitung

Das Ziel dieser Arbeit ist der Nachentwurf eines bereits bestehenden Flugzeuges — in diesem
Falle eine Cessna Citiation X —welches ein Business- Jet mit 8 Passagieren ist. Die
Besonderheit an diesem Flugzeug ist es, dass es ein Langstreckenflugzeuges ist, welches aber
in der Lage ist eine Reiseflugmachzahl von 0.9 zu erreichen, ohne das Schiittellungen oder
Ahnliches auftreten.

Der Entwurf erfolgt zum groften Teil nach der der in der Vorlesung ,, Flugzeugentwurf* von
Prof. Scholz vorgestellten und im dazugehdrigen Skript behandelten Methode, die auf
verschiedenen Quellen basiert.

Als Anforderung werden dabei — neben Forderungen aus den entsprechenden V orschriften —
die tatséchlichen Leistungen der Cessnain den Breichen Landestrecke, Startstrecke,
Reichweite und Reiseflugmachzahl verwendet.

Durch diese Vorgaben sind die grundsétzlichen Konfiguration und das zu verwendende
Antriebssystem weitestgehend festgelegt: Das Flugzeug wird in der konventionellen
»Drachenbauweise” als freitragender Tiefdecker mit riickwaérts gefeilten Flligeln konzipiert,
der Antrieb erfolgt durch zwei am Rumpf installierten ZTL-Triebwerke (turbofan).

Mit den Eingangsparametern wird zunédchst eine erste Dimensionierung nach einer Methode
von Loftin vorgenommen, deren Ergebnisse die Basis fir den detaillierteren Entwurf in den
folgenden Kapiteln bilden und dabel u.U. noch modifiziert werden. Ebenso kann im spéteren
Verlauf des Entwurfs der Durchlauf von Iterationsschleifen nétig werden, d.h. die Ergebnisse
vorangegangener Kapitel werden anhand des jeweils aktuellen Standes Gberprift und —falls
erforderlich — angepasst. Gewissermal3en a's Ergebnis steht am Ende eine Dreiseitenansicht
des Flugzeugs, die die so ermittelten Entwurfsparameter enthélt.

Die verwendeten Quellen sind im Text an der jeweiligen Stelle durch den kursiv gedruckten
Autorennamen gekennzeichnet; diese verweisen auf das Literaturverzeichnis. Wo Verweise
auf Abbildungen, Tabellen oder Gleichungen ohne Nennung eines Autorennamens erfolgen,
ist das oben erwéhnte Vorlesungsskript der Ursprung. Diese sollte als die den Entwurf
mal3geblich bestimmende Quelle nicht in jedem Einzelfall genannt werden; esist aber
ebenfalls im Literauturverzeichnis aufgefihrt (s.dort Eintrag ,,Scholz*).
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2 Dimensionierung

Die Dimensionierung erfolgt im Wesentlichen nach der Methode von Loftin, wie m
Vorlesungsskript Flugzeugentwurf dargestellt. Praktisch sollte sie anhand einer vorbereiteten
Excel- Tabelle durchgeflhrt werden, welches leider durch Versionsunterschieden nicht
funktionierte. Trotzdem konnte man sich die Tabelle zu nutzen machen und im Wesentlichen
enthdt diese Tabelle die Ausfuhrungen dieses Kapitels.

2.1 Landestrecke:

Aus der Vorgabe der Sicherheitslandestrecke nach JAR 25.125, sowie des max.
Auftriebsbeiwertes ergibt sich ein Maximalwert fir die Flachenbelastung.

Bel einem Business-Jet ist fur die Dimensionierung sehr entscheidend die Landestrecke,
sowie die Startstrecke. Somit wird erstmal die Landestrecke mit der moglichen
Anfluggeschwindigkeit ausgerechnet.

, m
Vapp = Kapp XV SteL mit K, = 1.70\/3—72

v,, =178.32KM
h

> S, =849m

Dichteverhdtnis bei der Landung: s =1 (angenommen)

k =0.107X9
m

Dadurch wird auch fir die spétere Flligelausegung die bestimmende Grol3e
(Auftriebsgradient bei der Landung) bestimmt.

maximaler Auftriebsbeiwert, Landung:

2

N/
C L AUS rg“:' = 2sz 3C, . Mt m,, =14425kg g =9.817
kmo
S, =48m? Vg, ” = 85612
Toe h g
> C. .. =256 (nachROSKAMI C, .., =16- 2.6)
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Fur die Flachenbel astung muss noch das Verhédtnis von maximaler Landemasse zum max.
Startgewicht bestimmt werden. Zur Hilfe wird hier das Bild 5.6 genommen.

Airplane Type Minimum Average Maximum Bild 5.6:
m Verhaltnis aus maxi-
nach Bild 5.6 —¥- =0.88 1. Homebuilts 0.96 i.0 1.0 maler Landemasse und
Myto 2. Single Engine 0.95 0.997 1.0 maximaler ~ Startmasse
Propeller Driven e
My |y, . Statistische
3. Twin Engine 0,88 0.99 1.0 . .
Man kann diesen Wert auch Propeller Driven Werte fiir verschiedene
H H 4. Agricultural 0.7 0.94 1.0 F\ugzeugkaiegorien
rechnerisch durch die Angaben aus nach [ROSKAM 1]
. 5. Business Jets 0.69 0.88 0,96
dem Janes vergleichen und man b Segigi w6 - i o
erhélt ca. den selben Wert. 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
my. _ 14425 kg —0.8907 (tbp’'s) 0,57 data 1.0
' 10, Mil. Patrol, Bomb and
mMTO 16194 kg Transports (jets) 0.68 0.76 0,83
(tbp's) 0.77 0.84 1.0

11. Plying Boats, Amphibious and
Float RAirplanes
{land) 0.79 insufficient 0.95
(water) 0.98 data 1.0

12, Bupersonic Cruise
Alirplanes 0.63 0.75 0.88

Somit kann aus folgender Gleichung das Gewichts Flachenverhétnis bestimmt werden. Well
dieses ein Nachentwurf sein soll, habe ich den errechneten Wert fir die folgende Gleichung
gewahlt.

010759 140 565849 m

Myro £ kl S >C|_,ma><,L >6LFL — m® — 261.1k—%
S, My 0.8907 m
Myo

2.2 Startstrecke:

Mit den Anforderungen fir die Sicherheitsstartstrecke, sowie dem max. Audtriebsbeiwertes
mit ,,ausgefahrnen” Klappen in Startstellung, ergibt sich ein Minimalwert fr das Schub-
Gewichtsverhdtnis in Abhangigkeit von der Flachenbelastung.

Wie vorher schon beschrieben, ist es bel dieser Art von Flugzeugen mit Entscheidend fir den
spateren Erfolg der Maschine, dass diese Flugzeuge kurze Start- und Landestrecken haben,
damit sie auch mal auf Privatflugh&fen landen konnen.

Deswegen habe ich wiederum die im Janes angegebene Startstrecke genommen.

s =1 (gewzhit) Cproro =0.85C, o, =2.048
3
k=243
kg
T k
0 To «Thuro mit S0, =1051m

I‘n‘\/ITO Xg B SFOFL S >(:L,max,TO SN
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3
243M_
- kg Jiro
1051mx2.048 S,
2
= 0.0011297" Muro
kg S

w

2.3 Steigrateim 2. Segment:

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

Nach JAR 25.121 (b) muss ein zweimotoriges Flugzeug im 2. Segment, d.h. nach dem
Einziehen des Fahrwerks, trotz eines ausgefallenen Triebwerks einen Steiggradienten von
2.4% [ n(g)=0.024] erfiillen kénnen. Dafiir wird ein Schubgewichtsverhaltnis (mit beiden
Triebwerken) nach einem Nahrungsverfahren bendtigt:

2 0
To &N 28 L +dn(g)” mitn.=2
Myro XY ne-1g g%) ﬂ

Dabei ist n. die Anzahl der vorhandenen Triebwerke.
UmdieGleitzahl E=L D auszurechnen bendtigt man noch folgende Werte:

2
A= % mit b=19.38m und S=48m?

2
> A:—(ligsr?) =7.82
m

Die Streckung des Fllgels wird hier zuerst vorgegeben, welche dann im spéteren Kapitel
genauer bestimmt oder aufgetellt wird.

=1.42

C - Clraro _ 2048
L 144 1.44

Co.p =Cpo +DCp f1ap T DCp gt + DCp geur mit DCp oo =0 (schon eingefahren)
DCD,SIat =0
DCp, f1ap = 0.015
DC,, =0.02

> C,,=0035
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Somit erhdlt man folgende Gleitzahl.

%) = G —= 142 —=9.327 mit e=0.7
C, (1.42)
Cppt—t— 0035+ _
P pxAe p %7.82>0.7

Daraus ergibt sich dann nun auch folgendes Schub-Gewichtsverhdtnisim 2. Segment:

6
TTO 3 e r-]E

+sn
Myro X9 nE'lﬂgé g

mit ng =2 , sn(g)=0.024

s 22021 L 405409-0262

&2- 15 &9.327 I

2.4 Steigrate beim Durchstarten:

Der inJAR 25.121 (d) geforderte Steiggradient [sin(g) =0.021] von 2.1% fir ein
zweimotoriges Flugzeug bei einem ausgefalenen Triebwerk fihrt wieder zu einem
Minimawert fUr das Schubgewichtsverhaltnis:

('j
TTO % N OXQ 1 +Sn My
Myro >9 N - 1@ 9 rn\/ITO

Wiederum wird die Geleitzahl bendtigt, welche durch den Auftriebgradienten und
Wiederstandsgradienten bestimmt wird.

C = Cuima _ 2048 =1.212
169 169

Bel dem Wiederstandsgradienten muss nun berticksichtig werden, dass ersten sich das
Fahrwerk im ausgefahrenem Zustand befindet und zweitens dass sich die Klappen in
Landekonfiguration befinden.

CD,P = CD,O + DCD,fIap + DCD,sIat + DCD,gear = 0045
mit Cp, = 0.02, DC,p 4, =0.01
DCp gerr =0.015
%) _ C, _ 1.212 ~9.93

(1.212)?
pxAe  px7.820.7
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Daraus ergibt sich dann nun auch folgendes Schub-Gewichtsverhétnis beim Durchstarten.

11TO E}E 4'5§r] )ch]ML
mMTOxg n - 1ﬂ QA) rT]\/ITO
88 2 0zl +0. 021o 14425kg
e2- 1g e9 293 o 16194kg
=0.2291
2.5 Reiseflug:

Die Reisefluganalyse liefert bel gegebener Flachenbelastung ein minimal notwendiges
Schubgewichtsverhdtnis, das notwendig ist, um die gewtinschte Reiseflugmachzahl zu
erreichen.

Flachenbel astung und Schubgewichtsverhéltnis werden zunéchst getrennt als Funktion der
Flughohe berechnet, der Zusammenhang dann Gber diese hergestellt.

Schubgewichtsverhdtnis:

TTO

= 1 . \
Myro 9 ) (Tcr /TTO)>{VD)

Es wird angenommen, dass der Reiseflug bei maximaler Gleitzahl durchgefihrt wird und

dadurch auch 86—'— =8d—' Qig.

Dg, eDmauﬂ

Das fur die Gleitzahl nétige Verhdltnis von benetzter Flugelflache und Fligelflache erhélt
man ndherungsweise aus Bild 5.10:

Bild 5.10:
S’%N » b5 et ¢ orus © ﬂ Flugzeugformen
. o und ihre relative

( »75x—+8 % " .

benetzte
Oberfliche

S, /Sy [RAYMER
89]

4,

> (A)) ‘75&+8 18.66 f e j&

I
" AVRD VULCAN
e — —_—
#INCLUDING CANARD AREA
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p :A:‘e _p:7.82:0.85

Clm = 2»(%))m ~ 2x18.66)

mit e =0,85

=0.5595

) 1 1
V() =17 (gewsly %L = == ToF =0.346
?%md B
C 0.5595
C =—=5=—"1--=0.1936
xR/ o) (1.7)
8 md &

_ 2*(%3)max 2x18.66

= =11.53
1 &C 9 +0.346

@, 0 &5 0

70

Reiseflugmachzahl M =0.705
Nebenstromverhéltnis BPR=5

Formeln fur Entwurfsdiagramm (Tabelle)

T - (0.0013*BPR - 0.0397)ki sh, - 0.0248X8PR +0.7125
m

TO

mMTOZCLXM2>g
S, gx

xp(h) mit g =14, g =9.81<ﬂ2

Die daraus nun berechneten Werte fur das Schubgewichtsverhdtnisin Abgangkeit von der
Hohe sind in der folgenden Tabelle zu entnehmen:

Berechnung der Flugleistungsanforderungen im Reiseflug

hcr p(hcr) in N/m”2 mmtow/Sw in kg/m”2 Tcr/Tto | Tto/(mmto *g)
6 47217 324,20 0,3893 0,2228
7 41105 282,23 0,3561 0,2436
8 35651 244,78 0,3229 0,2686
9 30800 211,48 0,2897 0,2994
10 26500 181,95 0,2565 0,3381
11 22700 155,86 0,2233 0,3884
12 19399 133,20 0,1901 0,4562
13 16579 113,83 0,1569 0,5528
14 14170 97,29 0,1237 0,7011
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Die fir die einzelnen Flugphasen ermittelten Grenzwerte fir Muro g Tro lassen sich
My >Y

nun in ein Entwurfsdiagramm einzeichnen

2.6 Entwurfsdiagramm:

—4— Reiseflug —®— Durchstarten 2. Segment Landung —¥— Start

Der Auslegungspunkt fir das Flugzeug soll nun so ausgelegt werden, dass bei einem
maoglichst geringen Schubgewichtsverhéltnis eine moglichst hohe Fléachenbel astung
zugelassen wird. Dabei besitzt die Auswahl des niedrigsten moglichen
Schubgewichtsverhaltnisses Prioritét. Mit diesen Forderungen ergibt sich aus dem
Entwurfsdiagramm der Entwurfspunkt mit den Koordinaten:

Flachenbelastung: Mo = 241 X9
m
TTO

mMTO Xg

Schubgewichtsverhéltnis: =0.272

Durch diese Angaben kénnen nun wichtige Parameter ausgerechnet werden. Da dieses ein
Business-Jet ist, ist es nun winschenswert zu wissen, welche Flughthe dieses Flugzeug
fliegen kann (darf), um auch die beliebten Flugstrasse der Grof3flugzeuge nutzen zukonnen.
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Notig fur die Reiseflughthe ist das Verhéltnis Reiseschub zu Startschub, welches auch die
spateren Reiseflugkosten (Treibstoffverbrauch) andeutet.

1 1

= =0.3
T L 0.272x11.53
gl

To/To = 189

Daraus kann nun die Reiseflughthe h, aus folgenden Gleichung errechnet werden:

_Ta [T +0.0248:5- 0.7125 Kkm = 0.3189+0.0248:5- 0.7125
0.0013: BPK - 0.0397 0.0013:5- 0.0397

km =8.12km

cr

Um die Reisefluggeschwindigkeit errechnen zu kénnen, muss zuerst die Parameter
Temperatur und Schallgeschwindigkeit in Reiseflughthe bestimmt werden.

Temperatur in Reiseflughthe T:

h, £11km T, =288.15K T=T,+9 o mit T =651
dh dh km
> T =288.15K - 6.5k£ »8.15km= 235.37K
m

Schallgeschwindigkeit a in Reiseflughohe:

a=a,xT/T, = 340.294? %2337 1 = 307.553?

mit a, = 340.294"
S

-

Reisefluggeschwindigkeit V :

V =M xa = 0.705:307.5531 = 216.825 = 780.57%”“
S Q

- -

Fur das spétere Bestimmen der maximalen Startmasse, ist es erforderlich den
Reichweitenfaktor B, nach Breguet zu bestimmen. Im Weiteren werden noch die

Massenverhaltnisse der verschiedenen Flugphasen bestimmit.

—% i mit L

B, = ~1153 und SFC, =1640° K9
§C, g

(Ns)

D
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11.53%16.825
= S _ =15927.6km

B kg m
1640° —+>9.81—
(Ns) &

=S - 65254

M, =€ =e!2% =0,663855

Erforderliche Flugzeit im Warteflug:

Domestic reserves; t =2700s

Zeitfaktor: B,
B =s= —15927'6&: =73512s
V' 78057
h
- 2700s

L 270
M o =€% =e™1> =0.9639

Mass fuel fruction M

(»1225.2 min)

My =M g0 M s Mg pes ™ ¢ M c1p M 16 M pes M | =0.6213

mit M 1o = 0.995, M o5 =0.998,M ; pes =0.990 und M, =0.992

Kraftstoffanteil:
m/ =1- M, =1- 0.6213=0.3787
mMTO

Betriebsleermassenanteil Mgz /Mo :

Mot~ 023+1.04%7_ = 0.5129
Myuto Myro
mit Tro =0.272

mM TO
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Fur einen Business-Jet ist es nicht entscheidend, wie viele Personen das Flugzeug beférdern
kann, sondern andere Parameter wie z.B. Geschwindigkeit, Startstrecke und Landestrecke.
Trotzdem ist es fur die maximale Startmasse bestimmend, da je hdher die Nutzlast auch it,
die Startmasse steigen wird. Dadurch wird auch die Triebwerksparameter bestimmt.

Nutzlast m,, :

n_..=8 und m = 320kg

seat cargo

m

m m
Mgy + o+ M mit —= =79.4kg, —=2°%® =18 1kg
n n n

pax pax pax pax

2> m,, =79.4kg>8+18.1kg>8+320kg =1100kg

2.7 Maximale Startmasse "W und andere Entwur fsparameter:

Myro =——t = 0K 39147 64g
MO T M My 1 0.3787- 05129
rT}\ATO mMTO

Schub (alle Triebwerke):

T 0 m
Tro =My70 X9 ° +=10147.6kg >9.81? x0.272 =27077N

x T

Myro X0 g
Schub (ein Treibwerk):
ng =2

Too _ 27077N =13538.5N
r]E

Maximale erforderliche Kraftstoffmasse m

F,max *

M es=0.990, M, ; =0.995

Me e = Myro XL M cs XM ¢ 1 XM, ) =10147.6kg X1~ 0.9900.995>0.6213) = 3937.15kg
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Maximale erforderliches Tankvolumen V :

F,max

v, =M _ 3937 15kg
F,max
r 80019
m

=4.92m?

2.8 Flugelflache:

Bei dem Original ergibt sich eine erforderliche Fliigelflache von 48 m? .Das Problem hier ist
es, dass zwar das Flachengewichtsverhdtnis mit dem Original Ubereinstimmt, aber die
maximale Startmasse sich unterscheiden. Deswegen kommt auch nur folgender Wert heraus:

_10147.6kg
=

&mg—MTOQ 241-9
SH” m

S, = Mo = 42.11m?
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3 Rumpfauslegung

3.1 Anforderungen:

Die Cessna Citation X soll in der Lage sein, 10 Passagiere in luxuriose Bestuhlung (nahe der
First-Class) plus Gepéck transportieren und versorgen zu konnen. Ein zusétzliches
Frachtvolumen bzw. Frachtquerschnitt ist nicht vorgegeben.

3.2 Rumpfquer schnitt:

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

Als Schlankheitsgrad wird % =8.39 gewahlt, weil dieses der Original-Schlankheitsgrad
f

des Flugzeuges entspricht. Dieser Wert liegt auch im fir Business-Jets tiblichen Werten von
7-95.

Dadurch ergibt sich normalerweise, mit der Passagieranzahl und dem Schlankheitsgrad, nach
Marckwardt Bild 6.1 die Anzahl der Sitze pro Reihe. Da es sich aber ein Business-Jet handelt
und dieses Bild keine vernunftigen Angaben zu einem Flugzeug dieser Grof3e macht, nimmt
man die Uberschlagsformel fiir durchschnittliche Schlankheitsgrade.

Sitze pro Reihe:
Ng, = 0.45x/pax  mit pax =8
> ng, =0.45%/8 =1.27

Man konnte jetzt natiirlich diesen Wert aufrunden auf ng, = 2, eswiirde aber wiederum in

diesem Fall keinen Sinn machen. Man erfahrt aber aus diesem Wert, dass die Passagiere
spéter viel Komfort haben werden, oder auch, dass man auch andere Typen von Sitzen nutzen
kann, wie z.B. Sofas.

Nach den Vorschriften der JAR ( hier JAR 25.817) benttigt dieses Flugzeug 1 Gang, dadie
Sitze pro Reihe geringer als 6 ist.

= 1Gang.,da ng, £6

3.2 Kabinenauslegung:

10 Sitze bei 1.27 Sitzen pro Reihe erfordern 7 Sitzrethen. Es wird aber meistens eine
individuelle Einrichtung nach Kauferwunsch angefertigt, sodass man die Kabinenlénge
vorgibt. Dadurch wird jedem Kaufer ein individuelle Inneneinrichtung mdéglich gemacht,
sodass ich die Kabinenlange geméald dem Vorbild auf 8.64 mfestgelegt habe.
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Eine Mdglichkeit kbnnte folgender Querschnitt sein.

[ CESSNA CITATION 11

Die Innenausstattung ist hier auch nur Beispielsweise gezeigt.

Heutige Komfortanspriiche enthalten Bild 6.4 Bild 6.5 und Tabelle 6.1.

SR MR LR
Kurzstrecke Mittelstrecke Langstrecke
SR £3000nm| 3000 nm < MR <« 5500 nm LR 2 5500 nm
YC FC | yC FC BC ve
Sitze WLSitzc'm% 100 §-10 90 - 92 5-7 18.20 13-77
Sitzabstand (inch] kY) 40 32 60 38 32
Sitzlehnenneigung [inch) 5 75 5 15 i 7 5
Sitzbreite (2er Bank) 40 48 40 53 50 40
Kabinenpersonal pro Pax 1745 1/8 1735 1/8 1720 1135
Toiletten pro Pax 1760 /14 1/45 1/14 1725 1745
Galley / Trolleys [Tabletts / Pax] 1.7 9 23 & 7 vhel
Mantelstauraum [inch / Pax] Nein 15 Nein 15 [ 15 | Nemn
Bild 6.5: Definition der Kahinenstandards [ScHMITT 98]

Entsprechen den Kabinenstandards nach Schmitt Bild 6.5 ist bei Langstreckenflugzeugen in
der Firstclass pro 14 Passagieren eine Toilette vorgesehen.

Anzahl der erforderlichen Toiletten : 1
Die somit 1 Toilette hat eine Bodenflache nach Marckwardt von S, . = 1.2m”°.

Hinzu kommt eine Bodenfl&che der erforderlichen Kiiche , welche nach folgender Formel
berechnet wird:

n
Scaey =K Xﬂ"‘%mz =0.756m? mit k

calley 1000 =32m’ (Nordatlantik)

Galley
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Da es sich um ein Langstreckenflugzeug handelt, sind die Kiichen auch grof3er. Bel diesem
Typ von Flugzeug ist es aber nicht nétig Personal fur die Kabine mitzunehmen. Esist reiner
Luxus, wenn man jemanden dafir extra mitnimmt, da dadurch auch ein Sitzplatz fir das
Personal reserviert werden muss. Es gibt keinen Extraplatz, wie bei Grof3flugzeugen.
Deswegen wird normalerweise bei solchen Flugzeugtypen auch kein Kabinenpersonal
mitgenommen.

Platz fUr eine Garderobe wird trotzdem bendtigt, welche folgendermalien bestimmt wird:
2 & nAisleg 2 . —
Suargrabe = 0.03M >§1- 3><n—é><npalx =0.15m° mit n,g.=1
pax @

Mit den obigen Daten sieht der Rumpf folgendermal3en aus:

d;
%\
f
I =l t16>d. +4m=15.6Im mit d. =1.86m
I -
%F =7-95
I fc —
AF =25-5
Q.. (deg)=6-11
Dd =d.,- d., =0.084m+0.045>d, |
Als Tabelle erstmal einmal zusammengefasst:
Sitzein % 8-10 Kabinenpersonal pro 1/8
Pax
Abstand [inch] 40 Toiletten pro Pax 114
Sitzlehnenneigung 7.5 deg Galley/Trolleys 9
Sitzbreite [2er Bank] 48 Mantel stauraum 15

linch=254cm
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Folgende Daten sind fr die Rumpfauslegung noch nétig:

m
Vaaggage = oo _ 108.8KG _ 0.64m?® mit r = 17Ok—g
aggage | kg aggage e
Baggage 170—2
m3
m
Vcar 0o — = = 594kg = 371”13 mit I cargo :16()&
g r kg g m3
caso 1609
m
Voverhead— stowage = 0' da Vorgmen |§
n
Icabin = kcabin o =1.1x 8 =8.64m
Nea 1.27
® k., =137

cabin

3.4 Notausgange:

Nach JAR 28.807 sind fur Flugzeuge dieser Art nur 1 Notausgang nach Typ IV
vorgeschrieben, da die Passagieranzahl lediglich pax = 8 betrégt
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4 Fligel und Hochauftriebshilfen

4.1 Bereits festgel egte Par ameter:

Aus den Anforderungen bzw. der Dimensionierung sind bereits bekannt:

S, = 47.01m?
2 2
A =2 _(19'3—8”‘2 =799 mit b=19.38m
S, 47.01m

4.2 Pfeilung:

Die Flugelpfeilung dient v.a. dazu, die kritische Machzahl zu erhdhen, d.h. den Bereich des
Widerstandsanstieges zu hoheren Flugmachzahlen zu verschieben. Damit ist die gewiinschte
Reiseflugmachzahl maligeblich fur die Wahl der Flugel pfeilung.

Fir eine Flugmachzahl von Ma,,,, =0.9ist die geeignete Pfeilung der Flligelvorderkante
entsprechend der Umrechnungsgleichung:

tanj , =tanj . - [(1- 1 )/(AX1+1))]=39.96°

fUr eine zunachst angenommene Zuspitzung von | =0.194 (auch etwas grofere oder kleiner
werte fur die Zuspitzung bewirken keine grof3en Anderungen).

4.3 Zuspitzung:

Die Ruckwartspfeilung sorgt dafUr, dass ein grofierer Anteil des Auftriebes an der

Flugel spitze erzeugt wird. Um de gewlinschte anndhrende elliptische Auftriebsverteilung
zuriick zu erhalten, muss die Zuspitzung des Fllgel verkleinert — der Fligel also spitzer —
werden. Da die Cessna die hohe Reiseflugmachzahl von 0.9 erreichen soll, wird die
Tragfléche als Doppeltrapezflligel ausgel egt.

Deswegen wird fur dieses Flugzeug ein Doppeltrapezflligel mit folgenden Daten festgelegt.
Zuspitzungen:

| =% =0556 (festgelegt) (L.1)
cr
| =5 =035 (festgelegt) (L2)
C,
C

—+=0.194 (festgelegt)
C
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Um die Flugeltiefen am Rumpf, am Knick und am Fligelende zu bestimmen, braucht man
zuerst die Flugeltiefe am Rumpf, welche durch folgende Formel bestimmt wird:

b? 250 _ 2519.38m
¢ J{- 1 ph +1, +1 | c 4(1- 0.104)x0.353+0.556+0.194|

=> ¢, =4.6892m
Daraus ergeben sich die restliche Tiefen:
- aus(1.1) ¢, =0.556>xc, =2.60m

> ass(12) ¢ =0.35x, = 0.9124m

Fur die spateren Rechnungen noch bendtigen Einzelflachen des Fliigel werden
folgendermalien berechnet:

S=0/x {1+1)
_ b, b,/ _b 19.38m
S, = L) mie B = Y =T 342m=6.27m
2 S, =6.27mX2.60mx{1+0.35) = 22.01m?
S :yk >Cr >(1+| i)

D> S =3.42mx4.6892mx{1+ 0.556) = 24.95m?
Um die mittlere Aerodynamische Fliigeltiefe zu bestimmen, braucht man noch die
aerodynamischen Fligeltiefen des Innen und AulRenfliigels.

Brechnet werden sie durch die folgenden Formeln:

- CMAC,i :SI + CMAC,O :SO
CMAC - S
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2 2
Cyviaci :E>Cr ST :E><4.6892m"1+0'556+0'556 =3.747Tm
"3 1+1, 3 1+0.556
2 2
Cyvac.o :gmk "—1+| ot =E>Q.6Omvl+ 0.35+035 =1.891m
3 1+1 3 1+0.35

Zusammengesetzt aus diesen beiden aerodynamischen Flugeltiefen ergibt sich die gesamte
aerodynamische Flugeltiefe. Der folgende Wert liegt fast genau am Original.

_ Cuaci XS *Cyaco XS, _ 3.747m>24.95m?* +1.891m>22.01n7’

>c,, . = =2.8771Im
MAC S 46.96m?

Berechnung des Rumpfabstandes zu c,,,. muss noch bestimmt werden:

g?_ CMACQQ
C C, é_xb 1 a34+24

-3 G /-2 O.b Formel fir einfachen Trapezfliigel
Ywvac C 1- | _2 3>gl+| ﬂé ( ap g)
g ;
1 (;ﬁ+2><c—kg 1 a4+ 2x0.556 04
=1 G 1,8 209004 o =1547m
Yunci =37 14 S S T 170556 o
¢ c -
e r @
1 fﬁ+2><&9 1 a8+2x0.350
=26 Gy 1@ 990 4 50m =2 63m
yMAC,O 3 (;; 1+& _>t)k 3% 1+0-35 a3
Q -—
e G o

Yoo = Yuaci +(yk + yMAC,o): S
MAC S, +S

Sy . = 1.547m>24.95m + (3.42m+ 2.63m) 22.01n?
MAC 22.01n7 +24.95m°

=3.657/m

4.4 Flugeldicke:

Zid ist es, die Profildicke so grof3 wie moglich zu wahlen, um einen leichteren Fllgel bauen
zu kénnen und das Tankvolumen zu vergrof3ern. Sie wird jedoch nach oben begrenzt durch
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die Machzahl des Widerstandsanstieges: Der Wellenwiderstand durch lokae
Uberschallstromung auf der Fliigel oberseite Uberschallstromung auf der Fliigel oberseite soll
einen Wert von 0.0015 nicht Uberschreiten. Daraus ergibt sich, dass die Machzahl des
Widerstandsanstieges um ca. 0.02 Uber der Reiseflugmachzahl liegen muss:

Ma,, =Ma+0.02=0.9+0.02= 0.92

Durch die Fltgel pfeilung reduziert sich die effektive Anstrémgeschwindigkeit (und damit die
Anstrommachzahl) auf

Mag, = May, %/cosj ,; =0.822

Nach Gleichung 7.33 soll nun mit k. =1.2 (neue superkritische Profile) die benétige
Profildicke bestimmt werden:

(/) 03>COSG 25)’1{@. & 5+ Ma’pp g 9353 m%‘%
f&

§5+k+025>q) 5§ Malooer i;

Dasich die Machzahl der Fllgelauslegung von der Machzahl der Dimensionierung
unterscheidet, muss man den Auftriebsgradienten neubestimmen.

1 1
E ol xMaZDimension'erung a >6>(:I ,Dimensionerung — 2 =X >4V|a Auslegung *a >6>(:I ,Auslegung

M a Dimensionérung >C

9 CI Auslegung Ma Ausiegung |,Dimensionerung
= - 0.705 x0.5378
0.9
2> C =0.325336

I, Auslegung

Daraus ergibt sich nun rechnerisch folgende Profildicke:

& 5+ 0.922 o U \/1+09221=j

5+12+025>0325336),Z,H 0.922 i;

(%): 0.3xcos(37° >ql

=0.1159

cuwmm

Aus dem Profilkatalog wird nun durch die gerechneten Parameter folgendes Profil gewahlt:

NACA 65,- 212  (nach Profilkatdog > (%):0.12 und ¢ =0.3)
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4.5 Schréankung:

Da keine Daten Uber eine Schrankung der Cessna vorlagen und man auch keine Schrénkung
auf der 3 Seiteransicht erkennen kann, habe ich die Schrankung e, =0 gewahlt.

4.6 V-Form:
Gleiches Problem wie bel Schrénkung, deswegen auch keine V-Form gewahit.

4.7 Einstdlwinkel:

Der Einstellwinkel soll so gewahlt werden, dass die Kabine im Reiseflug waagerecht liegt.
Das gewahlte NACA 65, - 212-Profil erreicht den bendtigten Auftriebgradienten fir den
Geradeausflug nach folgender Formel:

Cq 6.589
lw==<—%aow =g,
C w 5,074

l,a

+-1.5 =-0.2014

Den vorhanden Auftriebsgradienten wurde durch folgende Formel bestimmt.

a,=-15

a=0 >¢=01 > =96 _102-01_g 0
da 8

a=8 =>.¢=102

Wird nun der Fllgel in diesem Winkel von -0.2014 zum Rumpf , voreingestellt”, befindet sich
der Rumpf wahrend des Reiseflugs in waagerechter Position.

4.8 Tankvolumen:

Nach Torenbeek kann mit den oben festgel egten Fliigel parameter das Volumen der Tanks im
Fligel abgeschétzt werden:

s g0 1 1+ % +1°x%
&co A (L+1)°

=6.68782m> mitt =1

VTank = 054 lel

Nach Dimensionierung wir ein Tankvolumen vonV,,, =6.33m* bendtigt, somit scheint der

FllUgel aus Tankkriteriumsansicht grof3 genug zu sein.

4.9 Hochauftriebssysteme:

Fur die Hochauftriebssysteme muss folgendes Kriterium erfullt werden:

0.95>Dc +Dc 3¢

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

-C

Lmax, clean
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Zuerst wird die Klappenart bestimmt, wobei ich mich fur die Fowler-Klappe entschieden
habe.

Folgende Parameter missen daftr bestimmt werden:

Gegeben waren bisher:
Crac = 2.8771m % =0.12 (ausProfil) =» max camper at. 40% chord
ro'V,,:C
Yo =3.657m Re=—> % ™ —9y0°
m

Dickenrtcklage: 20%

CL,max,clean = (CL,max, base)+ D1CL,max + DZCL,max + DBCL,max @

. 6 Tabelle 8.1: Ay -Parameter firr bekannte NACA - Profile ermittelt nach DATCOM 1978 (2.2.1-8)
D:C e = 0, Weil Re =9%10 ST 5
NACA 4 digit 26.0-(¢/ ¢)
. NACA 5 digit (t/c
ausTabelle 8.1 (C, e pace) : 260-1/0)
! ! NACA 63 series 22.0-(t/c)
NACA 65> 193"(V) =2.316 =Dy NACA 64 series 213-(1/¢)
c NACA 65 series 19.3-(1/¢)
NACA 66 series 18.3-(t/¢)
aus Bild 8.7
1.0
] o
R=ox 0t lé ::t\"--—_“
e Y 1
= L] s J
L3 POSITION OF MAX ]
THICKNESS (X CHORD)
("‘-n)bn-
/]
s
i j
+ ot
PREDOMINANT L3 ANT
LEADING-EDGE STALL TRAILING-EDGE
T STALL
HEHER
(LONG BRUBBLE) : (SHORT BUBBLE)
“ 11 1' Li 1 3 :_ 1
L 13 2 3 4 1]
. Ay (% cHORD)
Bild 8.7: Maximaler Auftriebsbeiwert eines symmetrischen Profils bei einer Reynoldszahl von
9 10° als Funktion von Ay und der Dickenriicklage (DATCOM 1978)
wird (cL’maX, base) = 1.35bestimmt.

Zusdtzlich braucht man noch D,c_ . aus Bild 8.8c, wobel man camper 6% chord gewahlt
wurde.


( Info )
c_l,max,clean sollte man für ein NACA-Profil aus einem Profilkatalog entnehmen. Dies ist einfacher und genauer.
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Oy(% CHORD)
.2
(c}
CAMBER (ll GIPID) MAX.CAMBER AT 40% CHORD
i
A, ’.“ [] A.\ 5
B ~M0x 10
.4
O st B \
N
=y
ar
. .
0 1 ] ] ¢ : ]
by (x cmomp)
Bild 8.8: Korrekturterm A ¢, ... zur Berechnung des maximalen Auftriebsbeiwertes eines

Profils nach DATCOM 1978. Beriicksichtigung der Profilwélbung und der Wolbungs-
ricklage.

Darausfolgt D.c,_ ., =0.45

4 T T ¥ ¥ LE 1
I 'REYNOLDS NUMBER
»
N — — 28 x 10
13 : T
c‘-.x , ""‘\i’d |9 x 108
- e
ll‘ x i;.
4
L 1 3 H 4 8
By (% crRORD)
Bild 8.9: Korrekturterme zur Berechnung des maximalen Auftriebsbeiwertes eines Profils nach
DATCOM 1978.
Oben: Fortsetzung von Bild 8.8
Mitte: A,¢; ax - Korrektur zur Bertcksichtigung der Dickenrticklage
Unten: Asc; . Korrektur zur Berticksichtigung der Reynoldszahl.

D,C, . Wir aus Bild 8.9 bestimmt.

Darausfolgt D,c, ., =0.13
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= C =1.35+0.45+0.13=1.93

L,max, clean

mit DC_ ., =-0.11 ausBild 8.11 interpoliert

Aus Bild 8.10 mit Dy =2.316 und j . =40°

' Bild 8.10:
SUBSONIC SPEEDS Maximalauftrieb von
Trapezfligeln mit
. o . hoher Streckung in
Noe: Unrwisted, constant-airfoil-section wings Unterschallstrémung.
1.6 om!
A steht hier fur
. Mlz 0.2 den Pfeilwinkel der
14 Ay Vorderkante @,
}} (DATCOM 1978)
»
c, 12 16
max
v -
{max 1.0 -y
' 2.04
8 e
\.\s- ""-..&2
6
4
0 10 20 30 40 50 60
Apg (deg)

|- -1-O:

ST
> ’ ~=0.82
C, ;

, MaX

Q

o 0
> CL,ma(,clean = éﬂimL,m,clean + DCL,max =1.47
CL,max 4]

Zunahme C_ durch Flaps (Hinterkante):
Flapangle = 40° (gewahlt)

DC_ ¢ = Ky XK, % X{DC, 1 ) mit (De, ) =1.3 (ausBild 8.12 {NACA 2 Slot})

base base

Bei den folgenden Beiwerten k wurden die Maximalwerte gewdahlt, weil sonst die Erfullung
des Entwurfkriteriums flr die Hochauftriebshilfen nicht erreicht worden wéren. Deswegen
habe ich auch zu den folgenden k-Werten auch keine Bilder eingeftigt. Normalerwei se sollten
diese Beiwerte nicht maximal gewahlt werden, weil es meisten Nachfolgerversionen oder
verlangerte Versionen geben wird, und somit misste man eine kostspielige Neukonstruktion
im Flugelbereich tatigen. Mit diesem Méangel soll aber unser Flugzeug auskommen miissen
und deswegen wird es hier nicht berticksichtigt.
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aus Bild 8.13
k, =1, weil Flap-chord 25%

aus Bild 8.14
k, =1 > Fowler-Klappe mit Flapangle 40°

Actua Hapangle (40°) _
Reference Hapangle (40°)

aus Bild 8.15 mit

k, =1

= Dc =13

Lmax, f

Doch der Auftriebsgradient C, kann auch durch Slats (V orderkante) erhdht werden. Dadurch
kann man kleinere Fllgel bauen und trotzdem noch den erforderlichen Auftrieb zum Starten
und Landen erreichen. Hier gilt wiederum, dass man eigentlich nicht viel zu den Werten
sagen kann, weil man sie nur aus den Diagrammen entnehmen muss.

DG, e =CLyrm h . chy ot 5 mit < =0.075 (gewahlt)
o o C Cc

aus Bild 8.16

2.0

12
THEORETICAL
MAXIMUM
LIFTING
EFFECTIVENESS,

ez B
(per rad) /

.1 .2 3 4

NOSE FLAP-CHORD RATIO, ¢ /c

Bild 8.16: Theoretisch maximale Klappenwirksamkeit (DATCOM 1978)

=13

L.d,max
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aus Bild 8.17 mit LER 0.1 (gewahlt)

Ve

2.0

14— I 7 M
femax & //"\
=
\ Y

: N

0 04 08 a2 C16 .20
LER
LEADING-EDGE RADIUS/THICKNESS RATIO, —==
Bild 8.17: Empirischer Faktor zur Berticksichtigung der Grifie

"Vorderkantenradius / relative Profildicke”,

ric
(DATCOM 1978)

h, . =17(Sot)
aus Bild 8.18 mit d, =25" (gewahlt)

h, =0.75

= Dc =0.054

L,max, S

Auftriebsbeiwert eines Flugels mit Hochauftriebshilfen:

S
DC\ ¢ = DCL i %*L mit k_ =0.80 aus Bild 8.20 (gerechnet: 0.8017)
aus Janes Bild:

S 1

= 0.85(gewahit)
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= DC =0.68

L,max, f

SWS 4 L °
De "—"0030 H.L) mtj =405

L,max, S

DC

L,max, S =
aus Janes Bild:

% = 0.95(gewdhlt)

= DC =0.039

L,max, S

ec :CL,max, clean +DCL,max,f + I:x:L,rmx,S :213

L, max

Entwurf von Hochauftriebssystemen:

_ 1'1:(CL,max,TO + Cp L) _ 1.1’(2.048 +2.56)

CLma>< - =253
’ 2 2

095)DCLTTBXf + DCL,ma(,s 3 CL,max - CLmax,cIean

= 0.95:1.3+0.039=1.27 3 1.06

Somit wurde das Entwurfkriterium erfiillt und die gewahlten Klappen mit dessen vorgegeben
Ausschlagen sind auch fur dieses Flugzeug zuléssig. Doch wie schon gesagt, ist diese
Auslegung nicht fir Nachfolgerversionen oder verlangerte Versionen geeignet, weil sich eben
die Werte am Maximum befinden und somit keinen Spielraum mehr haben.
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5 Leitwerkausegung |

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

5.1 Hohenleitwerk (HLW):

Das HLW wird mit einer trimmbaren Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer , THS)
Ausgestattet, u.a. um einen weiteren Schwerpunksbereich zuzul assen.

Streckung
Die Streckung soll etwa bel der Halfte der des Fliigels liegen.

Gangige Werte liegen zwischen 3.2 und 6.3
Hier wird folgender Wert gewahlt:

Zuspitzung

Die Zuspitzung wird im Vergleich mit den tblichen Werten anderer strahlgetriebener
Verkehrsflugzeuge auf 0.4 festgelegt.

G =-4bs+9 ,gewdhlt :G, =0
Pfeilung

Die Werte kdnnen folgendermal3en sein.
j s=0"-35

Die Pfeilung der HLW-V orderkante soll etwa 5° Uber der des Fliigel liegen, dadurch
die dann hohere kritische Machzahl das HLW bei hohen Geschwindigkeiten
(VerdichtungsstoRe treten spater auf als am Fluigel) und Anstellwinkeln (Uberziehen
am HLW spéter) wirksam bleibt.

J 25 =] 25, +5 =42
relative Dicke

Die relative Dicke des HLW sollte ca. 10% unter der des AulZenfllgels liegen. Damit
wird eine hohere kritische Machzahl erreicht, was einen Verlust der Wirksamkeit
durch Verdichtungsstoi3e verhindert.

(%)H » (%) 0.9 =11.59% 0.9 =10.43%

Wingtip
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Einstellwinkel und V-Form

V-Form und Einstellwinkel konnen beide auf 0° gesetzt werden. Ein V-Winkel sollte
das HLW aus dem Triebwerksstrahl heraushalten; dieser Fall ist bei einem T-Leitwerk
und Hecktriebwerken unkritisch. Ein (fester) Einstellwinkel ist nicht notwendig, da
das HLW as THS ausgefuhrt wird, d.h. der Einstellwinkel ist —je nach
Schwerpunktslage — variabel .

Flache

Die benétigte HLW-Flache wird mittels des sog. Leitwerksvolumenbeiwerts

abgeschétzt:
_ S,y . y
C, —SW— mit l,, und |, 45%-50% der Rumpflange (17.8m)
>Cmac

gewahit: 1, =1, =8455m

c, =>lw — 0778 mitc_ =28771m
S\N XCmac

Man erhélt dadurch die Fltgelflache von

S, =11.15m? .

5.2 Seitenleitwerk (SLW):

Streckung

Die Streckung des SLW bei T-Anordnung liegt Ublicherweise unter der bei
konventioneller Anordnung. Sie bewegt sich im Bereich zwischen 0.7 .... 1.2

(Raymer).
Gewahlt wurde folgender Wert, weil ich nahe am Original bleiben wollte.

_2:b
AT lT)
Zuspitzung

=0.832

Ein SLW bei T-Anordnung ist im Gegensatz zur konventionellen Ausfiihrung wenig
bis gar nicht zugespitzt, da die Seitenflosse das Gewicht des HLW zu tragen hat.

% -0.713 mit ¢, = 4.0 und ¢, = 2.85 (aus Janes Bild)

Cr

Iy
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Pfeilung
Die Pfeilung des SLW liegt fur Fluggeschwindigkeiten bel denen

Kompressibilitatseffekte auftreten zwischen 35° und 55°. Die Machzahl des
Widerstandsanstieges soll beim SLW um ca. 0.05 Uber der des Flugels liegen. Bei

einer Pfeilung von | ,.. = 47° wére das dann
Moo et =Mpp %/C0S] L =0.760

Flache

Die bendtigte SLW-Flache wird wiederum mittels des sog. Leitwerksvolumenbeiwerts
abgeschétzt:

C, = SV—Jb =0.107 it b =19.38m (Fligespa nnweite)

Man erhélt dadurch die Fltgelflache von

S, =10.31m? .
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6 Masse und Schwer punkt

6.1 M assenpr ognose und -auftellung Class | (Raymer)

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

Somit sind die folgenden Gruppen aufgegliedert:

»  Flligelmasse:

b, = L_ mit tan(j ., )=0.70485
cos] o)
b=19.38m
= ﬂ =23.71m
cos(0.61397)
Nim = 2.1+ 24000 mit my;, =10147.6 kg
2.205 xm,,;o[ kg] +10000

=284

Ny =15, =1.5X.84=4.26

Folgende Formel musste gewéhlt werden, weil die maximale Startmasse tber 5700 kg liegt.
..0.33

, dafreitragender Fllgel bs =40

r

t/
My _ 667,400, o+ |24 Sy, 0Ll
s g g

mMF MZF/

mit b, =1.905m, m,,,. =10795kg und S, = 42.11m?

& -] .I. 'I'O

=0.1169

> m, =1262.03kg
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* Rumpfmasse:

Aus Rumpfdimensionierung wurden schon folgende Parameter bestimmit.

w, =1.86und h. =1.89

a= 295.07m aus Dimengoni erung
Q

M, =M, +0.07=0.775 mit M, =0.705
V, =M, xa=0.775%95.07 1 = 208,68

< <

<

[, =8.455m aus Hochauftri ebshilfen

Somit erhdt man die Rumpfmasse nach folgender Formel:

I 2 . p
m. =0.23x |V, ﬁ@,wl mit Sp g :ijz 1 =49.174m?

> m, =560.75kg

=  Hohenleitwer ksmasse:

Aus dem Kapitel Leitwerke | unter Hohenleitwerk sind wiederum benctigte Daten errechnet
und hier nochmals zur besseren Ubersicht aufgelistet worden:

A=571und] , =42
S, =11.15m°

e 1-1 &
tan(i 50):tan(j 25)4_&)%50 25}{ opt U

G mit] g, =0.45%"°%% =) = 043828
A g 100 1+ ,,4

=0.802

> &, =0.6759

Somit erhdt man die Masse des Hohenleitwerkes nach folgender Formel:

2 S, %%, 0 . .
m, =k, xS, $62x—H—L_<- 25" mit k,, =1.1(daHéhenleitw erk trimmb a)

€  1000%/cos| 504 ) 5

= m, =288.24 kg
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= Seitenleitwer ksmasse:

Auch hier gilt es wiederum nochmals zur besseren Ubersicht folgende Daten aus dem Kapitel
Leitwerke | unter dem Abschnitt Seitenleitwerk aufzulisten.

A=0832undj , = 47°
S, =10.31m?
b, = 2.86

4 €50- 25 1- 1, U

tan(j 5)=tan(j 25)+Z>§ 100 1+| optg

mit | o =0.455! 2% =) = 04369
=1.54338

> 4, =0.99588

Kk, :1+o.15% mit z, =2.42m (aus Janes Bild)

> k, =1.137

Nach der folgenden Formel wird nun die Masse des Seitenleitwerks bestimmt:

)g:_. SVO.ZND 0
m, =k, 5, %62x 025"
g 1000xfcos ) G

=2 m, =330.1kg

=  Fahrwerksmasse:

Bei der Fahrwerksmasse ist erstmal erforderlich aus der Tabelle 10.3 folgende Werte zu
entnehmen, um zum einen die Masse des Bugfahrwerks und des Hauptfahrwerks einzelin zu
bestimmen.

0 Masse des Bugfahrwerks

Moy =K >{ALG xB s >‘mMTo%)

Tabelle 10.3: Koeffizienten fur die Berechnung der Fahrwerksmasse [TORENBEEK 88]

airplane type gear type gear component Ay B, C,, D,.

jet trainers and retractable gear main gear 15.0] 0.033]0.0210
business jets nose gear 5.4 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 - 2,97 10°
tail gear 23 - 0.0031
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aus Tabelle: 10.3 fur Business Jets (Torenbeek 88):

k. =1, wal esen Tiefdecker ist

A, =54
B_. =0.049

Mo =10147.6 kg (aus Dimensioni erung )
> M, =54.94kg

0 Masse des Hauptfahrwerks

Men =Ko ’(Aie B s meTo%l +Clg XMy + Dy vawo%)

mit k s =1, wal esen Tiefdecker igt
A, =15.0
B, =0.033
C,. =0.0210
Myro =10147.6 kg (aus Dimensioni erung )

2> Mg, =261.46Kkg

» Masseder Triebwerksgondel (Turbofan):

>my =290 i 1 = 27077N (Dimensioni erung ) und g = 9.81?
g

= Masseder installierten Triebwerke:
Mg g = Ke XK, N >cmMTo%1 mit k,, =1.18( Triebwerke mit Schubumkeh r

ke =1.15(Triebwerk emit Gonden (Strahiflu gzeug))
Nz =2 (Anzehl der Tricbwerke)

> Mg =1946.21kg
» Masseder Systeme:
My = Kegup XMyro + 0768, XMy 7"

mit  Kg,,;, = 0.08 (Langstrec ken Transportf lugzeug)
ky =0.88 (Flugzeug mit primarer Flugsteuerung)
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> my, =1128.58kg

6.2 Schwer punktsber echnung

Fur die Schwerpunktberechnung wird das Flugzeug aufgeteilt in die zwei Hayptgruppen
Rumpf (Leitwerke, Rumpf, Triebwerke & Gondeln, Systeme, Bugfahrwerk) sowie Fllgel
(Flugel, Hauptfahrwerk). Fur beide Gruppen werden dann die Masse und der jeweilige
Schwerpunkt ermittelt und die Fllgelgruppe dann so verschoben, dass der
Gesamtschwerpunkt bel etwa 25& Mac zu liegen kommt. Dabel wird die Lage der
Triebwerke, TW-Gondeln und Fahrwerke, die rechnerisch noch nicht festgelegt werden
konnten, nach Daten existierender Flugzeuge angenommen. Als Nullpunkt wird die
Rumpfnase gewahlt, die Schwerpunkte der Fllgelgruppe beziehen sich auf die
Profilvorderkante an der Stelle der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe (LEMAC).

am:x
XCG = :n XI
am
Rumpf: X; =8.19m
m, =560.75kg
Fllgel: Xy =10.545m
m, =1245.03kg
Seitenleitwerk: X, =17.53m
m, =330.1kg
Hohenleitwerk: X, =19.95m
m, = 228.24 kg
Bugfahrwerk: X, gy =1.85m
m_ = 60.49kg
Hauptfahrwerk: X gm =10.69m
My =297.59kg
Systeme: Xgs = 0.4X19.81m
mg, =1283.29kg
Triebwerke: X =13.25m

m. =1946.21kg

Triebwerksgondel:  x,, =13.25m
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m, =179.41kg

> X =10.61m

Zur Bestimmung der Schwerpunkte der einzelnen Komponente wurden die Abbildung auf
Seite 40 genutzt.

Nachdem nun der Gesamtschwerpunkt der erstgewahlten Konfiguration bestimmt worden ist,
ist es nun Notwendig den Flugzeugschwerpunkt durch Fliigel verschiebung, wie oben
beschrieben , zuverandern.

V erschiebung des Flugzeugschwerpunktes (durch Fligel verschiebung) :

Rumpfgruppe: Hohenleitwerk, Seitenleitwerk, Rumpf, Systeme und Hecktriebwerke

_8.19:560.75+17.53:3.30+19.95:288.24 + 0.4:17.81:1283.29+13.25: (1946.21+ 149.41)
CGrumpt
Fumet 4557.99

D Xcommr =11.72m

Aus Formd 10.24
XLEMAC = XFG - XCG,LEMAC +%)<XWG,LEMAC + XCG,LEMAC) mit XCG,LEMAC = 0'25>Cmac

FG

mit Xee =11.72mM und Xye evac =1.425m

> X e =11.25m
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%Mb!}»{&«w«c\ (SQO")

Nz QuT - 0.4}

0.4
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7 Leitwerksauslegung 11

7.1 Hohenleitwerk (HLW):

Die Auslegungen auf Steuerbarkeit und Stabilitét liefern je eine Geradengleichung mit der
Variablen X . (Abstand AC zum Schwerpunkt bezogen auf MAC). Diese lassen sich in

ein gemeinsames Diagramm eintragen; abhangig von erforderlichen Schwerpunktbereich
kann dann die HLW-Fl&che ermittelt werden.

7.1.1 Audegung nach Steuerbarkeit

Der dimensionierende Fall ist der Flugzustand ,, Durchstarten” bel maximaler
Klappenstellung. Die HLW-Flache nach Steuerbarkeitsforderung ist gegeben durch eine
Geradengleichung der Form:

+
%: CLw | Koo po + Cuw Cl\/i,E
CLn Py *—H- Con Ay xCL

Demnach miissen dann auch folgende Parameter ausgerechnet werden.

Wichtig ist natiirlich der Hebelarm des Hohenleitwerks, welcher mal3geblichbel der Grélze
des HLW ist.

IH = XAC,HLW = Xlemac - XAC,LEMAC

Cpp = Tize _ - 27077 N :1.z2125m 02119
S, ., 1502.8Pax42.11m’ X.8771m
,.2
wel q=2x v, ?=1205%0,8753KM0 _ 1502 gpa
2 2 m° é h g
z- =1.425m (aus Janes Bild)
é Axcos? | abc, .60 U (c
Cuw = & 0, flapea * (].25) +g M. ¢>etuv( M'O)M =0.14097
é A+2>COS(| 25) €& 9 0O (CM,O )M =0

weil e, =0 (in der Higdaud egung so festgelegt )

C
Cuohi —15  asBid 11156 M _=0.705
(CM 0)M=0
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| mll

1.0 —

2 8. ] A ’ 5 b ) E.]
MACH NUMBER

e

Bild 11.15: Machzahlkorrektur zur Berechnung des MNickmomentenbeiwertes

beziglich des Neutralpunktes des Fligels [DATCOM 78]

j 25 = 370

_ - o B X L0
CM,O,fIaped_CM,O+[x:M mit DCM_C, -

Lp —- —x=3:=0.2821
Cmac Cmac C g
=0.2221
mit < =0.075 war festgelegt worden
c
X =044
C

mac

well ¢, , = - 0.06 (Annahme)

Dc, - =1.3 aus Kapitel Hochauftri ebshilfen

IH = XAC,HLW - XLEMAC - XAC,LEMAC mlt XAC,HLW :1995 m, XLEMAC = 1125 m Urd XAC,LEMAC = 025 >Cmac

> 1,, =7.981m

C,w =1.212 (Kapitel Durchstart en)
C.., =-0.6(gewahlt nach Scholz) undh,, =0.9

Als erstes Ergebnis (Gleichung) bekommt man nun folgerdes:

> ;—“ = - 0.8091%g. . +0.047352
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7.1.2 Audegung nach Stabilitatsforderung

In diesem Fall hat die Geradengleichung die Form

C

La,w

feo, Iy

fa g Cruc

XXCG— AC

i

CL,a,H >h

H

mit den folgenden Parameter wird die Gleichung bestimmt:

Su Law o mit C_,, =5.074 (aus Fliigdaus egung)
SN C h ﬁ_ ﬂ_eg IH B
La,H H "
e TagCu
Zusétzlich mit:
Ciun = 2’p A =3.785
2+, A {L+tan?] o - M2)+4
. | [o]
well  tanj o =tanj , + 4>@§ ol 1=1.044
A gl00 + opt
mit j ,; =42°
|, =0.45x %% =) =0 09921
1.19
444><[k X, %, %,/cos] 25] =0.09676
La M=0
. 11
weil ==~ _=00599
A A 1+ A1.7
10- 3l - Zg
kg, =———=125714 , k,= =0.4389
24,
3
b
mit (C.. ), _, = 2p A = 2.5169

2+JA2+(1+tm j so)t4

S -
> g'* = 0.5945 K og. xc
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7.1.3 Zusammenfuhrung

Die beiden Geradengleichungen kdnnen nun in ein gemeinsames Diagramm eingetragen
werden. Dabei ist zu berticksichtigen, dass die hintere Schwerpunktslage einen
»Sicherabstand” zur natirlichen Stabilitdtsgrenze wie oben errechnet einhalten muss. Dieses
Mal3 der statischen Langsstabilitét liegt bel Strahlflugzeugen nach Roskam bei 0.05 MAC.
Dieser Wert wird nach Raymer noch um 2% MAC verringert, bedingt durch die
Vernachlassigung mehrerer das Nickmoment beeinflussender Triebwerkseffekte zu Beginn
der Rechung. Die zuléssige Schwerpunktsbereiche befinden sich nun zwischen den Geraden
aus der Steuerbarkeits- (blau) und der Stabilitétsforderung (gelb) abztglich Stabilitdtsmal3
(rosa). Zwischen diese Geraden kann nun der erforderliche Schwerpunktbereich gemald
Beladediagramm so eingepasst werden, dass sich eine moglichst geringe Leitwerksflache
ergibt.

Stabilitatsdigramm

S_Ho(zz \ Moglicher Schwerpunktsbereich

Sy '0,2 \ /.
0,15 \\ /.//./
- N, &

0,05 ®
0 } T } T } T } ¢ T } T } T } T }
0,05 -0,4 -0,3 -0,2 -0,1 0 M 0,2 0,3 0,4
-0,15

o o .

-0,25 1

-0,3

7.2 Seitenleitwerk (SLW)

Das SLW wird hier nur nach der Steurbarkeitsforderung ausgelegt. Der dimensionierende Fall
ist dann der Ausfall eines Triebwerkes (TW) beim Start; das zum ausgefallenen TW
sysmetrische erzeugt ein Giermoment das vom Widerstand des ausgefallenen TW noch um
Np vergrofert wird. Dieses gesamte Giermoment muss nun durch den Auftrieb am SLW mit
ausgeschlagenem Ruder ausgeglichen werden. Daraus ergibt sich aus folgender Gleichung die
SLW-Fl&che:

Ne + Ny

S/:
1

2 e CLa u '
=X ¥ "l xe— t’J>(ch) XK XK A,
2 MC A CL - d /theory
d Jtheory
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Die Giermomente werden folgendermal3en berechnet:

N. =T, Xy, =46301.7 Nm

well T, =27077 N (aus Dimendoni erung)
Ye =1.71m (aus Janes )

N, =0.153N; =6945.25 Nm (Fakor :0.15, weil Jet mit niedrigem Nebenstromverhdtnis )

29Muo R _ 4668M

Ve =128 =
MC sTO [ Sy Cior S

well my,;o =11735.23kg (Nach Massenprognose)
C, Lor =2.048 (aus Dimengoni erung)

S, = 42.11m?
BildE.2:
é C u 1.0 l 1,00
&% 0 ausBild E2 s
Cl_’d theoryH ..-___,.-_ 92. [
_",.p--:'::___ _,....—--———‘::8-8_ I
.8 i I ey e R I
C _...--—""-_—. e .24 7] 4
% - 0.15(gewshit) : e e
. g cg — -____._--._80 I—
c oy | e ]
.6 /" ;P"‘--F-_ -_‘:7‘_ ]
t . L~ i ] __,.72-——::—'"'
—=0.10(aus Leitwerke 1) - ::: P e
C : | ] e o) i
4 Tl ¢
T (c!a)theory _
1

S}
IS
i

Cc
4 =068 0 . : 3
C gfle
L.d /theory

EMPIRICAL CORRECTION FOR LIFT EFFECTIVENESS OF PLAIN
TRAILING-EDGE FLAPS

Bild E.2.1:
tfc
s /'.';3
/J Aié-':
| ZE
(G )yeer, @ Bild E2.1 ; 4%,/ oz
y =
4 /7{/ } c __i
9 (Cle )theory - 3.2 (Cga) s
(per rad) NN
3 .15,
TV
a
0 Bl 2 3 4 5

egfc
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Flugzeugentwurf Leitwerksauslegung |1 it yliont
Zusétzlich mit: BildE.1
1.0
lv = Xacsw = Xtemac = Xac,Lemac = 9631
Well X, g =17.60m (aus Janes) % \\
X emac =11.25m AN
- N
Xac.Lemac = 0.719m \\\&“-\ ¥
] e -
N 10
‘ N
K, = (1-0.08>c0s] ,; )cos”] ,,=0.7226 Sk
mit ] , = 47 4 N
K aus Bild E.1 2
2> K =0.78
¢
0 20 40 &0 B0
de £25° (gewenlt :dg =25) FLAP DEFLECTION, by (deg)
+
> S = Ne +Np =11.25m*

1 {9 CLq :
E ol NMCZ >d = u><CLd )theory K XKL >4V
@ Ld /theory ]
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8 Bestimmung der Polare

Fur die Profile mit kleiner Wolbung gilt ndherungsweise eine Polare der Form

die genauso genommen nur auf ungewdl bte Profile angewendet werden darf. Der
Nullwiderstand wird als Summer der Nullwidersténde der Komponenten Fligel, Rumpf,
Leitwerke, Triebwerksgondeln, sonstige Komponenten sowie Leckagen berechnet.

Fur die beiden letzteren werden Pauschalwerte angenommen. Die Ubrigen Widersténde
berechnen sich nach folgender Gleichung:

CDO,C :Cf c ><|:FC >QC X%
ref

Darinist C, . der jeweilige Beiwert des Reibungswiderstandes, FF. ein Faktor, der den
Formwiderstand berticksichtigt, Q. ein Faktor flr den Interferenzwiderstand bezogen auf den

Rumpf und ﬁ das Verhdltnis aus umstromter Fléche der Komponente und

ref
Referenzflache.
Widerstandsberechnung:
C 2
CD = CD,O +CD,fIap + DCD,S|at + DCD,gear + DCD,wave + . . .
p:Ae

mit C;, ,, ¥DCp g+ DC =0, wel Widerstandg fir den Reiseflug entscheide nd ist

D,gear
Zusétzlich mit; Tabeils 13.2  Erfahungawsris des Squbalerien Diberfldcharwidersiands [pqutnbent skin fichon drag)
£, Waymes 19632
; Fusi i i
S ) alrerall ivpe Coy = Ce = g ~subsanic
- yat
Coo=C . x2EmtS§, =42.11m
D,0 fe PEN
SN Bomber and civil irapsport [FECHE
Belilivary carpa (high upswieop Muselageh QLS
Air Force fighter MRS
MNavy lighter Ol
—_ Clean supersaic cruise aircralt DUMIZS
Cfe - 00030 aus Tdﬁle 132 Light akrcrall — single engine CHES
|.ighl akreralt — iwim engine (A 115 K
Prop seaplane MM
Je1 sexplane L1

Swet :Swet,f +Swet,w +vaet,H +Swet,v +nE >6wet,N +nE >6Wet,pylons
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t
mit S,Vaw—2>69(px§[+025><(/ 1+t >4 9 ,wobeit = ( C)r =1

S, =33.01m* (aus Janes Bild)
| =0.194

(%) = 0.12 (aus Profil gegeben)

> S, =68M
| =te 156l _ga95 45
d-  1.86

5
St =P X A >§[ ii >§1+ LZ: Formel 13.8 (Torenbeck 1988)
9 2

SNG[,N = Smst,fanoowl + S/ve[,gasgn + S/\H,plug :1819 m2

. l, & 1,0 D De u
well  Sg fancowt = In XD ><92+035><—+08 +11 >§1 —ix—1
é In l ngd n a
. E A £y ‘™ p Tog Py Tuf
| =470m (aus JanesBild) | —— == —— F
l,=1.14m | ’|_f '
D D:hf Ean CowWLING
D, =1425m h =
mit -
D, =0.798m l b it |
D, =0.855m
Bild 13.3 Gepmetie der Triebrwerksgondel zur Barechnung der benetzien Oberachs
|| erslrecki sich big zum maximalen Durchresser der Gondel Roskam 1

Suet.gasan T St piug = 0 » danicht vorh anden

n: =2 (2 Tricbwerke vorhanden)

Shet.pytons = 406 m?
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1 =258, AL+ 0254Y/) #) mit (V) =0.10(aus Leitwerksausegung 1)
S, =10.52m’

> Spap = 21577

=258, {1+0. 25x(/ mit (%) = 0.10(aus Leitwerksaudegung 1)
S =S - 0.67 M’ =10.58m*
> Spup =21.69m’

,.b

&M 0
DCD,Wave =a M - 1I
crit (%]
nach Tabelle 13.5 Tabelle 13.5 FParameter zur Berechnung des Wellenwiderstands
Flugzeug Wi Mo i h
interpoliert: M., = 0.625 C-130H 0.64 0.48 0.0158 2.17
C-5a 0.79 0.55 01002 477
g’ : gé’ég = 0.88 0.70 0.1488 3.20
e F-106 0.99 0.90 0.8250 2.61
&M 0
> DC, e = @ - 13 =3540°
1’ M . .
crit g
221.8m?

> C,,=0.0030x2=""_ =0,015801
’ 42.11m°

2

mit A=7.99und e =0.85

p xAxe



Ralph Schnabel -50- hochschule filr angewandte wissenschaften

Fl ugzeugentwurf Polare und Widerstand FACHBEREI CH FAHRZEUGTECHNIK UND FLUGZEUGBAU hamburg
university of applied sciences

Polare:

2
> C, =0.015801+ 2?34

Wider standspolare

0,7
LiDni———— "
0,5

C_L 01 J'/ CD,0 =CD,min
-0,1 I Y I
-0,3 \
05 N
0 0,01 0,02 0,03 0,04 0,05 0,06 0,07
G

C,, ausEinzelwiderstanden der Komponenten:

S
CD,O :Cf,C ><Fl:c >(?c x&

ref

8.1 Rumpf

Die Strémung um den Rumpf ist turbulent.

v : m . .
Re=—"=225640° ,welil v =216.825— (aus Dimengoni erung)
n S
2
eM
n=1540"°—
S
I, =15.61m
Da M <0.9 ist:
Tabelle 13.3 Oberflachenravigket DATCOM 1978 (4.1.5.1-4)
61053 Art der I3
Recut_ off — 38.21%—= Oberflichs [mim]
ekg aerodynamisch glatt 0,00000
mit k =0.00635nm aus Tabelle 13.3 Hiach, i boena
Blech, unbehandelt 0,00408
Farbe, glati 0,00635

Farbe, Tarnanstrich o0oe
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> Re,, . = 2.048920°

0.455
Cf,turbulent = 58 5\065 =0.001844
(log Re . P2 {1+0.144 M
60 |- /d
FF- =1+ 3+(F/ F):1.2248
(c/de)* 400
Aus Tabelle 13.4
Tabelle 13.4 Interferenzfaktor (7
Interferenzfaktor bezogen Elgenschalt lnterferanzfakilon
auf ... 0
Triebwerkagonde| Trebwerke direkt an Fligel cder Rumpf 1.5
Trebwerksabstand zu Fligel bzw. Rumpf ist kleiner 1.3
als Trigbwerksdurchmesser o,
Triebwerksabstand zu Flugel baw. Rumpf ist gréder 1.0
als Triebwerkadurchmesser o,
Fligel Flugellage ist hoch, mitlel oder tief mit Fligel- 1.0
Fumpf-Ubergangsverkleidung
Fliigelage ist tief afne Fllgel-Rumpf- 110, 1.40
Ubergangsverkleidung
Fumpf - 1.0
Hahen- oder Seitenlaitwerk Uibliche Leitwerksausfuhrungen 1.04
H-Leitwerk 1.08
W-Leitwerk W-Leibwerk 1.03
> Q=1
B 77.15m? _
> Cy,r =0.0018441.12248X =" =0.003792
42.11m
8.2 Flugel

Der fordere Tell des Fllgel (etwa 10%) ist laminar, danach wird die Stromung turbolent.

V' XC
Re — mac —

S = 0.415940°
n 1040°° m%
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Sper e =68M°
S, =42.11m’
Ciiam = 1328 50640
’ +/Re
a 61.053
Rey o =38.21¢—me 2 =3.4525X0
e kg
Cf,turbulent = 0455 0.65 = 2372 >§.O3
(log Re)™** L+0.144 M 2"

2 C, =0.1C, ,,+0.95C, ,, = 2.156X0°°

f lam

FF, = §1+% x(%)ﬂoo {%)434134% 212 {cosj m)‘m]
e X a
mit x =035, =1.007m j =i m=37
> FF, =1.29048
Q=1
- Cpy = 0.004493

8.3 Hohenleitwerk

Das Hohenruder ist die Strémung rein turbulent, auch wenn man zuerst denken mag, dass die
Stréomung durch das T-Leitwerk laminar am Hohenruder anliegt.

Vi€ on . 2 1+l +12
Re = ' mit C .y = =>C ¥X———=1.5879m
n w3 1+1

H

- Re =2.2953%0’

Swan =2L57m’
S, =42.11m’
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..1.053
Ry o = 382180 =1.846407
e kg

0.455
Cip= —=2.608%0"°

Iog(Recut- off )258 )(1+ 0.144>M 2)

XN

O ALY A PR S

mit ¢, =15875m ] ,, =42 ud (1/)=0.10

> FF, =1.2945
3 Cy,, =0.001798

8.4 Seitenlaeitwerk

Beim Seitenleitwerk liegt ohne grole Uberraschung wieder reine turbulente Strémung vor.

V:Cmacv 7 -
Re = - = =4.998540" mit ¢ =3.458m

mac,v

,1.053

Re,. . =38.21 >§%§ =4.1902:07

_ 0.455 _ 4
Cf . lOg(Recut— off )258 >(1+ 0.144xM 2)0'65 = 230540

nach Tabdlle: 13.4

Q, =1.04

é 0.6 @ U AN
FF, = EHW’(%)”OO){%) 8>«[1.34x|v| %1 cog 25)0"‘8]:1.2211

mac

Siev =10.58mM°

> Cpop =7.35X0*
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8.5 Triebwerksgondeln

v:l
n

Re =

1 =6.794X10" ,dal =4.70m

..1053
Rey o =38.2080 0

ek g
Spe w =18.19m°

=5.789X10’

C,,=219910"°

nach Tabdlle: 13.4
Q, =13

035 _ 0.35

=1+
3 15.6
?FAF g ( }{'8

> Cpoy =1286X10°

FF, =1+

N

y=1.0417
o

Zusammenfassung:

Zusammenfassend ergibt sich nun folgende Polare, welche sich nur geringfiigig von der

Uberschlagsmaéssig berechneten Polare unterscheidet.

C 2
C,, = 0.012104 + —L
' 21
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9 Fahrwerksaulegung

Folgende Daten wurden schon in den vorigen Kapitel durchgerechnet und sind zu besseren
Ubersicht nochmals aufgefuihrt.

Abstand LEMAC von der Rumpfnase; LEMAC =11.25m?

Abstand MAC von der Rumpfmitte: H= (ty 2(: . - C)maC ) mit ¢, =0.9124m
C -G
> H=4649m

Dasim Kapitel Leitwerke I gewonnene Stabilitétsdiagram liefert nun den vorderen und
hinten Schwerpunkt-

Stabilitats digramm

0,15
0.1 VS \

005 — = == /r
0.1 /./
-0.15

o _l/
-0.25 A

VS bei - 0.25x,
> HSbe +0.37xC,,

Xeo at = X emac + 0.255C,,. + HS=11.25m+0.25x2.8771m +0.372.8771m =13.03m

Xeo.mad = Xemac + Crae X0-25+VS) =11.25m +2.8771m §0.25- 0.25)=11.25m

Die Z-Lage des Gesamtschwerpunktes muss aber trotzdem durch folgende Formel bestimmt
werden:
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Z _ Smi >Qi _ ZHLW >q’nHLW + ZSI_W >1’nSI_W + ZW >qT‘N + ZTriebwerke anriebwerke + ZS/steme >qT‘S)ys’(eme + ZRumpf >anumpf
© sm Myes
_14509kg:m _

~ 5773.03kg

2.51m

CG

Z . von der Rumpfoberk ante (aus Janes Bild) :

> 7., =065m

Die Hauptfahrwerksposition soll am hinteren Steg des Fltigel liegen, damit eine gute
Krafteinleitung in den Rumpf (Flugel) besteht. Dadurch wird auch die Position bei

Xue = 13.30m festgelegt. Dadurch sollte nach Moglichkeit auchalle Kriterien erfullt werden

z.B. Tipp-over-criterion, damit keine teuren Bauten oder Anderung der Tragflachenposition
erfolgen muss.

M =Xy6 - Xogar =13.3m-13.03m =0.97m
(F - L)=Xuo - Xco ma =13.3m-11.25m =2.05m

Da das Bugfahrwerk 8% des Gewichtes tragen soll, ergibt sich der Radstand nun
folgendermal3en

F=EM 0_8097Tmo_,, 15,
0085 & 0.08 »

Der Einbauort des Bugfahrwerks wird nun durch die einfache Formel bestimmit.
X =%y - F=13.3m-1213m=1.17m

Die Spurweite: sw=3.56 m wurde so festgelegt, weil das Originalflugzeug auch dieselbe
Spurweite aufweist.

Radstand: F =12.13m

Nun kann auch ermittelt werden, ob das Tip-over criterion erflllt wird. Folgende Gleichungen
sind relevant.

Y20 145704

a =arctang——
e Fg

h=F- D={2.13M- (Xgp a1 - Xeo ra ))>8Na =1.5027 m

EW/20_ 49 00 £ 55

y =arctant——
e h g
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Somit wird das Kriterium erflillt und es bedarf keine neuen Anordnung des Fliigels oder
ahnlichem.

Folgend wird nun eine Reifenwahl durchgefihrt, welche wiederum sich um die Originalreifen
handeln.

Myro =11735.23kg , welches 258711b entspricht

Nach Tabelle 9.1

Hauptfahrwerk: 26.0x6.6 R14
Bugfahrwerk: 14.5x5.5 R6
Nach Tabelle 2.4

Reifendruck ca. 60 psi  (da my,;, =25871Ib)
(Reifendruck gilt fur alle Reifen)

LCN-Wert:

_ Myro %Rajgmd - (XMLG - X aft »

L = =5736.9kg =12647.71b
MLG, max (2>R I Ind) g

Reifenkontaktflache:

_ tirdoad _12647.71b
tirepressure 6Oi#_bz

=05.61in?

Reductionfactor mit L =45in und S; = 24in :

= RF =115

> s =12647710 _ 1 9981
115

= LCN =10
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10 Direct Operating Costs

10.1 Allgemeines

Es gibt verschieden Arten der Kostenberechnungen fir ein Flugzeugmuster.

Die Art ist abhéngig aus welcher Sicht diese gemacht wird. Jeder setzt seine Schwerpunkte
woanders, so das diese Arten sehr vielseitig sind.

Im Flugzeugbau haben die DOC-Methoden (Direct Operating Costs) die grofdte Verbreitung
gefunden, deswegen sie auch in diesem Bericht nur auf diese Art eingegangen wird.

Mit dieser Methode werden die direkten Betriebskosten eines Flugzeuges aus den
Einzelkosten der unten genannten Bereiche berechnet.

Abschreibung Cpep
Zinsen CinT
Versicherung Cins
Kraftstoff Cr
Wartung Cwm
Besatzung Cc
Gebuhren Cree

Die DOC sind dann die Summe dieser Einzelkostenelemente.

10.2 Berechnung der DOC-K ostenelemente

10.2.1 Abschreibung

Die Abschreibung Cpep ist die Vertellung der Wertminderung elnes Gegenstandes auf die
Nutzungsdauer nbep. Coep errechnet sich aus dem Kaufpreis Pyota, dem Wiederverkaufspreis
Presiqua Und der Nutzungsdauer noep.

P .
(1_ residual )

C - total total
DEP N

n DEP

Prota Wiederum setzt sich zusammen aus dem Auslieferungspreis und dem Preis der
Ersatztelle.

Pagivery 18sst sich nur Gber eine Abschétzmethode berechnen.

delivery
=——Xm
delivery m MTO
MTO
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Parameter:
I:)delivery _ $ .
——==350— (far Langstreckenflugzeuge)
mMTO kg

My =11735.23kg
Daraus ergibt sich:

P

delivery

=4.107Mio $

Der Preis fur Ersatzteile errechnet sich aus einem Anteill am Preis der Triebwerke sowie aus
einem Anteill am Preis der Zdlle.

Wenn keine Herstellerangaben vorliegen, berechnet sich der Triebwerkspreis nach Jenkinson
1999b aus

0.81

P, =203 UssEr?
eN g
Mit dem Startschub eines Triebwerks von 257706 N ergibt sich ein Triebwerkspreis von:

P. =1.188Mio $

Der Zellenpreis ist der Gesamtpreis abzlglich des Preises der Triebwerke (2 Engines).

PAF = Pd Ne :PE

livery ~

Py =1.731Mio $
Der Ersatzteilpreis ergibt sich jetzt aus diesen Ergebnissen und weiteren Faktoren.

PS = kS,AF ><PAF +kS,E >¢]E ><PE

Parameter:
kSAF =0.10 (A| 1989)
kse=0.31 (Al 1989)

Daraus folgt:
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P; =0.866 Mio $
Der Gesamtpreis ergibt sich somit zu:
I:?I'otal = I:)delivery + PS

Py = 4.107 Mio $+0.886 Mio $

P, =4.993Mio $

Gemal3 Al 1989 betrégt die Abschreibezeit noep =16 Jahre.
Das Verhatnis von Presqua/Prota betrégt 0,1 so das sich die Gesamtabschreibung Cpep ergibt
2u:

&1 _ residual dual
Total xé

Poa = 231019% pro Jehr

DEP

C:DEP

10.2.2 Zinsen

Die an den Investor zu zahlenden Zinsen Cint betragen pro Jahr

Cpp =P _*P

total

Mit pay = 0.0534 (Al 1989) betragen die jahrlich zu zahlenden Zinsen:

C,r = 266626 U$

Versicherung

Vereinfacht werden die Versicherungskosten Cns eines Flugzeuges als Prozentsatz kins vom
Flugzeugpreis berechnet.

Mit kins = 0,005 (Al 1989) betragen die V ersicherungskosten:

C =k P

ins ins delivery

C, . = 20535 U$/Jahr
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Um die weiteren Berechnungen durchfiihren zu kénnen muss die Flugzeugnutzung bestimmt
werden.

Berechnung der Flugzeugnutzung

Die jahrliche Flugzeugnutzung U, mit der Anzahl der Fllge pro Jahr n , und den
Flugstunden t; abgeschétzt werden.

U a,f = nt,a >¢f
Wobei
af — tF kUl
' ts tkuz
is.
Aus AEA 1989b entnehmen wir die Faktoren:
kUl = 4800
kuz =042
tt=11h
Daraus folgt:

Ua.r =4823,47

Mit der folgenden Formel kann nun n ; bestimmt werden.

Ua,f

f

n,=

,a

=420,32

10.2.4 K raftstoffkosten

Die Kraftstoffkosten Cr lassen sich berechnen aus;

Cr = niaXPeXme

Der Treibstoffpreis Pr wird mit 0.2922 US$ pro kg Kerosin veranschlagt (L ufthansa, Mai
2000).

Die Masse des Kraftstoffes wird nach Breguet, wie in Kapitel 2.1 (Massenabschétzung)
beschrieben, errechnet.

Fur diese Berechnung kommt aber nur der Kraftstoff, der wirklich verflogen wurde zum
tragen. der Sicherheitskraftstoff wird also vernachlassigt und bei der Mission Fuel Fraction
nicht berticksichtigt. Alle anderen angegebenen Verhaltnisse stammen aus der

M assenabschéatzung.
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Es ergibt sich die neue Mission Fuel Fraction M zu

P T 0 0 S L Y AP
m m m m m m m

M, =0.6213

Daraus folgt:

M. = My, >0.3787 =4444.13kg

Die jahrlichen Kraftstoffkosten Cr betragen somit:

C, =545401U$

10.2.5 Wartungskosten

Die Wartungskosten setzen sich aus Personal-Cy,, . und Materialkosten Cy v zusammen.
Die Abschétzung der Wartungsstunden und der Material kosten werden fir einzelne Teile des
Flugzeugs berechnet und dann zusammen addiert.

Cu =((tmar s Ttme) L+ Cumar t T Cumer) ks Mha

Hierbei ist

T e s Wartungszeit der Zelle pro Flugstunde

Twes Wartungszeit der Triebwerke pro Flugstunde
L. Stundensatz bezogen auf die Wartungsstunde
Cu M.AE. f Materialkosten der Zelle pro Flugstunde
Cumer Materialkosten der Triebwerke pro Flugstunde
{ Stunden pro Flug

N Anzahl der Fltge pro Jahr
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Die Kosten werden also in Kosten fiir das Triebwerk und in Kosten fir die Zelle aufgeteilt.
Cymari Cumer tuarirtuer werden nach AEA 1989b folgendermalien abgeschétzt :
Wartungszeit der Zelle

. 350000kg
. & kg """ m,e + 75000k &

>(o 8>h+0,68, )

Map = Mog = M jng (Massenberechnung)
m,. =4214.79Kkg
t, =11h

Daraus folgt:

tM AF.f = ZOOSXM

Wartungskosten der Zelle:

Cotne i = ti%%mo +2.2X0°° %= ﬁ fgxPAF
f

Parameter:
P =1.188 Mio U$

Es folgt:

Cy moar s =307

Stunde

Wartungszeit der Triebwerke:

e O
ty e s = Ne X0.21%; XK, ﬁ+1 0220 x%XTTO : 13’“

o
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Parameter:

T, = 28.47kN

Die Faktoren ki und ko und ks mUissen extra berechnet werden:

k,=1.27- 0.2>BPR*

BPR =5.00
k, =0.994057
OAPR
=04(—/—)2+0.4
Ko X 0 )
OAPR = 35.0
k, =1.228

k,=0.032*n +k,

Es ergibt sich eine Wartungszeit fur die Triebwerke von:

04

1 5" & 1,3h0
T e
- N g >§ G 2
.08 .
Cumer =Ne >Q:56U—S$Xk1 )<k2 + ka)x@"' 1,02 x10°* ><i xTT/og x§'+ SElal gkaF
h e N g tf P

In diesen Gleichungen ist:

Die Masse der Zelle Mas = Mbe ™ Me g
( Mk ins siehe Massenabschétzung)

Da Praner Zdle PAF = Pdelivery- nE* PE
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Der Startschub eines Triebwerks T;o =28.47 kN
k,=127- 0.2* BPR"0.2

,-04+ @y 3. 04

k,=0.032*n_+Kk,

i . k,=0.57
fur ein 2-Wellentriebwerk 4

Mit einer bypass ratio (BPR) von 5.0 einem Druckverhdtnis (OAPR) von 35.0 der Anzahl der
Verdichterstufen (nc) von 15, unserem MOE von 6191 kg, einem Stundensatz bezogen auf die
Wartungsstunde von 69 US$/h und einem Faktor kinf =1.4292, der den Inflationsausgleich
zwischen 1989 und 2000 beriicksichtigt, ergibt sich

CM :((tM,AF.f +tM,E,f)* LM + Cm,M,AF,f + CM‘M,E,f)*tf * n,a:95151'3 US$/Jahr.

Personalkosten

Die Personalkosten Cc setzen sich zusammen aus den Kosten fur die Cockpit- Cc cound die
Kabinenbesatzung Cc ca.

Ce = Ceco+Ccca
Da die Besatzung nach Blockzeit tg bezahlt wird, werden dann n Besatzungsmitglieder mit

einem mittleren Stundensatz L bezahlt.

Ce = (Ncocot Nea™ca) Xpia

Parameter:
Nco =2 (Langstrecke= zwei Mann Cockpitbesatzung)
Nca=0 (Rumpfauslegung)
Lco= 355%/h (AEA 1998)
Lca =90 $/h (AEA 1998)
n,a = 420,32

Die Blockzeit t, besteht aus der Flugzeit t; und der Zeit , die fir das Rollen zur Startbahn, das
Zuriickschieben des Flugzeugs sowie das Warten auf Freigabe vor und nach dem Start. Sie
wird nach AEA 1989b mit durchschnittlich 0,42 Stunden angegeben.
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t,=t, +Dt

Die Flugzeit kann nur abgeschétzt werden.
Da es sich um ein Langstreckenflugzeug handelt, werden 11 Stunden fir t= angenommen.
Daraus folgt fur die Blockzeit:

t, =11h+0,45h

t, =11,45h

Eigesetzt in die Ausgangsglei chung ergeben sich die Personalkosten zu:

Cc =3.417 Mio U$

Gebilhren

Die Kosten fir die Gebihren Cee setzen sich zusammen aus den Landegebihren Cregp,
denFlugsicherungsgebiihren Creg nav Und den Abfertigungsgebiihren Cree onp.

Cree =Gz 10 TGy TG

Die Einzelkostenelemente setzen sich zusammen aus:

Cezz.o = Ko Mrow Tk Kine
Gy = kNAV Rotron” iaKine

Creeonn = kGND recnea>Kine

Parameter:AEA 1989b

kLD =0.0059

kNAV =0.00166

kGND =011

Muto = 11735.23 Kg (Masseberechnung)

R =15927.6 km (Vordimensionierung)
mp. = 1100 Kg (Spezifikationen)
n.a= 420,32

k|N|: = 1,48
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Daraus folgt:

Cree 1p =43071U$
Cree nay =1.78 Mio. U$

Cree ono = 75270.9 Mio, U$

Es ergeben sich somit Gesamtgebihren in Hohe von:

C.e =1.890 Mio. U$

Darstellung der DOC-K ostenel emente

Die jahrlichen Gesamtkosten kénnen nun aufaddiert werden und ergeben sich zu

Cooc =Cpept Cr +Cps +Cp +C +C +Cre

CDOC =

@ DOC-Kostenelemente

Gebuihren Abschreibung
2% 2%

Personalkosten
31%

Zinsen

Wartung 58%

1%

Kraftstoff
5%

Versicherung
1%


( Info )
Diese Kostenaufteilung ist ungewöhnlich!
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Aquivalente Tonnenkm-K osten

Die jahrlichen Flugzeugkosten kénnen jetzt noch auf eine bestimmte Flugmission, z.B. die
Anzahl der Flige pro Jahr (Flugmissionskosten), bezogen werden. Weiterhin kann man die
Flugzeugkosten auf die pro Jahr geflogenen km (Flug-km-Kosten) und die pro Flug
befdrderte Nutzlast (TonnenKilometer-Kosten) beziehen.

S0 beriicksichtig man das Einnahmepotential, denn umso mehr Nutzlast man befordert desto
kleiner werden die Tonnen-km-Kosten.

Da jedoch Passagiere mehr Geld einbringen als Fracht, sollte man diese Unterscheiden und
zur Beurteilung die aquivalenten Tonnentkm-Kosten berechnen. Die Nutzlast wird zu dieser
Berechnung unterteilt in Passagierlast mpayx, Gepacklast Meaggage, Frachtlast auf dem unteren
Deck Meargo.cid Und in lose Frachtlast Meargo,s.

C:DOC
I‘nPax + rnBaggage + I<CLD >1T}:argoCLD + KB >1T'Eargo,B ) R

Cequi,v,tm: (

mit den Faktoren nach DLH 1982

Kaa=0,8
kb = 0,5

und den Werten aus der Kabinenauslegung

Mpax = 635.2 Kg
MBaggage = 144.8 K¢
Meargo,cLD = 0 Kg
mMeuk = 0Kg

ergibt sich ein

Us

- =0.52044
CeqUIv,t,m kg >4(m
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Cessna Citiation X:
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Abkirzungen
: Streckung
. Schallgeschwindigkeit
. Spannweite

. Nebenstromverhdltnis

. Spannweite abzliglich Rumpfbreite am Ort der Flligel unterbringung
. Profiltiefe

. Widerstandsbeiwert

. Auftriebsbeiwert (2-D)

. Auftriebsbeiwert (3-D)

. Auftriebsgradient (2-D) in 1/rad

. Auftriebsgradient (3-D) in 1/rad

. Rumpfbreite am Ort der Fllgelunterbringung
. Gletzahl

. Oswad-Faktor

. Erdbeschleunigung

. Internationa standard atmosphere

. Einstellwinkel zur x-Achse in der x-z-Ebene
. Korrekturfaktor Pfeilung

. empirisch ermittelter Landefaktor

: Masse

. Machzahl

: Mean Aerodynamic Chord (mittlere aerodynamische Fliigeltiefe)
. Maximales Landegewicht

. Gewicht ohne Nutzlast und Trelbstoff

. Maximales Startgewicht

. Druckhthe

. Fléche

. Sicherheitd andestrecke

. Profildicke

. Triebwerksschub

. Take off balanced field length

: Volumen

. Fluggeschwindigkeit

. relativer Abstand Schwerpunkt-Neutralpunkt in Bezug auf Gyac
. Giermomentenbeiwert

. Letwerksvolumenbeiwert Hohenleitwerk

. Leitwerksvolumenbeiwert Seitenleitwerk
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. Nickmomentenbeiwertderivativ
. Giermomentenbeiwert

. Giermomentenbeiwertderivativ
. Seitenkraftbeiwert

. Seitenkraftbelwertderivativ

. Lange/Hebelarm

: Staudruck

: Rumpfmasse

. Fligelmasse

. strukturelle Spannwelite

. Profildicke der Flugelwurzel

. Flugdflache

: maximale Leertankmasse

. Sturzfluggeschwindigkeit

. Sturzflugmachzahl

. Hebelarm des Hohenleitwerks

. maximale Rumpfbreite

. maximale Rumpfhthe

. Héache des Rumpfes

. Masse des Seitenleitwerks

. Canard-Wing-Masse

. Seitenleitwerksflosse

. Canard-Wing-Fl&che

. Spannweite des Seitenleitwerks
. senkrechter Abstand von der Wurzel des Seitenleitwerks bis zu der

Stelle wo das Hohenleitwerk am Seitenleitwerk befestigt ist

. Fahrwerksmasse

. Masse des Bugfahrwerks

. Masse des Hauptfahrwerks
. Masse dler Triebwerksgondeln zusammen
. Startschub aler Triebwerke zusammen

Masse eines Triebwerkes ohne Anbauteile zur

Triebwerksintegration
. Masse der installierten Triebwerke
. Anzahl der Triebwerke
. Masse der Systeme
. Rumpflange
. Rumpfdurchmesser
. Schlankheitsgrad des Rumpfes
. Abstadnde der Einzelschwerpunkte
: Einzelmassen
. Fuel Factor
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MypL

Mwe
Mec
XWG,LEMAC-
XFG :
XLEMAC
Xac

Xce

CG.FG :
C.G.WG:

XCG,LEMAC -

> O QOT ©

n - —x X

. Maximum Pay Load
. Masse der Fligelgruppe
. Masse der Rumpfgruppe

Abstand LEMAC bis zum CG der Flugelgruppe

. Abstand Nullpunkt bis CG der Rumpfgruppe
. Abstand Nullpunkt bis LEMAC

. Abstand zum Neutral punkt

. Schwerpunkt

Schwerpunkt Rumpfgruppe
Schwerpunkt FlUgelgruppe
Abstand vom LE auf dem MAC des Gesamtflugzeugs bis zum CG

. Anstellwinkel des Fliigels (Winkel zur x-Achse in der x-z-Ebene)
: Machzahlkorrekturterm +/1- Ma?

. Dihedral angle (V-Winkd); Winkel zur y-Achse in der y-z-Ebene
: Schrankung (Differenz der Winkel zur x-Achse in der x-z-Ebene

zwischen tip und root)
Abwindwinkel

. Dimensiond ose Flugelkoordinate h=(y/(bw/2)) ab Rumpf

Verhdtnis der Staudrticke gw/q

. Pfellwinke zur y-Achse in der x-y-Ebene

. |sentropenexponent der Luft =1,4

. Abweichung vom theoretischen Auftriebsgradienten (ebene Platte)
. Zuspitzung

. Dichte

. Dichteverhdtnisr /r (ISA,0m)
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app
W,Wing
eff
max
md
mo
kink
tip
root
Wi

D

DD
cr,cruise
fuel

0

clean
L,Land
TO
HL
Wet

H

LE

Bezugsabkirzungen

. Landeanflug

. Higel

. Effektivwert

. Maximawert

. bal minimalem Widerstand

maximum operating

. Schnittebene der beiden Trapezgeometrieen

. FlUugelspitze

. Hugelwurzel

. Flugel, der dem Hochauftriebssystem vor- bzw nachgelagert ist
. Drag

. drag divergence (unerwiinschter Widerstandsanstieg)
. Reiseflug

. Treibstoff

. Nullauftrieb

. ohne Hochauftriebshilfen

. Landung ; Landegeschwindigkeit

. Start ; Startgeschwindigkeit

. Scharnierlinie der Slats (= 14,5 % chord)

. Benetzte Oberflache des Flugzeugs

. Horizontal Tail (Hohenleitwerk)

. Vertical Tal (Seitenleitwerk)

. Engine (Triebwerk)

. Leading Edge (Flugelvorderkante)
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