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Kurzreferat

Mit Einfihrung der A3XX verliert Boeing die Monopolstellung im oberen
Langstreckenbereich, die bisher die B747 einnahm. Am Ende dieses Segmentes geht die
Monopolstellung des bisherigen Marktfiihrers dann an eine gestreckte A3XX iiber.

Die vorliegende Studie macht deutlich, dass Boeing diesem Problem (bei gleichen
Randbedingungen einschl. Komfortstandards) auch mit Weiterentwicklungen der B747 nur
begrenzt begegnen kann. So zeigt das Spektrum der betrachteten und neu erarbeiteten
Varianten, dass Boeing mit diesen zwar an die Konkurrenz heranreichen kann, das gréfere
Potential und die besseren Weiterentwickungsmdglichkeiten aber bei der A3XX liegen. Die
Wirtschaftlichkeit der A3XX hinsichtlich Kraftstoffverbrauch ist zwar nur geringfiigig besser,
fiihrt aber in den Betriebskosten, zusammen mit den héheren Wartungskosten der B747
Varianten, zu erheblichen Vorteilen fiir das Airbus Produkt und kann nur durch erhebliche
Reduzierung der Verkaufspreise kompensiert werden.

Will Boeing in diesem Bereich konkurrenzfihig bleiben, miissen die zur Zeit ruhenden
Arbeiten an neuen Flugzeugen (NLA, VLCT) wieder aufgenommen werden.
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Hintergrund

Die derzeitigen Markterfolge von Airbus Industrie haben dazu gefiihrt, dass die Europder mit
qualitativ {iberlegenen Produkten auch quantitativ zu Boeing aufgeschlossen haben.
Ausgehend von diesen Erfolgen, insbesondere durch die A320 und ihre Varianten im Kurz-
und Mittelstreckenbereich, will Airbus nun mit Weiterentwicklungen der A340 und der
A3XX auch die Monopolstellung von Boeing im oberen Langstreckenbereich angreifen.
Spétestens mit dem endgiiltigen "Go Ahead" der A3XX wird Boeing gezwungen sein zu
reagieren. Bei Boeing wurden alle Arbeiten zum NLA (New Large Aircraft) bzw. zum VLCT
(Very Large Commercial Transport) zuriickgestellt, da der wirtschaftliche Erfolg fiir Boeing
zur Zeit nicht absehbar ist. Als weitere Optionen in diesem Bereich bleiben jedoch nach wie
vor Varianten von der 747. Entsprechende Vorschldge unterschiedlichster Art werden seit
Jahren von Boeing verbreitet und stindig mit Airlines diskutiert. Die Diplomarbeit soll die
technische und wirtschaftliche Konkurrenzfahigkeit neuer Derivate oder anderer denkbarer
Varianten aufzeigen.

Aufgabe

Ausgangspunkt der Diplomarbeit ist eine Bestandsaufnahme der bekannten Varianten und
Weiterentwicklungen der 747. Darauf aufbauend soll eine Analyse der Vorschlige zur
Weiterentwicklung der 747 folgen unter Beachtung der aktuellen Randbedingungen und
Anforderungen. In einem weiteren Schritt ist darzustellen, durch welche Verdnderungen sich
die 747 noch giinstiger in der neuen Boeing Familie positionieren ldsst mit gleichzeitiger
Anpassung an die sich verindernden Markt- und Konkurrenzbedingungen. Dabei soll der
technische Aufwand dem wirtschaftlichen Nutzen gegeniiber gestellt werden.



Die Aufgabe umfasst im Einzelnen:

Beschreibung von Standards und Anforderungen aus der Markt- und Konkurrenzsituation
im oberen Langstreckenbereich.

Eingrenzung des Weiterentwicklungspotentials der 747.

Skizzieren von Anpassungsmoglichkeiten unter Einbeziehung der Hauptkomponenten
(Rumpf, Fliigel, Leitwerke, Triebwerke, Fahrwerke usw.).

Analyse und Vergleich alternativer Weiterentwicklungskonzepte.

Ermittlung bzw. Ableitung der aerodynamischen und flugmechanischen Kennwerte.
Abschitzung von Massen und Schwerpunkten.

Bestimmen der erforderlichen Antriebsleistung und Triebwerksauswahl.

Berechnung der Flugleistungen.

Sicherstellung von Beladbarkeit und Operation am Boden.

Qualitative Aufwandsabschitzung und Aufwandsbewertung.

Vergleich mit den direkten Konkurrenten hinsichtlich Leistungen, Wirtschaftlichkeit und
Flexibilitit.

Die Ergebnisse sind zu diskutieren und sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der
Erstellung des Berichtes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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P Passagier

p.a. Pro Jahr (per anno)

PAX Passagiere

POP Parametrisches Optimierungs Programm
I Hebelarm

R Reichweite

RF Reichweitenfaktor (Range factor Breguet)
S Fliche

T Anzahl der Tiiren

T Schub (Thrust)

t Zeit

V(S) Volumenkoeffizient (Stabilisierung)
V(T) Volumenkoeffizient (Triebwerksausfall)
Vb Verkehrsbedarf

VS Volumenkoeffizient Seitenleitwerk
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Liste der Abkiirzungen

F(3TRW)
ft

g

GoS

h

ICAO

Ib
Ibf
In
log

Re
SFC
siny
TRW
TSFC

x(0)

Dichte in Abhéngigkeit der Héhe

Faktor

Fliigelstreckung

Hebelarm zwischen MAC HLW und MAC Fliigel
Kinematische Zdhigkeit der Luft

Pfeilung

Zahl PI (3,14159265359)

Flugzeug (Aircraft)

Beschleunigungsverhiltnis

Block fuel (Relative Blockkraftstoft)

Beiwert

Betriebskosten

Direkte Betriebskosten

Faktor (ausgefahrenen Klappen, Vorfliigel)
Korrekturfaktor fiir den Nullwiderstandsbeiwert
Kraft (force)

Schub

feet (1ft =0,3048m)

Erdbeschleunigung

Group of Six

Hohe der Fliigelbox

International Civil Aviation Organization
Korrekturfaktor

Gleitzahl

libras (Englisches Pfund, 11b = 0,4536kg)

force libras (engl. Kraftpfund, 11bf =4,44288N)
Logarithmus naturalis

Logarithmus

Machzahl

Moment

Reynoldszahl

Spezifischer Kraftstoffverbrauch (Specific Fuel Consumption)
Steiggradient

Triebwerk

Schubbezogener Spezifischer Kraftstoffverbrauch
Fluggeschwindigkeit

Masse der Komponenten (Schwerpunktsberechnung)
Hebelarm der Komponentenschwerpunkte mit Laufindex (i)
Lauflinge in Spannweitenrichtung
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Verzeichnis der Begriffe und Definitionen

In der vorliegenden Arbeit beziehen sich die Worte ,,Gewichte auf Massen.

MTOW
Maximale Startgewicht ergibt sich aus beladener Auslegungsnutzlast und fiir die Mission
betanktem Flugzeug

MWE

Trockengewicht des leeren Flugzeuges, wie Struktur, Tricbwerke und fest installierte
Ausriistung ohne Kraftstoff, Ol, Chemikalien und Wasser

OWE
Gewicht des leeren Flugzeuges ohne Nutzlast und Krafistoff

MZFW
Maximal zuldssiges Gewicht des Flugzeuges ohne Kraftstoff, MZFW = OWE + MP)

MLW
Maximal zuldssiges Landegewicht, (MLW = 107% MZFW)

ZFW
Gewicht des Flugzeuges ohne Kraftstoff, (ZFW = OWE + Nutzlast)

PCN

Belastbarkeit der Landebahn (Pavement Classification Number)
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1  Einleitung

1.1 Motivation

Bleibt Boeing in der Langstrecken Verkehrsfliegerei dominierend?
Wie kann Boeing kurzfristig auf die A3XX von Airbus reagieren?
Was muss Boeing tun um im direkten Wettbewerb mithalten zu konnen?

Diese Fragen waren der Ausloser fiir die vorliegende Arbeit.

Daraus folgte als das Besondere dieser Aufgabe, an einem bestehenden Flugzeug wie der
B747-400 gerade so viel zu verindern, dass es fiir die Flugzeugkunden geniigend Anreize
bietet, weiterhin in Seattle zu kaufen, obwohl die Auslieferung der A3XX im Jahre 2006
bevorsteht. Denn im direkten Wettbewerb ausschlieBlich politisch und wirtschaftlich das
Produkt von Airbus mit negativen Attributen zu belasten und mit verstirkter Werbung fiir
die eigene Produktpalette und Hinweisen auf kiirzere Auslieferungstermine zu reagieren
wird auf die Dauer nicht ausreichen, [DA-EZA 2000, ].

Das gesamte Unternehmen ,,Thronerhalt wird nachhaltig beeinflusst durch den Rahmen
der notwendigen Investitionen, die je nach Anderungsumfang von relativ niedrigen (einige
100 Mill. $) auf recht erhebliche (mehrere Mrd. $) Kosten anwachsen kénnen. Unter
Beibehaltung des vorhandenen Rumpfquerschnittes ergeben sich im wesentlichen folgende
Moglichkeiten:

e ein weiterer moderater Stretch, entweder mit dem existierenden Frachterfliigel
oder mit einem neuen modifizierten Fliigel einschlieBlich neuem Triebwerk

e ein Stretch bis zur Grenze des technisch Sinnvollen und Méglichen
unter Uberschreitung der bisher iiblichen Abmessungsbegrenzungen (80 m)
und Anpassung bzw. Neukonzipierung wesentlicher Komponenten,
(um moglichst nahe an die Kapazitit der A3XX heranzukommen),

wobei in jedem Fall die Grundphilosophie der Auslegung hinsichtlich Forderungen und
Komfort iiberdacht, bzw. entsprechend verdndert werden muss. Denkbar wiére auch, die
jeweiligen Varianten mit neuen Systemen auszuriisten oder neue Werkstoffe und
Bauweisen zu beriicksichtigen.
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1.2  Ziel der Arbeit

Da Boeing die Projektarbeiten zu neuen Grofraumflugzeugen zur Zeit ruhen lésst aber im
Kapazititsbereich iiber 500 Sitzen auch nicht vertreten ist (siehe Bild 2.3), soll das Ziel
dieser Arbeit sein, trotzdem ein Flugzeugfamilienkonzept zu erschlieen, das diesen
Bereich abdeckt.

Ausgehend von der etablierten B747-400 wird bei der Projektierung an die Grenzen des
Machbaren gegangen und fiir die B747-200AS, (AS, als Unterscheidung gegeniiber der
Boeing Flugzeuge), eine Flugzeuglinge von 85 m zugelassen, obwohl dieses allen
Empfehlungen aus dem operativen Umfeld widerspricht.

e Erster Schritt zum neuen Familienkonzept ist dabei als Basis die B747-
100AS fiir eine Passagierzahl von ca. 500 Passagieren mit einer Reichweite
von 7650 nm bei einer Lange von 77m.

e Zweiter Schritt ist die Variante B747-100R AS ebenfalls fiir etwa 500
Passagiere, aber fur eine Reichweite von 8750nm.

e Im dritten Schritt wird eine Variante fiir héhere Passagierzahlen betrachtet,
die wie die ersten ein durchgezogenes Oberdeck besitzt, aber durch
Verldngerungen vor und hinter dem Fliigel auf eine Passagierkapazitit von
600 Passagiere bei anndhernd gleicher Reichweite wie die Basis kommt.
Diese gestreckte Variante erreicht dann eine Gesamtldnge von 85 m.

Diese Passagierzahl (600) ist maximal mit dem B747 Rumpfquerschnitt durchfiihrbar und
trotz Uberschreitung des bestehenden Limits (80 m) werden die oberen A3XX -
Kapazitdten nicht ganz erreicht.

Ziel der Studie ist es die Zusammenhidnge durch die Auslegung der verschiedenen
Varianten und deren Gegeniiberstellung zur A3XX zu zeigen.

1.3 Aufbau der Arbeit

Grundlage der Arbeiten ist zunichst als Referenzflugzeug die B747-400. Dabei konnte auf
umfangreiches Datenmaterial, des sich im Einsatz befindlichen Flugzeuges, zuriick-
gegriffen werden. Zum Verstindnis werden die Ablaufe in den Kapiteln am Beispiel dieses
Referenzflugzeuges erldutert und die detaillierten Ergebnisse fiir die Derivative im Anhang
dargestellt. Beginnend mit einer Ubersicht der Technischen Daten der Flugzeuge im
Anhang A, Tabelle Al.1.
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Zusammenfassend ergibt sich die Gliederung der Arbeit wie folgt:

e Erfassung der Situation am Markt

e Entwicklung der Dreiseitenansicht fiir die B747-100AS und B747-200AS
e Auslegung/Gestaltung der Kabine nach A3XX Komfort-Standards

e Vorldufige Abschitzung der Massen

e Ableitung der Aerodynamik

e Abschitzung detaillierterer Massen

e Triebwerksauswahl

e Bestimmung der Flugleistungen

e Bodenabfertigung und Notevakuierung

e Analyse der Wirtschaftlichkeit

Die normgerechte Erstellung der Geometrien erfolgte mit dem bei der DA vorhandenen
CCD (Cadam Catia Drafting).
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2 Markt- und Konkurrenzsituation

Aufgrund der bereits begrenzten Luftraumkapazititen und des weiter wachsenden
Verkehrsaufkommens in den nichsten Jahren ist es wohl unabdingbar gréflere Flugzeuge
zu bauen. Die bisherige Entwicklung und eine Prognose dieses Wachstums fiir den
weltweiten Verkehr zeigt Bild 2.1.
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t —>»
Bild 2.1 Jahrlicher Verkehr (weltweit) - verkaufte Passagierkilometer, [Airbus 1998]
Vb Verkehrsbedarf in Passagierkilometer
t Zeit in Jahren

Dieser Markt teilt sich in zwei groBe Bereiche auf, die Direktverbindungen (Point to Point)
und die ,,Sammeltransporte®, bei denen zentrale GroBflughdfen (hubs) iiber Zubringer-
routen (Spokes) mit Passagieren ,,versorgt” werden.

Point to Point betrachtet den individuellen Luftverkehr zwischen groeren Flughifen, wie
er heute mit den vorhandenen Flugzeugen (A330, A340 bis B747) durchgefiihrt wird.
Fazit wiren hier nur wenige Flugzeuge iiber 400 Sitze. Mit einem Anwachsen des
Verkehrsaufkommens und der Flugfrequenzen wird dieses jedoch zu vermehrter
Verstopfung des Luftraumes um die Flughdfen fiihren.
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Abhilfe konnen hier Hub and Spoke Systeme bringen. Verbindungen mit groferen
Flugzeugen zwischen den GroBflughifen wiirden den Luftraum entlasten und den
Luftverkehrsgesellschaften neue Moglichkeiten erdffnen. Einen entsprechenden Pendel-
verkehr von Grofiraumflugzeugen zwischen GroBflughifen (z.B. Frankfurt und Chicago)
lasst sich u.a. bereits bei der Star Alliance erkennen. Dort teilen sich verschiedene Airlines
ein Flugzeug fiir lange Strecken. Daraus folgt eine Verminderung des Luftverkehrs auf den
langen Strecken. Fiir derartige Mirkte wiren in Kategorien {iber 400 Passagiersitze
sowohl die A3XX, als auch Flugzeuge wie die im folgenden untersuchten Varianten der
B747 geeignet. Fazit in diesem Fall ist, dass viele Flugzeuge iiber 400 Sitze bendtigt
werden.

Einen Uberblick iiber die mittelfristigen Verinderungen der Aufkommensverteilung gibt
Bild 2.2.
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Zusammenfassend gibt es folgende Griinde, die fiir grofere Flugzeuge im Bereich Long

Range — Very Long Range sprechen:

e Wachstum:

e Wirtschaftlichkeit:

e Umwelt:

e Verkehrsbelastung:

Marktvolumen vorhanden, dass Entwicklung zulésst,
Wirtschaftlichkeit ausreichend, um Mérkte zu stimulieren.
GroBeneffekt bewirkt reduzierte Kosten je Sitzkilometer,
komfortable Kabine zieht hochwertige Passagiere an
(neuer Standard)

weniger Kraftstoffverbrauch, geringere Emissionen
(neues Triebwerk),

weniger Lirm fiir gegebenes Transportvolumen
effiziente Nutzung der Flugbewegungen

konzentrierte Passagier und Frachtstrome,

effiziente Nutzung der Fldchen fiir Bodenabfertigung

Die vorliegende Arbeit geht von einer Erweiterung des Hub and Spoke Verkehrs und damit

einer Steigerung des Bedarfs an Groflraumflugzeugen aus.

2.1 Uberblick

Die Positionierung der Produktpalette, siche Bild 2.3, ergibt sich aus der Konkurrenz-
situation 2000. Die Flugzeuge im Bild symbolisieren die Airbus Industrie - Produkte
(A3XX -, A330 - und A340 - Familie), die Dreiecke stellen die Boeing — Flotte (B747-400,
B777 -und B747AS-Familie) dar.
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very Long Range
7500 nm 8500 nm
T 700
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g \ I

500 B747-100R AS
400
300 E
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i
i
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5000 6000 7000 8000 nm 9000
R Sl o
Bild 2.3 Positionierung der Produktpalette
P Passagiere in Dreiklassenbestuhlung
R Reichweite in Nautischen Meilen [nm]

Obwohl zunédchst versucht wurde die neue B747-Familie so zu etablieren, dass sie
deckungsgleich mit der A3XX-Familie ist, wird hier bereits vorweggenommen, dass dieses
nur bereichsweise moglich ist.

2.2 Anforderungen

Wie bereits Bild 2.2 zeigt, werden die Strecken zwischen Nordamerika und Europa,
zwischen Europa und Asien sowie zwischen Asien und Nordamerika zunehmend an
Bedeutung gewinnen. Dadurch wird fiir die Zukunft eine verstdrkte Nachfrage nach
entsprechenden Flugzeugen zu erwarten sein, so dass diese langen Strecken ohne
Zwischenstop zu bewiltigen sind. Die Beschreibung der Luftverkehrsfliisse wird in Bild
2.4 dargestellt.
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Bild 2.4 Hauptverkehrsfluss (83% der Welt), [DA-EZ 1999]

Die Auslegungsreichweite fiir die B747-100AS wird von den Strecken zwischen Europa
und Asien bestimmt und betrégt, wie in Bild 2.4 angegebenen ~7500nm. Diese Strecke ist
als GroBkreis auf dem Globus zwar nur 5900nm lang, betrdgt aber mit den realen
Randbedingungen (Streckenabweichung, Gegenwind und den von den Fluggesellschaften
geforderten Sicherheitsfaktoren) dquivalente 7650nm.

Erginzend soll die B747-100AS R den Markt zwischen Asien und Nordamerika abdecken,
wobei, wie im Bild 2.4 gezeigt, eine Reichweite von 8500nm notwendig ist. Aus der in den
vorherigen Abschnitten beschriebenen Situation, beziiglich Marktentwicklung und
Konkurrenzsituation zwischen Boeing und Airbus, ergeben sich zwangsldufig weitere
Anforderungen an die neue Flugzeugfamilie, die im Abschnitt 2.3 erldutert werden.
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2.3 Familienkonzept

Dieses Familienkonzept der B747AS soll ganz allgemein beinhalten, mit mdglichst
geringen Entwicklungsaufwand einen méglichst groles Marktsegment abzudecken, wie in
Bild 2.5 zu sehen ist. Weiteres Ziel sollte sein, so nah wie méglich an die Konkurrenz
A3XX heranzureichen. So wird die B747 maximal bis zur B747-200AS (600 Sitze)
vergroflert. Die angestrebte Reichweite (Europa-Asien) ist in dem Bild 2.3 bereits
festgelegt, ebenso wie die Forderungen fiir die Varianten B747-100AS (Europa-Asien) und
B747-100AS R (Trans Pazifik). Entsprechend den Standardforderungen der Flug-
gesellschaften werden die Passagierbereiche mit einem ~20%igen Abstand zueinander
gestaffelt, um interne Konkurrenz moglichst zu vermeiden.

65

T Uﬂ B747-200AS

" 600]
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Bild 2.5 Familienkonzept

SN Sitzanzahl (Seat Number) in Dreiklassenbestuhlung
Rp Entwurfs - (Design -) Reichweite in nm

Die Vorgehensweise ist hierbei wie folgt:

Im beabsichtigten Familienspektrum wird zuerst ein Basisflugzeug bestimmt und aus
diesem dann die tbrigen Varianten abgeleitet. Aufgrund der oberen Grenze wird hier als
Basis die B747-200AS definiert , die bei Einhaltung des Airbus A3XX 3-Class Standards
eine Kapazitit von 600 Passagieren und eine Reichweite von 7650nm haben soll. Die
B747-100AS geht dann durch Verkiirzung des Rumpfes um 16 Spante aus der B747-
200AS hervor.
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Sie erreicht eine Passagierkapazitit fiir 503 Fluggéste und soll ebenfalls eine Auslegungs-
reichweite von 7650nm erreichen. Zusétzlich wird eine B747-100AS R (hdhere Reich-
weitenkapazitit) konzipiert, die mit dem hoheren Abfluggewicht der B747-200AS auf eine
Auslegungsreichweite von 8750nm kommen soll. Dabei sollen alle Derivate auf den
Struktur- und Systemphilosophien der B747-400 basieren.

2.4 Standards

Die Komfortstandards fiir die Auslegung der Kabine (Anhang B.1) von Long Range
Flugzeugen werden aus [DA-EZ11 1994] entnommen.

Fir die Anpassung der Kabine (mit dem vorhandenen Querschnitt) wird der 90%-
Standard-Mann des Jahres 2010, siehe Bild 2.6, zugrunde gelegt. Die Daten werden aus
[DA-EZ 11 1993] und [Dreyfuss 1966] entnommen.

ABY vy A
)
' 193
837
M BEAL:
A | LT
527
l \ | i

Bild 2.6 90%-Standard-Mann 2010

Aufgrund der hohen Reichweiten und der damit verbundenen mdglichen Flugzeiten sollen,
wie bereits angesprochen, die Komfortstandards der A3XX Kabine angestrebt werden.
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3 7477 - Potentiale

3.1 Madglichkeiten

Im Abschnitt 1.1 wurden bereits die drei Méglichkeiten beschrieben, die Boeing anstreben
konnte. Zum einen wire da die Option, eine weitere Stretch — Version mit dem
existierendem Frachterfliigel zu bringen, zum anderen ein Stretch mit einem weitgehend
neuen Fliigel sowie neuen Triebwerken. Als Drittes bestdnde sogar die Mdoglichkeit den
zweiten Vorschlag mit neuen Systemen zu versehen, um auch dort das Niveau der A3XX
zu erreichen.

Nach Voruntersuchungen (Anderungsaufwand, Auswirkungen auf Gesamtabmessungen)
wurde die Alternative mit einem durchgehenden Oberdeck als diejenige Losung
identifiziert, die dem Konkurrenzflugzeug A3XX am néchsten kommt.

3.2 Einschrinkungen

Als erstes ist festzuhalten, dass mit der Einfilhrung des A3XX-Komfortstandards nur eine
Oberdeck/Hauptdeck-Dreiklassenbestuhlung mit 5 bzw. 9 Sitzen nebeneinander méglich
ist, anstatt wie bisher mit 6 bzw. 10. Im nichsten Bild 3.1 und im Anhang C ist der
Querschnittsvergleich dargestellt.

A3XX Tourist Class B747AS 1n A3XX Standard Todays B747 Tourtst Class

Bild 3.1 Rumpfquerschnitte

Eine zusitzliche Verbesserung ist aufgrund des verwendeten B747-400 Querschnittes nicht
moglich und nur durch eine Neuentwicklung zu erreichen.
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Zweitens ist das Problem der Zulassung extrem groB. Der Vorteil eine Basisversion wie die
B747-100 einfach zur B747-400 zu veridndern und dann nicht das gesamte Flugzeug neu
zuzulassen, sondern nur die eingefligten Rumpfschalen, erscheint fiir die neuen Varianten
nicht méglich zu sein. Boeing hat durch dieses Verfahren, nur Komponenten zu priifen und
zu genehmigen zu lassen, viel Zeit und Kosten eingespart.

Dies ist jedoch nur méglich, wenn das weiterentwickelte Flugzeug von der Basisversion
nur bis zu einem begrenzten Grad abweicht. Ob ein Flugzeug noch als Derivativ
zugelassen wird, ist in der [FAR 21] festgelegt. Wird ein Flugzeug als Derivativ
zugelassen, gelten fiir diese Zulassung die Bauvorschriften [FAR 25], die zum Zeitpunkt
der Erstzulassung galten (GroBvaterregel). Da sich die Anforderungen im Laufe der Jahre
immer mehr verschirft haben, liegt hier also ein deutlicher Vorteil fiir die Auslegung
(Gewicht, Kosten), wenn nur die ,alten“ Regeln zu beriicksichtigen sind. Fiir ein
Flugzeugentwurf, der zu mehr als 90% von der Basisversion abweicht, wird es sicherlich
schwer zu argumentieren sein, daB sich bei den Versionen 747-100/200AS nur um eine
Weiterentwicklung der original 747-100 handelt

Ein weiterer Punkt ist die derzeitige Struktur der Rumpfschale. Unter den neuen
Voraussetzungen miissen auch die alten Rumpfsektionen iiberarbeitet werden, da sie hoher
belastet werden und da sich seit der ersten Zulassung, in den 60ern, die Vorschriften
veridndert haben.
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4  Entwurfskonzept

Alle Konfigurationen der B747AS basieren auf der B747-400. Im einzelnen werden die
Unterschiede und Anderungen in den folgenden Abschnitten erldutert. Detaillierte
Darstellungen und AbmaBe der Komponenten sind in diesem Abschnitt und im Anhang zu
finden.

In den folgenden Bildern 4.1 bis 4.3 sind die Drei-Seiten-Ansichten der 747-400 und die
der B747AS Familie zu sehen.
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Bild 4.1 Drei-Seiten-Ansicht der 747-400
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Bild 4.2 Drei-Seiten-Ansicht der B747-100AS

Bild 4.3 Drei-Seiten-Ansicht der B747-200AS
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4.1 Rumpfauslegung

Der Rumpfquerschnitt liegt schon mit der Aufgabenstellung fest. Die Rumpflénge der
B747-200AS ergibt sich aus der Festlegung der maximalen Gesamtlinge auf 85m, um eine
mdglichst groBe Passagierkapazitit zu erzielen. Die Rumpflinge der B747-100AS entsteht
durch die Verkiirzung um 16 Spante aus der B747-200AS. Die Frachtraumgrenzen im
Bug- und Heckbereich werden aus der B747-400 entnommen. Im Bugbereich sind die
Grenzen, die vordere Fahrwerksriickwand und die vordere Fliigelkastenrippe unter
Beriicksichtigung eines Abstandes von 200mm zur Integration von Struktur und Systemen.
Im Heckbereich sind die Grenzen, die hintere Hauptfahrwerkswand und der
Einschniirungsbereich im Rumpfheck. Aus den Spantsystemen (Bild 4.4 und Bild
Rumpfvergleich im Anhang D geht hervor, dass die Cockpitsektionen und weiter bis Spant
31 in den drei Flugzeugen (B747-400, B747-100AS und B747-200AS) gleich bleiben.
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Bild 4.4 Spantsysteme

Der Frachtraum, Bild 4.5 und Bild Frachtvergleich im Anhang, ist so ausgelegt, das
sowohl Standardpaletten und LD1 Container verwendet werden konnen.
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Bild 4.5 Paletten- und Containervergleich

Die obere Tiir 6 wird bei den B747AS Flugzeugen um zwei Spante nach vorn versetzt, um
den Sicherheitsabstand zwischen den Tiiren 2 und 6 zu gewihrleisten. Ab Spant 32 wird
der zylindrische Rumpfquerschnitt fortgesetzt, die Rumpfform im unteren Heckbereich
wird von der B747-400 iibernommen. Fiir das durchgezogene Oberdeck wurde der ,,Strak™
in der oberen Hilfte des Hecks angepasst.

Zur 3-Klassen Bestuhlung werden folgende Aspekte beriicksichtigt:

Maximum ist eine 9/5 Sitzanordnung in der Touristenklasse, mit 9 Sitzen nebeneinander
auf dem Hauptdeck und 5 Sitzen nebeneinander auf dem Oberdeck und ausreichender
Zugingigkeit zu den Toiletten und Kiichen sowie eine optimale Anordnung der Tiiren und
Notausginge. Das Tiirkonzept sieht 9 Typ A Tiiren mit einem Zulassungspotential von 110
Passagieren je Tiirenpaar, (max. Bestuhlung wire in der Touristenklasse 990 Passagiere),
vor. Die Verbindungstreppe zwischen den Decks wird neu gestaltet. Der GroBe nach
werden den verschiedenen Klassen #hnliche Prozentanteile der Passagiere wie bei der
A3XX zugrundegelegt. Im Hauptdeck ergibt sich so eine Anzahl von etwa 370
Passagieren, wobei die Erste-Klasse vorn, dahinter die Business-Klasse und am
Rumpfende die Touristenklasse angeordnet ist.
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Erste- und Business-Klasse sind mit einer Trennwand und zwei Stauriumen voneinander
getrennt, Business- und Touristenklasse durch die Hauptkiiche, Treppe, Aufzug und
Toiletten. Im Heckbereich befinden sich dann noch weitere Kiichen sowie eine kleinere
Treppe, Aufzug, Toiletten und Staurdume. Im Oberdeck beinhaltet die Aufteilung vomn
ebenfalls eine Business-Klasse und von der zweiten Tiir ab, an der sich Treppenaufgang,
Lift, und Kiiche befinden, wiederum die Touristenklasse. Vorn, unmittelbar hinter dem
Cockpit, befinden sich Toiletten und ein Pilotenruheraum, im Heckbereich sind ebenfalls
Ruheméglichkeiten fiir die Flugbegleiterinnen, dazu der Treppenaufgang, Staurdume und
eine Kiiche vorgesehen. Im folgenden sind die Kabinenauslegungen der 747-400, 747-
100AS und 747-200AS in den Bildern 4.6 bis 4.8 dargestellt.
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Bild 4.6 Kabinenauslegung der 747-400

Bild 4.7 Kabinenauslegung der 747-100AS
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Bild 4.8 Kabinenauslegung der 747-200AS

4.2 Fliugelauslegung

Fiir alle Versionen der B747AS Familie wird der geometrisch gleiche Fliigel verwendet,
siche Bild 4.9, der, aufgrund der deutlich hoheren Anforderungen, als vollstindigen
Neuentwurf aufgefithrt wird. Die Fliigelfliche ergibt sich wie bei der ersten Abschéitzung

der Entwurfsgewichte {iber die Annahme einer maximal zu realisierenden
ke
mZ
angedachten Flichenbelastungen fiir die weiterentwickelten Versionen der B777 und ldsst

sich somit auf einen Fliigel-Neuentwurf iibertragen. Bei der Abschitzung der

Flichenbelastung von etwa 780 . Dieser Wert entspricht in etwa den von Boeing

Entwurfsgewichte wird davon ausgegangen, dass sich das Abfluggewicht der schwersten
Version (B747-200AS) im Laufe des gesamten Einsatzzeitraumes noch einmal um10%
erhthen wird (siche auch Abschnitt 5.1, max. growth). Hieraus ergab sich eine
erforderliche Fliigelfliche von 790 m® Fiir den Fliigelgrundriss werden die
Auslegungsprinzipien des B747-400 Fliigels {ibernommen, d.h. die Pfeilung des Fliigels
und die relative Dickenverteilungen werden iibernommen. Um den Fliigel aerodynamisch
giinstig zu gestalten wird die Spannweitenlimitierung von 80m voll ausgeschdpft.

Mit der Annahme einer Zuspitzung von 0,2 (dhnlich der B747-400) ergibt sich zunéchst
ein einfacher Trapezgrundriss. Uber die Annahmen eines ersten Fahrwerkkonzepts ergibt
sich dann die Definition eines Kinks im Fliigelgrundriss, der die Tiefe im Innenbereich des
Fliigels erhoht und somit der Lasteneinleitung fiir das Fahrwerk sowie die Unterbringung
des eingefahrenen Fahrwerks ermoglichen soll. Hieraus folgt, dass in dem letzten
ausgefithrten Fliigelgrundriss Pfeilung und Zuspitzung von den urspriinglichen Annahmen
abweichen. Fiir die tragende Fliigelstruktur werden die relativen Holmlagen in etwa von
der B747-400 iibernommen, wobei als weitere Randbedingung gerade verlaufende Holme
sowie direkter Anschluss an einen Rumpfspant beriicksichtigt werden.
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Aus der Festlegung des Hinterholms ergibt sich dann der verbleibende Raum fiir das
Hinterklappensystem. Im ersten Ansatz wird hierfiir das Entwurfsprinzip der B747-400
iibernommen (insbesondere bei den Gewichten). Bei einer Uberpriifung der Start- und
Landeeigenschaften wire hier zu iiberlegen, ob nicht mit der gewahlten Fligelfliche fiir
die beiden Grundversionen nicht auch ein einfacheres und leichteres Klappensystem
verwendet werden konnte. Fiir die Fliigelfahrwerksanbindung wird ebenfalls das Boeing
Prinzip der Krafteinleitung iiber einen zum Rumpf durchlaufenden Biegetriger
iibernommen. Die Aufteilung der Kraftstofftanks im Fliigel wird entsprechend der B747-
400 ausgefiihrt. Die Berechnung des Kraftstoffvolumens tber die angepasste
Pyramidenstumpfformel (siche Fliigelgewichte) zeigt, dass das Kraftstoffvolumen fiir die
Reichweitenforderungen aller Familienmitglieder ausreichend ist.

3300 8250

i
! & N\\MAC 11516.17
5950 o "\'\ ) 2
BA1S ®
o A:._.",Zif o 5
23881 l- D
1 2980
33240 Tzm
Bild 4.9 Fligel der 747-AS Familie

4.3 Leitwerksauslegung

Sowohl das Hohenleitwerk als auch das Seitenleitwerk wurden nach statistischen,
halbempirischen ~Verfahren ausgelegt. Bezugswert dafiir ist das sogenannte
Leitwerksvolumen, dass Fliachen, Hebelarme und typische Kenngrofen (u.a. MAC)
beinhaltet. Die Profilformen sind aus der B747-400 iibernommen und auf die neue Grofle
skaliert. Betrachtet wurde dabei jeweils die kritische (kiirzeste) Variante.
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Die Auslegung des Seitenleitwerks erfolgte iiber statistische Vergleichsfaktoren. Folgende
Einflussgrofien wurden dabei beriicksichtigt:

e Stabilisierung des Flugzeuges um die Hochachse Vs (S)
e Steuerbarkeit bei Triebwerksausfall V(T)

Die statistischen Abhéingigkeiten fiir beide Funktionen des Seitenleitwerks sind dabei
unterschiedlich. Fiir die Stabilisierung des Flugzeuges, Bild 4.10, hinsichtlich der Seiten-
und Rollbewegung wird der Fliigel mit der Flache und Spannweite als Parameter benutzt,
wie in der folgenden Gleichung 4.1 gezeigt.

V,(S)= Nin Py _ 103-32632 =0,0533 @1
S-b 788-79982
mit: Vs(S) Volumenkoeffizient
Ssiw Fliche Seitenleitwerk
rSLw Hebelarm der Kraftangriffspunkte
S Fliache Fligel
b Spannweite
T 0.14 Molumen koeffizient der B747 AS
B757-200
0.12 §
VS(S) =
0.14-8 S

0.08 1

| A330-400

0.06 1
0,053 ol

0.04 4

|| B777-200

0.02 4

70er 80er 90er 90er 2000 60er 60er 70er 70er 90er
s —9

Bild 4.10 Volumenkoeffizient fur Seitenleitwerke
VS(S) Volumenkoeffizient der Seitenleitwerke
TS Technologiestand in Jahresangabe
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Fir den Triebwerkausfall wird die Abhidngigkeit mit dem Triebwerksausfallmoment
bestimmt, siehe Bild 4.11 und Gleichung 4.2,

] -1
Vo (T) = _I-b NF = 70000 - 4,44288 - 26587.31 1 iz —0,0004065 (4.2)
Sow “Pon 103-32632 m

mit: Vs(T) Volumenkoeffizient

SsLw Flache Seitenleitwerk

TSLw Hebelarm des Seitenleitwerks zum Kraftangriffspunkt

¥ Schub des dulleren Triebwerks

br Hebelarm des Triebwerks zum Kraftangriffspunkt

NF Normierungsfaktor in iz

m

Ausgehend von der Annahme, dafl Boeing auch bei der Leitwerksauslegung nahe an die
Maoglichkeiten von Al herankommen kann, wird die Seitenleitwerksfliche entsprechend
der Tendenz von ,flichenbezogener Volumenkoeffizienten 4-strahliger Flugzeuge,
dhnlich A340 und A3XX mit 0,054, gewihlt. Daraus ergibt sich eine Seitenleitwerksfliche
von 103m?’.

Eine Uberpriifung des ,,Schubbezogenen™ Volumenkoeffizienten zeigt, daB auch dieser im
Bereich von A340 und A3XX liegt, allerdings gegeniiber realisierten Boeing Flugzeugen
recht niedrig ist.

B767-200

T 0.00085 -—Volumen koeffizient der B747 AS]

B747-100 (400)

VS(T) 0.00075 =
o
2}
o 8
0.00065 4 S S —
& r~ 5
6 I"r: ~
9 B
0.00055 |

A340-200

0.00045 4 |

0,00041 et = = . . . ﬁ = =

70er 80er 90er 90er 2000 60er 70er 70er 90er 60er
s —p

0.00035 -

Bild 4.11 Volumenkoeffizient fir Seitenleitwerke
VS(T) Volumenkoeffizient der Seitenleitwerke
TS Technologiestand in Jahresangabe
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Fiir das Hohenleitwerk beriicksichtigt das Leitwerksvolumen folgende Funktionen:

e Stabilisierung der Flugzeuglidngesachse Vy
e Steuerbarkeit des Flugzeuges um die Querachse

Auch hier wurde ein mittlerer Wert ausgewahlt, V5=0,743, der zwischen den ilteren und
neuen Flugzeugen liegt, siche Gleichung 4.3 und Bild 4.12,

 Suw Ty _ 195-34588

0,743 (4.3)

HT§.MAC 788115152
mit: Vi Volumenkoeffizient
SHLw Flache Hohenleitwerk
THLW Hebelarm der Kraftangriffspunkte
S Flache Fliigel

MAC Mean Aerodynamic Chord

Der gewihlte Wert fiihrt zu einer Hohenleitwerksfliche von 195m”.

§. §_[Volumen koeffizient der B747 AS
121-8—5—8 < 2
VH po ~ o ~ (=]
dm2 38 _ 3 = 5
b .
~

‘ A340I-200
A3XX-100

0.8 1

0.6 -

0.4 -

0.2 -

0.
80er  80er 90er 90er 2000 80er 60er 70er 70er 90er
s —p
Bild 4.12 Volumenkoeffizienten des Hohenleitwerks verschiedener Flugzeugtypen

VH Volumenkoeffizient der Hohenleitwerke
LN Laufende Nummer
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4.4 Fahrwerksanpassung
Grundlage fiir die Fahrwerksauslegung ist zundchst einmal das Fahrwerk der 747-400, mit:

e einem Bugfahrwerk
e zwei Fliigelfahrwerken
e zwei Rumpffahrwerken

Dieses prinzipielle Konzept wird auch fiir die neuen Varianten beibehalten, bereichsweise
an die hoheren Lasten angepasst. Dazu werden aus allgemeinen Projektuntersuchungen
[Trahmer 1995-1999], unter Beriicksichtigung von:

e Fahrwerkskonzept (,,footprint®)

e Reifenbelastungen (Grenzwerten)
e Verteilung von Bodenlasten (PCN)
e Bremspaketbreiten

e Fahrwerkskinematik,

als Richtwert eine maximale Reifenlast von 30 t iibernommen. Dieses ist mit einem
Reifen [1400*530 R23 (PR 34)], nach [Airbus 1992], realisierbar.

Bei einer maximalen Startmasse von 608t (max. growth) und einem Anteil von 98%
auf den Hauptfahrwerken (596t) sind dann 20 Réder notwendig. Wihrend fiir die
Fliigelfahrwerke, wie bei der 747-400, jeweils 4 Réader vorgesehen werden, kénnen
bei den Rumpffahrwerken, wegen der giinstigen Unterbringungsmdglichkeiten, tiber
6 Rider verwendet werden.
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4.5 3D Geometrie der 747-400 und 747-100AS

AbschlieBend sind im folgenden, zur besseren Anschauung, vier perspektivische Bilder
(747-100AS und 747-400), Bild 4.13, 4.15 und Bild 4.14, 4.16, als Vergleich und als
Ergédnzung zur Diplomarbeit dargestellt, nach [DA, EZA 2000.].

Bild 4.13 747-100AS

Bild 4.14 747-400
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Bild 4.15

747-100AS

Bild 4.16

747-400
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S  Massen- und Schwerpunktsanalyse

Neben der Ableitung der Aerodynamik ist die Massenabschitzung ein weiterer wesentlicher
Bestandteil des Entwurfs. Hier und im néchsten Kapitel wird nach dem folgenden Prinzip
vorgegangen: Was kann berechnet und bestimmt werden, was muss abgeschdtzt oder
angenommen werden und welche Ergebnisse werden erzielt.

5.1 Massenabschitzung

Bei der Bestimmung der Entwurfsgewichte (z.B. OWE (Betriebsleermasse), MTOW
(maximale Abflugmasse)) wurde fiir eine erste Abschitzung wie folgt vorgegangen:

Mit vorhandenen Daten aus Tabelle 5.1 (Passagierzahl, Betriebsleermasse, maximale
Abflugmasse) wurde Bild 5.1 und 5.2 erstellt. Auf der Abszisse wurden MTOW bzw. OWE,
auf der Ordinate die Passagierzahlen aufgetragen. Beriicksichtigt wurden die A3XX-100,
A3XX-200, A340-200, -300, B777-200, B777-300 und die B747-400. Unterteilt wird die
Grafik dabei zusitzlich in Basisversionen und Derivative. Deutlich erkennbar ist dabei, dass
bei den Derivaten der Zuwachs an Passagieren relativ grofer ist als die MTOW Erhéhung.

Tabelle 5.1 MTOW, OWE fiir Flugzeuge (iber 400 Passagiere

MTOW PAX OWE
A3XX-100 540 555 271
A3XX-200 590 656 290
A340-200 275 265 124
A340-300 271 295 130
B747-400 396 410 183
B777-200 298 323 141
B777-300 340 402 167
A3XX-200
650 1
Derivate
600
P 858 3 Basisflugzeuge R
500 A
450 -
400 - B777-300 B747-400
350 A
B777-200
300 A340-300
250 el . .
t
100 200 400 600 800
MTOW —»
Bild 5.1 Passagiere tiber maximaler Abflugmasse
P Passagiere in Dreiklassenbestuhlung

MTOW Maximale Abflugmasse in Tonnen
Derivate: A3XX-200 und B777-300
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Dieser Trend , der eigentlich nur den Leergewichtsvergleich der Flugzeuge wiederspiegelt,
beruht im wesentlichen darauf, dass bei Derivativversionen auf bereits gebaute Bauteile
zuriickgegriffen werden kann und die Struktur bei Abfluggewichtserhdhungen effektiv (d.h.
mit minimalem Aufwand und Gewicht) verstirkt werden kann. Das Schaubild 5.2 zeigt
Passagierzahl iiber Betriebsleermasse aufgetragen.

Ziel dieses Schrittes ist die Bestimmung eines ersten Entwurfs-MTOW (PAX iiber MTOW)
und die Abschitzung eines ersten Betriebsleergewichtes (OWE). Es ergibt sich ein MTOW
von 504t und ein OWE von 240t fir die Basis (B747-100AS), und fiir das gestreckte
Derivativ (B747-200) ein MTOW von 560t bzw. ein OWE von 260t.

T 700 - A3XX-200
600 Derivate
P - Basisflugzeuge A3XX-100
400 - B B747-400
3 B777-200
20 A340-300
200 - A340-200
100
0 J ¥ T T L
0 100 200 00 ' 400
OWE —P»
Bild 5.2 Passagierzahl (iber Betriebsleermasse
P Passagiere in Dreiklassenbestuhlung

OWE Betriebsleermasse in Tonnen
Derivate; A3XX-200 und B777-300

Das Bild 5.3 zeigt das resultierende Familienkonzept. Basisversion ist die B747-100AS aus
der dann die Version mit erhohtem MTOW und verstirktem Fliigel, die B747-100AS R
abgeleitet wird. Die B747-200AS entsteht dann durch einfache Verldngerung des Rumpfes fiir
mehr Passagiere bei reduzierter Reichweite. Neben der Basisversion und den hier
betrachteten Derivativen enthdlt die Darstellung zusdtzlich die maximal mogliche
Erweiterung des Spektrums mit 10%igem Aufschlag fir Leistungseinbullen oder —ausfillen
(Triebwerksverbrauch, Aerodynamik usw.) sowie fiir gesteigerte Anforderungen hinsichtlich
Gewicht im Laufe eines Flugzeugprogramms. Damit soll abgesichert werden, dass auch bei
Leistungseinbuflen die wesentlichen Bauteile, wie Fliigel, Leitwerke und Fahrwerksschacht
nicht neu gestaltet werden miissen. Gleichzeitig sollen damit eventuelle Leistungsdefizite und
Gewichtserhéhungen, die iiber die Lebensdauer des Flugzeuges auftreten, abgedeckt werden.
Diese Version ist dann die eigentliche Referenz fiir die Bestimmung der Tragflichengrofie
und die Komponentenabmessung.
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T 650 - (Abdeckungsgrenze)
T B747-200AS \ h
600 - P Qma:(. growt
P \
550 T

s - D B74T-100R AS
B7AT-100AS e T

450 Basisflugzeug Derivate
400 A
350 A
300 ¥ T ; ?
nm
7000 7500 8000 8500 9000
R —P
Bild 5.3 Passagiere Gber Reichweite
P Passagiere in Dreiklassenbestuhiung
R Reichweite in Nautischen Meilen [nm]

Mit den beiden Bildern 5.1 und 5.2 ist eine erste grobe Eingrenzung der Entwurfsgewichte
vorhanden, die dann die Basis fiir erste grobe Leistungsabschitzungen darstellt. Zusitzlich zu
MTOW und OWE, siehe Tabelle 5.2, werden die maximale Nutzlast (max. payload) und
daraus resultierend MZFW und MLW ermittelt.

Tabelle 5.2 Design Weights

Design Weights (-100) -200 MAX GROWTH 747-400

[t] [t] [t] [t]
MTOW 500 560 616 394
OWE 247 269 - 183
MAX PAYLOAD 85 94 - 85
MZFW 332 363 - 246
MLW 355 389 - 263
Flachenbelastung - - 780 kg/m? 720
Flugelfiache - “ 788 m? 5

Die Abschétzung des bendtigten Kraftstoffes erfolgt in erster Niherung iiber die Bréguet sche
Reichweitenformel, wobei die Annahmen fiir den Reservekrafistoff und Take off Fuel aus
Nachrechnungen der B747-400 iibernommen wurden. Die notwendige Abschitzung der

Aerodynamik fiir é— wurden grob auf Basis der aktuellen 747X-Polare vorgenommen, die

Verbrauchsdaten der Triebwerke wurden aus Herstellerbroschiiren entnommen, nach
[DA,EZA 2000]. Die Tabelle 5.3 zeigt die Ergebnisse der Reichweiten nach der groben
Abschitzung,
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Tabelle 5.3 Reichweite nach Breguet aus der B747-400

Design Range mit Breguet aus 747-400

design range [nm] 7650 [fir —100AS] 7650 [fur —200AS] 7200 [fur B747-400]
Pax 503 600 417
MTOW 500 560 395
missionZFW 294,92 326,42 222,63
mission Fuel 205 234 172
Blockfuel 178,92 203,22 149,64
L/D 19,76 19,45 18,55
SFC [kg/N*h] 0,0569 0,0569 0,06118
Mach 0,85 0,85 0,85
v(35000ft) [m/s] 252,11 252,11 252,11
Range factor 32142 31638 28062
Range 7655 7696 7219

' Total Fuel minus Reserve minus Take off Fuel from the Pop-Program

Im folgenden werden die Formeln zu den Tabellen 5.2 und 5.3 aufgezeigt:

Die Fliigelfliche Ap ist wie folgt zu errechnen, mit MTOW (max. growth) und der

Fldachenbelastung % :

_ MTOW (max.growth)-1000 _ 616-1000kg

iy = 788m’
e 780 %8
A m

Maximale Nutzlast MP

Die maximale Nutzlast MP wird wie folgt ermittelt, mit maximaler Passagiermasse Mmax

_T-m,,, 990-95kg —044

, fiir die —~100AS: MPooas) —10%= 85t
1000 1000 I die (200AS) 0

Faktor T

Der Faktor T errechnet sich mit Anzahl der Tiiren T, multipliziert mit der zugehdrigen
maximalen Anzahl der Passagiere Pyax /je Tur:

T=T,-P, =9-110=990
Das maximale Kraftstoffleergewicht MZFW:

MZFW = OWE + MP =247+85=3321¢
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Die Missionsabflugmasse ohne Krafistoff MissionZFW wird mit OWE, Anzahl der
Passagiere multipliziert mit mmax bestimmt:

MissionZFW = OWE + Pma.lxo‘(;’;)max — 247+ 500-95

=29492 ¢

Die maximale Landemasse MLW wird mit dem MZFW und MTOW-Reserven (Faktor E)
ermuittelt:

MLW = MZFW -E =332 .1,07=3551¢
Die Missionskraftstoffmasse MF wird mit MTOW und MissionZFW ermittelt:
MF = MTOW — MissionZFW =500-29492=205¢

Der Kraftstoffverbrauch (blockfuel) by wird mit MF, den Reserven rr und Startkraftstoff s¢
errechnet:

b, = MF — MF -r, — MF -5, = 205-205-0,1-205-0,03 =178,92¢

Fiir die Brequet'sche Reichweitengleichung wird der spezifische Kraftstoffverbrauch SFC

in I:%] bendtigt, dieser wird mit den Verbrauchsdaten des Herstellers ermittelt, mit dem

Verbrauchsfaktor Triebwerke fz und die Umrechnungsfaktoren u; und u;:

SFC = f, -u,-u, = 0,558-0,453592 - 4,44822 = 0,0569%

Der Reichweitenfaktor RF wird mit der Gleitzahl —LD—, Geschwindigkeit in Abhédngigkeit der

Hohe (hier 35000£t), SFC und den Umrechnungsfaktoren errechnet:

L
D U368 1996.05211-36
SFC-9,81 0,0569-9,81

RF =32142

Mit dem RF, b;und dem MTOW wird jetzt die Reichweite R in [nm] bestimmt:

b
A abr)]_,,, )
R=-RF- = -32142- = 7655nm

1,853178 1,853178

Diese Vorgehensweise wird bei der B747-200AS ebenfalls angewendet.
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5.2 Entwurfsmassen

Nachdem die Auslegung aller relevanten Einzelkomponenten erfolgt ist, und alle wichtigen
geometrischen Daten der Flugzeuge bekannt sind, kann eine detaillierte Massenabschdtzung
durchgefiihrt werden. Tabelle 5.4 zeigt die Massenaufteilung der Flugzeugtypen.

Tabelle 5.4 Massenaufteilung der Flugzeugtypen B747-400, B747AS Familie

B747-400 B747-100AS B747-200AS

[kgl [%] [ka] [%] [kg] [%]
Rumpf 35769 52657 60248
Flugel 42806 64009 67966
HLW 3732 5312 5312
SLW 1774 2373 2373
Fahrwerk 14454 18278 20256
Pylon 5923 6701 6933
Antrieb 23764 34500 34500
Systeme 11771 14692 14976
Ausstattung 12549 13987 15352
MWE 156643 39,7 217462 43,6 233808 42,28
Betreiber Ausstattung | 24698 6,65 27546 5,95 32857 6,37
OWE 182907 46,35 247182 49,55 269003 48,65
Nutzmasse 39722 10,07 47914 9,6 57154 10,34
Kraftstoff 171971 203904 226843
MTOW 394600 100 499000 100 553000 100

Zur oben genannten detaillierten Massenabschitzung wird eine Aufteilung in die
Einzelmassen der relevanten Flugzeugkomponenten vorgenommen. Diese werden anhand der
Komponentengewichte des Referenzflugzeuges B747-400 abgeschitzt und aus diesen mit
geeigneten Parametern extrapoliert. Ausgangspunkt sind dabei die ersten Gewichtsannahmen
fiir die Entwurfs- (Design-) Gewichte aus Abschnitt 5.1. Die folgenden Tabellen 5.5 bis 5.9
geben eine Ubersicht der Massenaufteilung der Flugzeugfamilie.
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Flugzeugleermassen (Komponentenaufteilung und Abhéngigkeiten)

Tabelle 5.5
Dasign waig hta B747-400
MTOW 385
MLW 285800
MZFW 245850
Boeing weigh tbook EFF R2999 RvE95
60000
546
1284
377
137
77
WC  Description
10 Wing 42808
Cargo loading system 2160
11 Fuselage 35769
13 Tailplane ara
14 Fin 1774
15 Landing gear 14454
16  Pylons (&nacslle for Bosing) 5923
paint 390
Total Sructire 107008
20 Equipped engines 21197
21 Bleed air system 955
22  Engine confrol 255
25  Fuelsystem 1357
Total Power Unit 23764
e APU 944
N Hydraulic generation
32  Hydraulic distribution 1264
33 Airconditioning 1876
34 De-king 150
35 Fireprotecton
36  Flight controls 3303
37  Instument panelks 407
38 Aub fightsystms
39  Navigation 901
40  Communicaton
Avionics 1019
41 Electric generation
42  Electric distribu fion 1907
Total Systams 11771
50  Furnishings 11560
51  Oxygen
52 Lighting
Fixed emergency 989
53  Watsr installa ion
Total Furnishings 12549
TargetTechnology Wae ight Saving
Manufacturers Weight Emp ty 155092
Margin 1651
MWE no minal (airb us def in klon) 156643

B747-100A5
499
355
332

70000
788
1432
555
195
103

2298
52657
5312
2373
18278
6701
501
151914

34500
944
1598
2372

215

4743
407

901

1100

2412
14692

12504

1484

13987

215093

2151

217244

aus Fllgelarbeitsbla t

*lange frachtraum AS-10043nge frachtrau m-400
aus GewichtKab inenfldche

Uber Leiwerksfiiche

1.Ansa z M TOW sonst Geome frie
zBschubhoch0 8
Obarfiiche

A3XX engines

Gber MTOW
dber MTOW

Gberwing area

Oberwing area

dber MTOW

Gber Kabinenkinge

anzahl Taren
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Tabelle 5.6 Flugzeugleermassen (Komponentenaufteilung und Abhéngigkeiten)

Design weights BTAT-200AS 8747-100AS R
MTOW 553 553
Mww 388 362
MZFW 363 38
75000 75000
T88 788
1614 1432
635
195
103

WC  Dascription

10 Wing 67879 aus Flgeiarbatsbiat 72174
Cargo bading sysem 3046 “Winge Fachraum AS-100Minge tachiau m-400 2208

11 Fusalge 60248 52657
13 Taipiane 5312 Ober Leiwerkskiche 5312
M F 2373 " 2373
15 Landing gear 20256 1.Ansa k MTOW sonst Geome ie 20258
18  Pylons (Anacelie for Bosing) 6933 zBschubhoch 0 Bohne naceles €033
paint 531 Qbarische 501
Total Srucure 188578 162504

20 Equipped engines
21 Boeodwir sysem
22 Enginecankol
25 Fusisysem

Tolal Power Unit 34500 AIXX engines 34500
30 MY 844 944
31 Hydraukc generaton
32 Hydraukc distibuton 1771 dbar MTOW 1568
33 Arconddoning 2829 Uber MTOW 272
34  De-king 215 Gbar wingares 215
35  Firepromcion
38 Fight convols 4743 Uber wing aten 4n

37 hstumant panais
38 Auip Bghlaysems

38 Navigaton 901 801
40 Communicaton
Awlonics 1100 1100
41 Becric generaton
42 Beoric distrbu ton 2673 Ubar MTOW 2412
Tolal Systems 14978 10015
50 Furnishings 13869 Ober Kabineniangs 12504
51 Oxygen
52 Lightng 0 aber pax
Fixed emargancy 1484 anzahl Toren 1484
53 Wabsrinstaia bon
Total Furnishings 15352 13087

Targel Technology We ight Saving
ManuBcurars Weigh t Emp iy 231408 221008
Macgin 2314 2210

MWE nominal (airb us def inition) 233720 223218
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Tabelle 5.7 Zusammenstellung betreiberabhéngiger Massen (Operator Items)
Furnishings & Operator's items
Air craft B747-400 B747-100AS B747-200AS
Cabin Layout TC VLR TC VLR TC VLR
Passengers FC 24 2 22
BC 68 54 98
YC 325 427 480
Alles aus Layout HD 0 0 0
Total 417 503 600
No. of Lavatories 12 14 16
No. of Attendants 17 19 22
Crewrest(yn) 1 1 1
No. of Trolleys 57 70 84
No. of Lifts incl in fuselage incl in fus elage inclinfuselege
No. of Container 14 14 20
No. of Pallets 5 5 T
W eight Rules Al/CM-P Al/CM-P Al/CM-P
Lavatory [kal 115 115 115
Attendant seat (gl 18 18 18
Crew Rest Mgl 1400 1400 1400
Water [ko/pax 30 30 30
Waste tank precharge [kg/pax 013 0,13 0,13
Galley Str ucture [lgitr] 26 26
GalleyLift koAift] 195 195 195
Galley FC 4 4 4
fixed equip BC 2 2 2
ka/pax YC 1 1 1
HD
GalleyMoveable Equipment FC 36 36 36
[a/pax BC 23 23 23
YC 14 14 14
HD
Container [kl 75 75 75
Pallets fal 125 125 125
Passenger seat FC 31,5 31,5 31,5
[lg/seat] BC 24,5 24,5 24,5
(inct Video) YC 13,56 13,5 13,5
HD 0 0 0
Crew flg] 85 85 85




Tabelle 5.8
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Betreiberabhangige Massen fir die untersuchten Flugzeuge

Absolute Weights
Furnishings

Op ltems

Lavatories

Crew Rest

Afttendant seats
Furnishings change total

Unusable Fuel

Engine Qit

Water

Waste tank precharge
Galley Structure

Fixed galley equip
Trolley Lifts

Galley Moveable Equipment
Container

Pallets

Emergency Equipment
Documents
Passenger seats
Crew

Op. tems

MWE aus MWE split

1% for customer changes
Op tems
OWE

SPP/Pax [lbm]
Payload

mission ZFW
Range

B747-400
1380
1400
306
3086

750
178
1251
54
1482
557

6978
1050
625
3302
46
6810
1615
24698

156643
1566
24698
182907

210

39722
222629

7260

B747-100AS
1610
1400
342
3352

750
178
1509
65
1820
623

8012
1050
625
3302
46
7781
1785
27546

217244
2172
27546
246963

210

47914
294876

7650

B747-200AS
1840
1400
396
3636

750
178
1800
78
2184
764

9766
1500
875
3302
46
9574
2040
32857

233720
2337
32857
268914

210

57154
326068

7650




52

In dieser Tabelle 5.9 sind die Ergebnisse der letzten durchgefiihrten Iteration und die
Ergebnisse der POP Leistungsrechnung zum Vergleich aufgefiihrt.

Tabelle 5.9 Entwurfsmassen
design weights
B747-100A8 B747-200AS max growth 747-400 B747-100ASR
MTOW 499 t 553 608 394,63 553
OWE 247 t 269 183 253
max payload 85t 94 85 85
MZFW 332 ¢t 363 338
MLW 355t 388 362
Flachenbelastung grenzwert 780 kg/m"2
Fligelfliche 780
Ergebnis der Abschédtzung
design range 7650 nm 7650 7200 8750
Pax 503 600 417 503
missionZFW 294 t 326t 222 t 300t
mission Fuel 204 t 227 172 252
blockfuel 177 197 149 219
incl. 10% reserve und 3% fiir Take off
L/D 19,76 19,45 18,55 19,76
SFC 0,0569 kg/N*h 0,0569 0,06118 0,0569
Mach 0,85 0,85 0,85 0,85
v{(35000ft) [m/s] 252 252 252,11 252,11
Range factor 32142 31637 28061 32142
Range 7629 7539 7219 8762
Ergebnis der iterationsrechnung
MTOW 499 553 394,6 553
Range 7680 7680 7200 8900
bf 4000nm 88700 8,7h 98100 78500 =
bf 6000nm 139000 12,8h 154100 124600 -
delta bf 4000 176 164 188 B
A3XX Vergleich 4,3 -3,3 11,3 i
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5.3 Fliigelmasse

Die Fliigelmasse wird, wie nachfolgend beschrieben, nach einem internen DA
Vorentwurfsverfahren, [Trahmer 1993], abgeschitzt. Dabei wird zundchst zwischen Primir-
und Sekundirstruktur unterschieden. Die Primérstruktur, der tragende Fliigelkasten wird als
reiner Biegetriger betrachtet. Als Referenz fiir die Auslegung der Primérstruktur wird wieder
der bekannte Fliigel der B747-400 verwendet, aus dem die Gewichte der einzelnen
Primérstrukturanteile anhand von geeigneten Parametern extrapoliert werden. Als geeignete
Parameter werden hier folgende gewihlt:

e Querkraft fiir Holmgewichte
e Lingskrifte fiir Gurtgewichte
e Boxvolumen fiir Versteifungselemente (Rippen)

Zur Ermittlung der Belastung werden zundchst die Linienlasten aus Auftrieb, Kraftstoff und
Eigengewicht des Fliigels sowie die Punktlasten der Triebwerke iiber die Spannweite des
Fliigels ermittelt. Aus den Streckenlasten wird iiber die Spannweite der
Biegemomentenverlauf ermittelt, aus dem sich mit den ortlichen Boxhohen der Verlauf der
Liangskrifte ergibt. Die folgende Gleichung 5.1 zeigt den Zusammenhang:

B R Gleichung 5.1, Lingskraft Fgurr

GURT
hBOX

Die Lasten werden dann fiir das Vergleichsflugzeug und Neuentwurf iiber die Spannweite
integriert und die Gewichte der einzelnen Bauteile iiber den integrierten Wert skaliert.

Sie wird entsprechend der Belastung bei maximalem Leertankgewicht (MZFW)
dimensioniert.

Fiir die Verteilung des Auftriebs iiber die Spannweite wird eine Verteilung gewihlt, die in
etwa der fiir die 747-400 angenommenen Verteilung entspricht. Hierfiir wird der Wert
zwischen einer rein elliptischen Verteilung und einer dreiecksformigen Verteilung gemittelt,
siche auch Tabelle 5.12 und Bild 6.4.
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Gesamte Gurtplatte

_

Ng-—
~
~

#

F (Langs)

T

Bild 5.4 Fliigelbox als idealer Leichtbautrager

U——_

Nach Bild 5.4 gelten folgende Annahmen, nach [Farrar J.R.A.S. 1949]:

e Die Gurtplatten tragen ausschlieBlich das aus der Biegung resultierende
Langskraftpaar

e Die Holme tragen ausschlieBlich den aus der Querkraft
resultierenden Querkraftschubfluss

e Die Rippen haben eine reine Stiitzfunktion

Die Gurtplatten dimensionieren sich als Biegetriger-Gurt. Die ortliche Dimensionierung
ergibt sich nach Gleichung 5.2 zu:

[[(4b(y) - Fe(y")— Ks(y) - Trw)dyay

Aq(y)=nz: - (5.2)
h(y")- O
mit; nz Lastvielfache
Ab  Auftrieb
Fe  Fliigelentlastung
Ks Kraftstoff

Trw Triebwerk

Lauflange in Fliigelrichtung

Hohe Box

Zuldssige Biegespannung

Aq Aequivalenter Querschnitt in mm®

=
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Die Gurtmasse des Projektflugzeuges skaliert sich aus der des Vergleichsflugzeugs nach
Gleichung 5.3 zu:

p(P)- [ 44(y),(P)

(5.3)
p()- [ 4g(),(7)

MGURT(P) = Meurrry

mit: Mgurt®) Gurtmasse des Projektflugzeuges
MgurTv) Gurtmasse des Vergleichsflugzeuges

Materialiendichte der Flugzeuge

Vergleichsflugzeug

Projektflugzeug

Lauflinge in Fliigelrichtung

< U <o

Die Holme dimensionieren sich als Querkrafttriger-Steg. Die ortliche Dimensionierung ergibt
sich nach Gleichung 5.4 zu: '

[(db(y) - Fe(y) - Ks(y) - Trw)dy

Ag(y)=nz- 5.4)
TZul
mit: nz Lastvielfache
Ab Auftrieb

Fe Fliigelentlastung

Ks Kraftstoff

Trw Triebwerk

y"  Lauflinge in Fliigelrichtung

T Zuldssige Schubspannung

Aq Aequivalenter Querschnitt in mm®

Die Holmmasse des Projektflugzeuges skaliert sich aus der des Vergleichsflugzeugs nach
Gleichung 5.5 zu:

p(P)- [ 4q(y),(P)
p(V)- | 495, (V)

(5.5)

MHa!m(P) = M gty *

mit: Mioim(p) Holmmasse des Projektflugzeuges
MHolm(v) Holmmasse des Vergleichsflugzeuges
p Materialiendichte der Flugzeuge

\% Vergleichsflugzeug
P Projektflugzeug
y’ Laufldnge in Fliigelrichtung
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Die Rippen werden vereinfacht als Stiitzelemente dimensioniert, nach [Garnatz 1992], mit:
Supee ~ Mgox (V') > M ippe ~ Vaox

Die Rippenmasse des Projektflugzeuges skaliert sich aus der des Vergleichsflugzeugs nach
Gleichung 5.6 zu:

p(P)- [ 4,,(P)

M, = ; . (5.6)
ippe(P) Rippe(V)
pI)- [ 4,,,7)
mit: MRippe(p) Rippenmasse des Projektflugzeuges
Mgippe(v) Rippenmasse des Vergleichsflugzeuges
p Materialiendichte der Flugzeuge
V Vergleichsflugzeug
Projektflugzeug
y Laufldnge in Fliigelrichtung
Apox Querschnittsfliche
Tabelle 5.10 Eingangsdaten fiir das Fligelgewichtsprogramm
WING WEIGHT TYPE: B747-100AS
Design Weights max tank cap taken calculated Wing weight outboard
MTOW 499000t Inner wing 78957.11 78957.11 bothsides  57559.72
MZFW 3319626 outer wing 39253.31 39253.31
gross volume [cum] box volume [cum]
e iy inner 122.9862 oneside  185.6414
fusl 2364208 outer 61.14222
Wing fuel 167037.4 Fuel factor taken [kg/cum] [%] spec weight [kg/cum]
max fuel Inner tank 359.9218 56.06258 155.0294
capacity 3125221 Outer tank 642 100
Wing area 788 mA2 Centre tank 642 100 Engine+Pylon [kg]
Wichtungsfaktor: one part 10300.156
0.3

Fir rein elliptische Auftriebsverteilung 0 eingeben!
Spannweite[mm]: 80000

Bei der Sekundirstruktur (Klappen, Ruder) handelt es sich dagegen um Zusatz- und
Flichenfiillelemente, die nur nach ihrer Funktion bemessen werden miissen. Deren Masse
wird daher vereinfacht, nur auf die Oberfliche bezogen, bestimmt.
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Tabelle 5.11 Geometrische Eingangsdaten flr das Fligelgewichtsprogramm
Geometry Tanks
Station [mm] [mm] Box width plan areaT/C Box sweep Engine (inner=1) Hbox Abox dV box
Y -Station Eta Chord [mm] %] [deg] (1=yes) (outer=2) [mmj [sgm]  [cum]
Tip 39991 0.9998 3343 1650 .8 37.19 260.754 0.43024
39225 0.9806 3536 1788 1.31675 7.77 37.19 274.747 0.49125 0.35293
37265 0.9316 4138 2140 3.84944 7.82 37.19 323.592 0.69249 1.16006
Tank+1(90%) 35304 0.8826 4741 2492 4.54168 7.8 37.19 2 369.798 0.92154 1.58255
Tank 35303 0.8826 4741 2492 0.00249 7.82 37.19 2 370.746 0.9239 0.00092
30946 0.7737 6080 3274 12.5612 7.96 37.19 2 483.968 1.58451 5.48457
T+E+1 26588 0.6647 7419 4057 15.9742 8 37.19 2 59352 2.40791 8.699489
T+E 26587 0.6647 7420 4057 0.00406 8.03 37.19 1 2 595.826 2.41727 0.00241
24286 0.6072 8127 4471 9.81146 8 37.19 2 650.16 2.90687 6.12541
21989 0.5497 8833 4883 10.7431 8.1 37.19 2 715.473 3.49365 7.351
19692 0.4923 9538 5296 11.6906 8.34 37.19 2 795.469 4.2128 8.85087
17395 0.4349 10244 5708 12.6381 8.34 37.19 2 854.35 4.87663 10.4392
Kink+1 15098 0.3775 10950 6121 13.5856 8.35 37.19 2 914.325 5.59658 12.0285
Kink 15097 0.3774 10912 6121 0.00612 8.38 37.19 2 914426 5.5972 0.0056
T+E+1 14992 0.3748 11000 6140 0.6437 8.4 37.19 2 924 5.67336 0.5917
T+E 14991 0.3748 11000 6140 0.00614 8.4 37.19 1 1 924 5.67336 0.00567
13036 0.3259 11916 6491 12.3468 8.6 37.19 1 1024.78 6.65182 12.0479
11081 0.277 12830 6842 13.033 8.97 37.19 1 1150.85 7.87412 14.1991
9126 0.2282 13476 7193 13.7192 9.85 37.19 1 1327.39 9.54789 17.03
7171 0.1793 14661 7544 14.4054 10.78 37.19 1 1577.52 11.9008 20.9661
5216 0.1304 15576 7896 15.0926 12.03 37.19 1 1873.79 14.7955 26.0956
Tank+1 3261 0.0815 16491 8247 15.7798 134 37.19 1 2209.79 18.2242 32.2767
Tank 3260 0.0815 16492 8247 0.00825 134 37.19 1 2209.93 18.2253 0.01822
Root 3242 0.0811 16500 8250 0.14847 13.43 37.19 1 221595 18.2816 0.3468
Centerline 0 181.908 BOX AREA / VOLUME 153.401 185.641
Tabelle 5.12 Linienlasten des Fligelgewichtsprogramms
Calculation
Linienlasten
Lift
Triangular Elliptical Mixed Fuel Wing Total Engine Intervall dy dy'
[kg/m] [kg/m]  Mixed [kg/m]  [kg/m] [kg/m] [kl [m] [m]
0 0 0 0 -67 -67 0 0
239 1547 1155 0 -76 1079 0 1 1 1
851 2883 2273 0 -107 2166 0 2 2 2
1462 3732 3051 -592 -143 2316 0 3 2 2
1463 3732 3051 -593 -143 2315 0 4 0 0
2822 5031 4369 -1017 -246 3106 0 5 4 5
4182 5934 5408 -1546 -373 3489 0 6 4 5
4182 5934 5408 -1552 -375 3482 -10300 7 0 0
4900 6311 5888 -1866 -451 3571 0 8 2 3
5617 6635 6330 -2243 -542 3545 0 9 2 3
6334 6914 6740 -2705 -653 3382 0 10 2 3
7050 7153 7122 -3131 -756 3235 0 11 2 3
7767 7356 7479 -3593 -868 3018 0 12 2 3
7767 7356 7479 -3593 -868 3018 0 13 0 0
7800 7364 7495 -3642 -880 2973 0 14 0 0
7800 7364 7495 -2042 -880 4574 -10300 15 0 0
8410 7510 7780 -2394 -1031 4355 0 16 2 2
9020 7633 8049 -2834 -1221 3994 0 17 2 2
9630 7734 8303 -3436 -1480 3386 0 18 2 2
10240 7815 8543 -4283 -1845 2414 0 19 2 2
10850 7876 8768 -5325 -2294 1149 0 20 2 2
11460 7917 8980 -6559 -2825 404 0 21 2 2
11461 7917 8980 -6560 -2825 -405 0 22 0 0
11466 7917 8982 -6580 -2834 -432 0 22 0 0
12478 7944 9304 -66087 Total dy' ar 46
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Tabelle 5,13 Momente, Querkrafte und Langskrafte des Fligelgewichtsprogramms

Shear Forces Bending Moments Panel Forces Root 'Bending
Moments

d F shearF shear  F shear dy' local Mx'  Mx’ lever of Fs F panel F panel dy' local Mx  Mx lever of Fs

(kg] [kg] [t'm] kg'm]  [kg'm]  [m] [t] [t*m] [kg'm]  [kg'm]  [m]
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
388 388 0 116 116 0 0 0 92 92 0
3179 3567 5 3474 4544 1 14 18 2768 3620 1
4395 7962 14 5348 18673 2 50 79 4261 14875 2
2 7964 0 0 18683 2 50 0 0 14883 2
11809 19773 76 30722 92961 5 192 663 24474 74056 4
14370 34143 147 38544 239671 7 404 1630 30706 190930 6
-10297 23846 0 -6 239707 10 402 1 -5 190959 8
8114 31960 81 11669 320253 10 493 1292 9296 255125 8
8173 40133 104 11797 424203 11 593 1565 9398 337935 8
7956 48089 127 11560 551480 1 693 1854 9209 439329 9
7600 55688 150 11038 701176 13 821 2183 8793 558581 10
7182 62871 171 10474 872221 14 954 2559 8344 694842 1
3 62874 0 0 872300 14 954 1 0 694905 11
315 63188 8 21 880608 14 953 126 AT 701523 11
-10296 52892 0 -6 880681 17 953 1 -5 701582 13
8727 61619 141 10796 1021278 17 997 2392 8601 813586 13
8161 69780 161 10158 1182654 17 1028 2484 8092 942144 14
7214 76995 180 9095 1362995 18 1027 2521 7246 1085810 14
5670 82664 196 7346 1559291 19 988 2473 5852 1242187 15
3483 86148 207 4780 1766935 21 943 2370 3808 1407603 16
728 86876 212 1514 1979862 23 896 2256 1206 1577228 18
0 86875 0 0 1979971 23 896 1 0 1577315 18
-8 86867 2 0 1981934 23 894 21 0 1578879 18

INT F shear dy' 1983 INT F panel dy' 26491

Auf den folgenden Seiten werden die Diagramme (Bild 5.5 bis Bild 5.8) zu den Linienlasten,
Querkriifte, Biegemoment und Langskraft dargestellt.
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Auftrieb

Linienlasten

25000 30000 35000

Flugelgewicht

Y [mm]
Kraftstoff Trisbwerk
Bild 5.5 Linienlasten der B747-400 iiber Spannweite aufgetragen
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Bild 5.6 Holmquerkrafte Giber Spannweite aufgetragen
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Biegernoment-100AS

Biegemoment-200AS

Biegemoment

Biegemoment -400

0 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000 40000 45000
Y [mm]

Bild 5.7 Biegmomente (iber Spannweite aufgetragen

panel force AS-100
i
g panel force AS-200
-
=
3
panel force -400
0 10000 20000 30000 40000 50000

Y [mm]

Bild 5.8 Langskrafte Gber Spannweite aufgetragen
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Tabelle 5.14  Fliigelgewicht, Einzelkomponente

WING WEIGHT

MTOW
MZFW

Wing Area [m?]

Wing wheels

Total wheels

Area fwd of front spar
Area aft of rear spar
Slat area

Flap area

Spoiler area

Aileron area

Outboard Box Area [m2]
Fixed leading edge area
Fixed trailing edge area

skin,stringer,joints

spars

ribs

pylon attachment

wc attachment

tank sealing
"TOTAL outboard

TYPE:
B747-400

396900
246000

549

8

16
934
153.6
39.08
66.2
24.8
12.02
202.5

Weight
18062
3650
2716
1
1578
23

26030

B747-100AS

Parameter

16082.5 S panel longit. force * length
1387.8 S spar shear force * length
89.0083 Box Volume
7422 Engine Weight
198450 MTOW * wing/total wheels
202.455 tank area projection

B747-100AS

499000
331963

790
8
20
144.2
169.2.
74.78
70.44
25.42
22.64
470.802

Parameter Weight

26490.5
1982.696
185.6414
10300.15

199600
363.8151

297511
521462
5664.66
1.38779
15687.14
41.3315
42260.2




Tabelle 5.15 Einzelkomponente, Ergebnis des Fligelgewichts der 747-100AS
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C/is

skin,stringer,joints 2829
spars 1339
root rib 384
ribs 181
wing / fus attachment 62
tank sealing 12
TOTAL center section 4807
TOTAL primary 30837
Slats 1237
Flaps 6641
Spoiler 691
Ailerons 790
MOVEABLES , 9359
Fixed leading edge 1929
Fixed trailing edge 685
SECONDARY struct 11973
TOTAL STRUCT 42810

B747Fuel factor [kg/cum]

Inner tank 642
Quter tank 642
Center tank 642
Results:

S panel longit. force * length
S spar shear force * length
Box Volume

3650.324 S panel longit. force * length 4619.892 3580.415
2829 Skin weight 3580.415 1694.654
11.98508 Root Area*1.5 18.28159 585.7391
77.92698 Box Volume 118.5378 275.3262
176162 MZFW-wing-engine 233202.3 82.07526
39.61018 tank area projection 53.493 16.20583
6234.415
48494.62
31.65302 2367.013
100.3172 7066.345
27.8629 708.275
65.72379 1487.987
11629.62
2581638 2978.178
9.087291 691.7246
15299.52
63794.14
Max fuel derived from B747 factors

max inner wing fuel 98.32766 m* 78957.11 kg

max outer wing fuel 48.88332 m?® 39253.31 kg

max center fuel 94,7712 m? 76101.28 kg

MAX FUEL 389.1932 3125221 kg

outboard C/s scaling for
26490.5 4619.892 skin & str
1982.696 spars
185.6414 118.5378 ribs

Die Fliigelmasse wird ebenfalls nach dem Fliigelgewichtsprogramm ermittelt. Aufgrund des
Derivativeffekts wird nur ein gewisser Prozentsatz des Fliigelgewichts, wie folgt,

ubernommen:

2
M Fliigel (20045, RES) — M Fligel(10045) T [(M Flijgel (2004S) — M Fliigel (100 4S) ) =

iige

M pyiger 200 45, res) = 63794+ [(70602 o

3

63794)- %] = 68333 kg

Dieses sind Erfahrungswerte aus bisher gebauten Airbus Flugzeugen.
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5.4 Leitwerksmassen

Die VergroBerung der Leitwerke um etwa 50% gegeniiber denen der 747-400 liegt gerade
noch in dem Bereich, in dem fiir diese Komponenten bei Vorentwurfsabschitzungen von
gleichen Flichengewichten ausgegangen werden kann. Damit spiegeln die Massen-
abschitzungen lediglich die FlichenvergroBerungen gegeniiber dem Referenzflugzeug
wieder.

Da dariiber hinaus der konfigurativen Auslegung der beiden Leitwerke bereits der
ungiinstigste Fall (Variante mit dem kiirzesten Leitwerkshebelarm, B747-100AS) zugrunde
liegt, ist die Leitwerksmasse bei allen Varianten der B747AS Familie gleich grofi. Fir die
Leitwerksmassen ergeben sich nach Tabelle 5.5 und 5.6 folgende Ergebnisse:

e Hohenleitwerksmasse: 5312 kg
e Seitenleitwerksmasse: 2373 kg

5.5 Fahrwerksmasse

Der grundlegende Aufbau und die Gesamtkonfiguration der Fahrwerke der neuen Varianten
entspricht mit

e einem Bugfahrwerk (2 Rider nebeneinander)

e zwei Fliigelfahrwerken (jeweils 4 Réder in Zwillingsanordnung,
Tandemanordnung) und

o zwei Rumpffahrwerken (jeweils 6 Rider in Zwillingsanordnung,
Dreier-Tandem)

weitgehend dem des Referenzflugzeuges. Deshalb kann auch hier die Massen iiber eine
Skalierung der entsprechenden Referenzwerte bestimmt werden. Hauptparameter ist dabei das
maximale Startgewicht, wobei aus Griinden der Bauteilgleichheit vom MTOW der schwersten
Variante, der B747-200AS ausgegangen wird. Fiir die Fahrwerksmassen ergeben sich nach
Tabelle 5.5 und 5.6 folgende Ergebnisse:

e Fahrwerksmasse der 747-100 AS: 18278 kg
o Fahrwerksmasse der 747-100 AS R: 20256 kg
o Fahrwerksmasse der 747-200 AS : 20256 kg
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5.6 Schwerpunktlage

Fiir die Bestimmung der Leergewichtsschwerpunktlagen werden zunichst die Kompo-
nentenschwerpunkte ermittelt, (analog den Anderungen abgeleitet aus der 747-400) und nach
der Gleichung 5.1 zusammengefasst.

W) %0

Xs = (5.1)
2@
mit: W(i) Masse der Komponenten
x(i) Hebelarm des Komponentenschwerpunktes
i Laufindex iiber alle Komponenten

Wie alle Angaben zu den Schwerpunktlagen wird das Ergebnis normiert und auf die mittlere
aerodynamische Schwerpunktlage (MAC) bezogen. Mit

XMWE — 42% MAC
liegt der Leergewichtsschwerpunkt bei den 747 AS- Varianten dann um fast 7 % weiter
hinten, als beim Referenzflugzeug. Bei einer Position der Rumpffahrwerke von

a/g Beschleunigungsverhdltnis: 0,3225
XLHFW — 70% MAC

ist ein Kippen nach hinten trotzdem ausgeschlossen. Durch die relativ zu diesem Bezugspunkt
ausgewogene (neutrale) Kabinenlage verschiebt sich der Schwerpunkt —mit
Betreiberausstattung (operator items) kaum:

XOWE — 43% MAC

Mit Zuladung, Passagieren und deren Gepéck, wie iiblich im hinteren Frachtraum, resultiert
daraus eine Schwerpunktlage von

XZFW — 42% MAC

Ausgehend davon ergibt sich aus dem Kraftstoffvektor dann eine weitere Verédnderung von
etwa

Ax =+ 10 % MAC

so dass im Flug Schwerpunktlagen von 30-50% MAC resultieren.
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Diese sind gegeniiber den aussteuerbaren Lagen von 18-40% MAC ebenfalls wie die
Ausgangsposition (MWE) etwa 10 % zu weit hinten. Mit einer Verschiebung des Fliigels um
3 Spante nach hinten ldsst sich dieses ausgleichen, wurde aber als ,(fine tuning” ohne
Auswirkungen auf das generelle Ergebnis der Studie nicht mehr durchgefiihrt.

5.7 Schwerpunktssituation der 747-100AS

Im Bild 5.9 wird das Beladediagramm der 747-100As gezeigt. Es enthdlt den zuldssigen
Bereich fiir eine Kombination aus Flugzeugmasse und Schwerpunktlage. Zusitzlich ist die
Wanderung des Schwerpunktes beim Beladen und Entladen eingezeichnet. Die hintere
Schwerpunktsgrenze wird angepasst. Nach [Boeing 1959] Definition liegt bei der 747-400 die
hintere Grenze bei 33,5% MAC und durch die Al Referenzfliigeldefinition kommt die hintere
Grenze um 6,5% nach hinten. Fiir die 747-100AS ergibt sich dann eine aus der
Leitwerksauslegung resultierende Erweiterung von 1,65%, so dass die hintere fliegbare
Grenze der 747-100AS bei etwa 41,7% liegt.

Die Neutralpunktabschdtzung wird iiber die 747-400 geeicht und auf die 747AS iibertragen.
Die Berechnung wird nach [Marckwardt 90] durchgefiihrt. Der Neutralpunkt wird nach
folgender Gleichung 5.2 ermittelt:

q do, do
AlC = 5.2
WO "% 4y 5, de, [, dow °
d, g S da, do
! dc i , B )
mit: . Aufiriebsanstieg, Hohenleitwerk
doy;
dow .
(1 + —--—} Abwindfaktor
do
Vi Volumenkoeffizient
C:;" Auftriebsanstieg, Fliigel
9 Staudruckverhiltnis
q
A/CnpkT Flugzeugneutralpunkt
S?” Flachenverhiltnis

Fiir die Berechnung des Neutralpunktes wird die Gleichung 5.3 fiir (l +g§W_J bendtigt und
o

im folgenden dargestellt.
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4+ A% %—MZ ot ~ 21 - M?
dow COS™ Pys 2:8% | cos™ @y
1+ = (5.3)
do 1
44 A | ———=- M |+2
COS™* @Oy
. dow .
mit: 1+— Abwindfaktor
do
Al Streckung, Fliigel
s - Pfeilung, Fliigel
& berechnet sich mit dem Hebelarm (MAC Hohenleitwerk bis
MAC Fliigel) und Spannweite, & = -%H—
2
Zusitzlich wird fiir die Berechnung des Neutralpunktes die Gleichung 5.4 fiir (Zﬁ ) benotigt
und im folgenden dargestellt.
de, 2-m-A (5.4)
da 5 1 .
2+ [4+A°- : -M
‘cos “Qys i
mit: de, Auftriebsanstieg
do
(0} Fliigelpfeilung
A Streckung
M Machzahl

In der folgenden Tabelle 5.16 sind die Eingangsdaten fiir die Berechnung der Werte fiir die
747-400 und die 747-100 enthalten.
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Eingangsdaten 747-400 747-100AS
Streckung 7,23 8,12
Fliigelflache [m?)] 549 788
Hoéhenleitwerksfliche [m?] 137 195
Flugelpfeilung [°] 375 37
Leitwerkspfeilung [°] 37,5 37,5
Spannweite [m] 64,439 80
Hebelarm zwischen MAC [m] 31,65 34,459
Machzahl 0,92 0,92
Streckung H-Leitwerk 3.6 0,743
Volumenkoeffizient HLW 0,774 4.6
Auftriebsanstieg, nach Formel 5,32 5,557
Auftriebsanstieg fiir hohen 7,0 7,342
Unterschallbereich

Auftriebsanstieg, HLW 3,97 4,488
Faktor & 0,9823 0,8648
Abwindfaktor 0,487 0,5118
Neutralpunkt in [%] 45 46,7
Neutralpunkt in [%], 40% 41,65

abziiglich 5% Margin

Die Annahme fiir die Stabilititsreferenz (Margin, 5%) im Mandverpunkt wird aus [Etkin 59]
entnommen. Fiir den Auftriebsanstieg des Fliigels im hohen Unterschallbereich ergibt sich ein
héherer Wert als nach der reinen Unterschalltheorie nach Gleichung 5.4 und nach [Béttger
93]. Bei den von Boeing verwendeten Profiltypen kann dieser Anstieg etwas geringer als bei
transsonischen Airbusprofilen angenommen werden und ist in der Tabelle 5.16 enthalten
(Auftriebsanstieg fiir hohen Unterschallbereich). Die Anderungen der Geometrie wird iiber
die reine Unterschalltheorie erfasst. Im folgenden wird der Korrekturfaktor fiir den hohen

(dca )
da 747, TRANS

da AS . TRANS da AS ,Unterschall [&

Unterschallbereich gezeigt:

do

JM'.’,UmerschaH
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Die vordere Schwerpunktsgrenze ist nach Boeing 8% und nach AI Definition ergibt diese sich
zu 18% MAC.
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Bild 5.9 Schwerpunktssituation der 747-100AS mit 503 Sitzen, [Boeing 1994]
w Flugzeugmasse in Tonnen
Mac Mittlere Aerodynamische Fliigeltiefe in %
(Individuelles Auftanken)
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6 Aerodynamische Kennwerte

Wesentliches Ziel der hier durchgefiihrten aerodynamischen Untersuchungen ist es eine
vollstindige Reiseflugpolare fiir die Ermittlung der Flugleistungen bereitzustellen. Fiir die
Bestimmung der aerodynamischen Eigenschaften kann hier ebenfalls auf vorhandene Daten
des Referenzflugzeuges zuriickgegriffen werden.

Um dabei die Auswirkungen auf die neuen Varianten auf physikalisch sinnvolle
Zusammenhénge zuriickzufiihren, wird zunichst die verfiigbare Polare der B747-400 nach der
Systematik des im DA-Vorentwurf vorhandenen Standardverfahrens aus Group of Six [BA
1983] aufgebrochen. Entsprechend den geometrischen Verdnderungen werden daraus
anschlieBend die neuen Reiseflugpolaren abgeleitet.

Das Polarenermittlungsverfahren nach Group of Six liefert als Ergebnis eine
Gesamtflugzeugpolare fiir mittlere Trimmbedingungen. Sie ldsst sich entsprechend den
veranderten Reynoldsbedingungen, wihrend der Missionsrechnungen an Flughéhe und
Geschwindigkeit anpassen.

T M=0,85
cw M=0,55

Inkompressible
" CWM
._.__.y&"".’.‘.‘.—‘ cwil
cwo

CA —P»
Bild 6.1 Schema, Widerstandsanteilzerlegung

CwW Widerstandsbeiwert
CA Auftriebsbeiwert

Das Verfahren beriicksichtigt dabei im wesentlichen Korperformen und Korperaufbau, wie
z.B. Pfeilung, Dickenverteilung, Streckung, und Zuspitzung bei Fliigel und Leitwerk, sowie
Formen, Lauflingen, Flachenverhiltnisse und Zuordnung bei Rumpf, Triebwerken und
anderen Zusatzkorpern.
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Der grundlegende Aufbau umfasst drei (sieche Bild 6.1), bzw. vier Komponenten,

e den Nullwiderstand cyy, konstant, bestimmt durch Form und Grofle der
bespiilten Oberflichen

e den induzierten Widerstand cw;, auftriebsabhéngig, bestimmt durch
Spannweite und Auftriebsverteilung

e den kompressiblen Widerstand cwy, machzahlabhingig, ebenfalls bestimmt
durch Pfeilung, Dicke und Profiltyp und

e die Zusatzwiderstdnde, im allgemeinen Zuschlage zum Nullwiderstand, die
konfigurative Eigenheiten (Interferenzwiderstinde) oder fertigungsspezifische
(parasitdre Widerstinde) Besonderheiten beinhalten.

Dabei enthalt der statistisch/empirische Hintergrund des Verfahrens die spezifischen
Eigenheiten der Airbus Auslegungen hinsichtlich Auftriebsverteilung, Verwindung und
Uberziehverhalten. Fiir die Anwendung bei Flugzeugen mit anderer grundlegender
Philosophie (wie z.B. BOEING) muss die Methode fiir die einzelnen Komponenten zunéchst
normiert werden.

6.1 Die B747 —400 Polare

Bild 6.2 zeigt die vorhandene Gesamtpolare der existierenden B747-400, mit den Beiwerten
cw und cs fiir verschiedene Machzahlen. Die Werte stammen aus einem Missions-
datenausdruck, der in Hamburg bei EADS Airbus in der Abteilung EZA vorliegt. Die
Herkunft des verwendeten Missionsdatenausdrucks ist unbekannt.

Machzahlen:

0,67 M=0,55 bis
M=0,92
0,57
cw

0,47
0,31
0,27
0,11
0,0

0

ca _"b
Bild 6.2 Widerstandbeiwert tiber Auftriebsbeiwert, Werte aus der B747-400 Polare

Ccw Widerstandsbeiwert
CA Auftriebsbeiwert
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Ausgehend von der vorhandenen Geometrie wird dieser Gesamtwiderstand zunéchst in die
verschiedenen Anteile zerlegt, bzw. diese zur Normierung nach dem oben beschriebenen
Verfahren ermittelt. Betrachtet man den Gesamtwiderstand,

By Tl il Tl . (6.1)
mit: Gesamtwiderstand Cw

Nullwiderstand Cwo

Induzierter Widerstand Cwi

Machwiderstand CwM

so ldsst sich in Bild 6.2 erkennen, dass der kompressible Anteil erst ab Mach 0.55 einen
Beitrag dazu liefert.

2

Cieoss =Cwo T Cpp =Co + =4 -k (6.2)
A
mit: Gesamtwiderstand Cw<0.55
Auftriebsbeiwert Ci
Nullwiderstand cwo
Faktor k
Fliigelstreckung A
Zahl PI (3.1415.)) T

Damit ist der Widerstandsverlauf bei Mach 0.55 Ausgangspunkt fiir die Ermittlung von Cwo
und Cw[.

Die Darstellung dieser Abhingigkeiten iiber Ca* zeigt dann einen anndhernd linearen Verlauf.
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T 0,035] Auslegungspunkt _M=O'55

0,0307
cw Tangente durch den

Auslegungspunkt
0,0257

0,0207
g Cwi

0,0157

0,0107

Cwo
0,0057

0,000 r 7 T T 7 r 7 ,
0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4

CA2 —»
Bild 6.3 Ermittlung des k-Faktors und CWO

Cw Widerstandsbeiwert
CA? Auftriebsbeiwert

Die Verlingerung dieses linecaren Verlaufes (eigentlich die Tangente an den
Auslegungspunkt) zur Ordinate fiihrt dann zum theoretischen Nullwiderstandsbeiwert von

Cwo (B747-400) originat — 0.0129 (129 counts),
wobei nach der Definition aus dem Group of Six -Verfahren in diesem Wert auch die

Interferenzwiderstinde enthalten sein sollen. Mit der nach k aufgelosten Gleichung 6.2 ergibt
sich die Gleichung 6.3

o (cy 'Cwoz)')“'jr (6.3)
Cy
mit: Gesamtwiderstand Cw
Auftriebsbeiwert Ci
Nullwiderstand Cwo
Faktor k
Fliigelstreckung A

Zahl PI (3.1415..) n
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Damit lasst sich dann aus der Steigung der Geraden der k-Faktor (Abweichung von der
elliptischen Auftriebsverteilung) ermitteln:

k-Faktor 747-400) originst =  1.13

Fiir den kompressiblen Widerstand folgt dann, (abhéngig von der Machzahl), die Gleichung
6.4:

Coar(8147-400) = Cw(B747-400) (f (MaCh))_ Cwe,s5 (6.4)
mit: Gesamtwiderstand cw

Funktion von f (Mach)

Machwiderstand CwM

Der Nullwiderstand nach dem Group of Six -Verfahren ergibt sich zu
Cwo (B747-400) Gos — 0.0142 (142 counts),
Nihere Erlduterungen zur verfahrensabhidngigen Vorgehensweise erfolgen im Zusammenhang

mit der Bestimmung der Polaren fiir die AS-Varianten.
Als Korrekturfaktur fiir den Nullwiderstand ergibt sich dann

B Cwomr-aonces 142 _ 1,094

C 0(B747-400)0riginal 129

d.h. das Group of Six -Verfahren liefert hier einen um 9.4% zu grofien Wert.
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6.2 Ermittlung der Polaren fiir die B747-100AS und -200AS

Die Polaren, fiir die hier untersuchten Varianten, werden zwar nach dem iibergeordneten
Schema des Group of Six -Verfahrens ermittelt, wegen der geometrischen Ahnlichkeiten
musste jedoch nur im wesentlichen der Nullwiderstand neu bestimmt werden.

6.2.1 Nullwiderstand

Nach der Definition des Group of Six -Verfahrens setzt sich der Nullwiderstand cwo aus den
folgenden Anteilen zusammen:

e Reibungswiderstand Cwr
e Formwiderstand Cwr
e Interferenzwiderstand  cwint
e Parasitirer Widerstand  Cwpar

und enthilt also die als geschwindigkeitsunabhéngig angenommenen Widerstandsanteile.
Dabei werden die beiden ersten Anteile fiir die verschiedenen Baugruppen zunichst getrennt
ermittelt und dann, bezogen auf die Referenzfliche, zusammengefaBt. Interferenz- und
Parasitiirer-Widerstand sind von der Zuordnung der Komponenten zueinander abhingig und

werden deshalb als Ergdnzung auf den resultierenden Nullwiderstand der Komponenten
betrachtet.

Tabelle 6.1 Geometrische Daten zur Polarenableitung (-100AS)
AC B747 AS-100 G P7000 110" Fan WNG STABLIZERS
NPUTLST 1 1] L] ~ Winglel Hor ™ Vert
Chord,inboardroot [m) 1850 1100 000 000 298 1000 13,10
Chord.ouboard/tp [m] 1100 354 o0 000 122 300 343
Heightof rapez jm} 1178 2423 0.00 000 179 1321 1303
e inboard [%] 1350 830 000 000 856 1100 1140
Y oulboard |%) 430 T80 000 000 8359 8p0 870
Sweepangie ['] 3530 oo 000 000 5280 3750 44,00
Tau 081 094 opo 000 100 ar3 ore
Taper rato 087 032 000 oo oAl 030 024
Mean hickness rato 1107 808 (] 000 B57 9r7 1033
Roolchard area 4680 943 1271
Dihedral wing fa [, plane [eg] 83
FUSEL FAR NG NAGELLES & PYLONS
Length [m) 7420 2520 Cowllengh [m] 444
Widh fm] 650 tnist diame tar [m] 225
Height{m] 785 Nozzle diamelar [m) 180
Across [sqm] B8 778 Max width {m] 349
Dequiv. ] 704 315 Max height [m] 318
delit 009 012 DM 319
DEA 0377
Welind area ngine 4443
No.of angmes 4
innef angine Qutsr engine.
X{cowkieading sdge) 4398 42968
chord atnacels 104998 7435
Quily haight 140 101
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Tabelle 6.2 Geometrische Daten zur Polarenableitung (-200AS)
AC: B747 AS-200 G PT000 1107 Fan WNG STABLIZERS
NPUTLIST 1 [] [] ~ Winglet Vart
Chord,inboardroot [m) 1650 100 000 0p0 298 1000 1310
Chord, ouboard/io [m] 1100 354 000 000 122 300 313
Heightof rapaz [m] 1175 2423 000 000 179 1321 1303
W inboard [%] 1350 830 000 000 856 100 1140
& ouboard %] 830 T80 o000 000 850 800 BI0
Sweepangle ['] a550 3700 000 a0 5280 ars0 4400
Tau as1 034 000 0po 100 073 018
Taper rato 087 032 000 000 o 030 024
Msan hickness rato 1107 a9 000 (J:1] as57 917 1033
Rootchord area 4998 243 127
FUSEL FARING NACELLES & PYLON S

Langth [m} 4230 2520 Cowllangh [m] 444
Widh m] 830 inlat dame 1 [m | 228
Height{mj 785 Nozzia diametar jn] 190
Across sqm| 808 778 Max width {m] 318
D aqun. jm} 704 315 Max haight [m] 318
de/l 009 012 oM 318

DE4 0377

Watiad aree sngine 4443

No.of angines a

X(Gowkleading edge)
chord atnacelia
Quiy height

Innerangine  Culbr angine

4368
10996
140

4398
TAS
1

Reibungs- und Formwiderstand:

Ausgangspunkt fiir die Berechnung ist die

reibenden) AuBlenflichen wie in diesem Fall:

e Fligel,
e Hohenleitwerk,
o Seitenleitwerk,
e Rumpf,

e Fliigel-Rumpf-Ubergangsverkleidung (belly fairing),

o Triebwerksgondeln,

e Triebwerksaufthingung (pylons) und
e Verkleidung der Klappenfithrungen (flap track fairings).

Wobei neben der Oberfliche auch Lauflingen, Form und Uberdeckungen der Komponenten

bekannt sein miissen,

Geometrie aller Baugruppen mit (an der Luft

Die Bestimmung dieser Widerstandsanteile erfolgt dann nach der Gleichung 6.5:

n
z(cf,i ’ Swe:.i ’ A’Shape,r' : Z’.sweep,i)
=l

Cwr S
Re f
mit: Cr Reibungsbeiwert
Sivet Umspiilte Oberfliche
Ashape Formfaktor, aus [RA.e.S.,NACA]
F Pfeilungsfaktor
Skef bezogene Fliche.
CWR Reibungswiderstand
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Der Reibungsbeiwert cr ist dabei von der aktuellen Reynoldszahl abhingig , die nach
Gleichung 6.6

B, vl - (K) 4 (6.6)
1% V s
mit: L Lauflinge der Komponente i
v Fluggeschwindigkeit (Ma 0.85 in 35000 ft)
v kinematische Viskositit als f(Hohe, Temperatur)
Re; Reynoldszahl

ermittelt wird. Vereinfachend wird im Standardverfahren jedoch nur eine Referenz-
Reynoldszahl:

Reper = (KJ =6,67-10° (L]
V s m

verwendet, da in der Leistungsrechnung Anpassungen (aktuelle Flughdhe und
Geschwindigkeit) erfolgen miissen. Unter der Annahme vollturbulenter Stromung ergibt sich
dann der Reibungsbeiwert in Gleichung 6.7 zu:

’ 0,4229 6.7

cf Jturb,i (log)0’2554

mit: Cfturb, i Reibungsbeiwert
log Logarithmus
Interferenzwiderstand:

Hier werden Widerstandsanteile zusammengefasst, die in den Bereichen entstehen, in denen
sich Komponenten gegenseitig beeinflussen. Dazu gehéren z. B. die Interferenzen zwischen
den Leitwerken, zwischen Rumpf und Fliigel und zwischen Fliigel und Triebwerksgondeln..
Die Anteile werden jeweils prozentual fiir die Komponenten dargestellt (Erfahrungswerte)
und dann als Gesamtwert dem Nullwiderstand zugeschlagen.
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Wihrend dies fiir die kleineren Anteile aureichend genau ist, kdnnen Triebwerke mit hohem
Nebenstrom-verhiltnis, je nach Einbauort, so erhebliche Zusatzwiderstinde verursachen, dass
dafiir als Erginzung zum Standardverfahren eine zusitzliche Abschitzmethode, nach [DA,
EZ 11 1988] verwendet wurde. Abhidngigkeiten sind dabei:

e fiir die Triebwerk/Fliigel Interferenz:
o maximaler Triebwerksdurchmesser
o ortliche Fliigeltiefe
o Lage des Triebwerkes vor dem Fliigel
o Minimale Spaltéffhung zwischen Gondel- und Fliigel
e fiir die Pylon/Fliigel Interferenz
o Pylondicke
o Profildicke
e sowie fiir die gesamte Baugruppe:
o Abstand zu anderen Komponenten (Rumpf, Triebwerk, Verkleidungen).

Tabelle 6.3 Interferenz- und Parasitarer Widerstand der (—100AS)

Interference drag

[%] [100*cD*S] [10000*cD]
WING 4 17 2,12
ENGINE 137 85 10,82
TAILPLANE 10 9 1,19
FIN 5 3 0,43
TOTAL - 115 14,57
Parasitic drag
WING 7 27 3,41
FUSELAGE 4 7 0,93
TAILPLANE 3 3 0,37
FIN 3 2 0,21
POD (ENGINE) 1,5 0,93 0,11
TIP 10 0,49 0,063
TOTAL - 40,23 5,10

In den Tabellen 6.3 und 6.4 sind die Interferenz- und Parasitiren Widerstinde abgebildet.
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Tabelle 6.4 Interferenz- und Parasitdrer Widerstand der (—200AS)

Interference drag

[%] [100*cD*S] [10000%cD]
WING 4,3 16,72 2,12
ENGINE 137 85,32 10,82
TAILPLANE 10 9.4 1,19
FIN 5 3,39 0,42
TOTAL - 114.8 14,5
Parasitic drag
WING 7 26,86 34
FUSELAGE 3,5 8,46 1,07
TAILPLANE 3.1 29 0,37
FIN 2,5 1,69 0,21
POD (ENGINE) 1,5 0,93 0,11
TIP 10 0,49 0,063
TOTAL - 41,3 5,25

Parasitirer Widerstand:

Die hier zusammengefassten Widerstandsanteile lassen sich analytisch kaum erfassen, da
Stérungen der Oberflichen durch Bauungenauigkeiten wie Sto8e, Kanten und Ablaufflichen
sowie durch Antennen und andere Zusatzanbauten in ihren Auswirkungen erst nach der
Realisierung beurteilt werden konnen. In der Konzeptphase werden auch diese Groflen durch
cinen bestimmten Prozentsatz abgedeckt. Der gesamte Nullwiderstand ergibt sich dann aus
der Zusammenfassung dieser Anteile in Gleichung 6.8 zu:

Cwo (Gos) = CWr+r) * f(Cwind) * flcwpar) (6.8)
mit: Nullwiderstand nach GoS Cw

Faktor (Interferenz) f (cwint), aus Tabelle 6.3 und 6.4

Faktor (Parasitér) f (cwpar), aus Tabelle 6.3 und 6.4

Reibungs- und Formwiderstand  cwr+r)

dieser muss jedoch noch mit dem unter 6.1 ermittelten Faktor korrigiert werden, um auch hier
den Unterschied zwischen der ,BOEING-Realitit“ und dem verwendeten Verfahren
auszugleichen, siehe Gleichung 6.9:

c
iy Gleichung 6.9, Faktor fcwo
wo
mit: Nullwiderstand nach GoS CWO(GoS)
Faktor (cwq) f (cwint)

Nullwiderstand Cwo
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In den folgenden Tabellen 6.5 und 6.6 sind die Nullwiderstandswerte der beiden Flugzeuge
(747-100AS und —200AS) zu finden.

Tabelle 6.5 Nullwiderstand (—100AS)

AC: B747 AS-100 G PTO00 110° Fan REYNOLDS NO. Ny = 8.6TEHE e
ALTITUDE H= 35000 t
MACH NUMBER M= o8BS
b= 7844 m
AR= 781
WNG AR EA S= 7880 mr2
FRICTION Lm S_gross cov'd S_net 100%ct swoep shape 100%cD"S 10000°cD L sweap
DRAG area mcor BoDr
ml im=2} im<2] mz) 11 -1 -1 1 lde | %1 "1
1 1378 6501 231 8270 02113 0923 1456 17799 2250 17 3550
WG L] 127 7084 203 884 02313 0839 1344 20088 2549 809 3700
L] 000 0o o «30 00000 0000 0000 a0 e00 000 a0
L 000 00 00 o0 00000 Q000 0.000 00 000 opa apo
™ 210 152 ap 152 02785 oae4 1360 498 083 857 5280
WNGTOTAL 13744 484 13278 38384 4871
HORE. TAL 3434 525 2809 02351 1376 8407 1194 817 3750
VERT.TAL 2114 42 2158 02277 1380 BT 78 LI 1033 4400
FUSEL AGE. 14315 2529 11784 01888 1052 20037 2857
BELLY FARG 3080 500 2580 0.1688 1104 4T 89 805
NACELLES 71 T3 1704 02488 1470 8228 780
PYLONS 780 ao 180 02200 138 2457 312
FLAP TRAC KS 578 802 ceemsrimeremes 802 02383 111 1598 203
TOTAL 35782 11492
8058 11452
ADJUSTMENT ano 000
MPROVEMENT 000 000
NTERFERENCE 1457
PARASITIC DR AG an
TOTAL 13480
T47-400 per manual ADJUSTMENT [%] -840 -1285
TOTAL 121.9%
Tabelle 6.6 Nullwiderstand (—200AS)
AC: B747 AS-200 G FT000 110" Fan REYNOLDS NO. Vinu= BATELDS 1
ALTITUDE H= ELTTT I
MACH NUMBER M= 0as
be 7044 m
AR= 141
WNG AR EA S 7880 m2
FRICTION Lm §_gross cov'd S_net 100%ct sweep shape 100%cD*S 100000 L sween
DRAG area fBcor hcor
m ] Im*2] [m*2] fm*2 ] -1 -] 1] {1 foc ) [%1 rl
1 13,75 6501 231 8270 02113 0823 1456 17799 259 1.7 3550
WHNG L] 127 T088 203 8884 02313 0928 1344 20088 2549 809 3700
] 000 00 10 -30 0,0000 0800 ©.000 000 0,00 0,00 000
~ 000 00 a0 00 0.0000 0,000 0000 000 000 0,00 ago
g 210 152 09 152 02788 0864 1360 4988 053 857 5280
WNGTQTAL e 137414 484 13278 3384 48,71
HORZ. TAR 650 3434 523 2808 02351 1378 9407 1154 877 3750
VERT.TAL 812 2114 42 2158 02277 1380 a71.78 880 1033 44,00
FUSEL AGE 8230 18142 2521 13821 0.1688 1052 241m 3089
BELLY FARG 82.30 3080 500 2360 0.1888 1104 4T 88 605
NACELLES dad 1777 73 1704 02488 1470 6228 T80
PYLONS 178 780 oo 780 02280 138 2457 312
FLAP TRACKS 376 802 —eeeemreeneeas 802 02393 m 1598 203
TOTAL 7803 11903
2340 11903
ADJUSTMENT 000 000
MPROVEMEN T 000 000
INTERF ERENCE 1457
PARASITIC DR AG 525
TOTAL 13888
747-400 pario manual ADJUSTMENT (%] “HA0 =1305
TOTAL 12581
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6.2.2 Induzierter Widerstand

Der auftriebsabhéngige Widerstandsanteil ist definiert durch Gleichung 6.10:

2
cd

T-A

(6.10)

g =k

mit: A Fliigelstreckung
k k-Faktor
ca  Aufiriebsbeiwert
cwr Induzierter Widerstand
n  Zahl PI(3.1415.)

Der ,Korrekturfaktor* k enthdlt die Abweichung gegeniiber einer elliptischen
Auftriebsverteilung. Diese resultiert aus der Tiefenverteilung (Fliigelgrundriss), der
Verwindung des Fliigels oder auch aus Endscheiben bzw. Winglets.

cp'l
Auftriebsverteilung
® elliptisch
. a0\
m
\\
s
\
0 10000 20000 30000 40000 50000
¥ [mm] h —p
q\
\ Winglet
Flagel
Bild 6.4 Schema, Auftriebsverteilung CA*l (iber Spannweite
ca’l Auftriebsverteilung
b Spannweite

Das Bild 6.4 wird nach den Daten aus Tabelle 5.12 erstellt.
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Es wurden fiir den neuen Fliigel der Varianten die Original-Charakteristik der B747-400
(auch k-Faktor) iibernommen. Vorausgesetzt wurden also:

e dhnlicher Trimmwiderstand und winglet- Effekt
e hnliche Auftriebsverteilung.

6.2.3 Kompressibler (Machzahl) Widerstand

Der kompressible Widerstand cwy enthélt die f\ndcrungen des Widerstandes, die infolge der
Kompressibilitait der Luft iiber der Geschwindigkeit (Machzahl) aufireten. Da diese
Widerstandskomponente zunéchst nur sehr langsam ansteigt und ein eindeutiger Ubergang
vom inkompressiblen zum kompressiblen nicht ohne weiteres zu erkennen ist, wurde als
Divergenz—Machzahl Mpp, diejenige Machzahl definiert, bei der ein Widerstandszuwachs von
Acw = 0.002 gegeniiber dem inkompressiblen Zustand erreicht wird. Unter der Annahme:

e dhnlicher Profiltechnologie
e gleicher Dickenverteilung und Pfeilung

konnten auch hier die Abhéngigkeiten von der B747-400 iibernommen werden. Tabelle 6.7
zeigt die Machwiderstandswerte der 747-100/200AS.

Tabelle 6.7 Machwiderstand B747—100/200AS

cL 0.100 0.150 0200 0225 0.250 0.275 0.300 0.325 0.350 0.375 0.400 0425 045
Mach Drag g
0700 0.00034 0.00034 000033  0.00026 0.00019 000017 000016 0.00012 0.00012 000013 000021 000028  0.00034
0.800 000102 0.00102 0.00094  0.00084 0.00075 000082 000087 0.00088 0.00082 000074  0.00073 0.00071 0.00074
0.820 000129 0.00128 00012 000109 000101 000108  0.00112 0.0011 0.00101 000092 000086 0.00084 0.00087
0.830 000148 0.00148 0.00141 000131 00012 000125 000128 000125 0.00116 000104  0.00098 0.00094 0.00098
0.840 000175 000175 000166  0.00156 0.00145 00015 000151 000148 000135 000121 0.00114 0.00108 0.00114
0.850 000209 0.00208 000199 000188 000177 0.00181 0.00181 000175 000159  0.00141 0.00133 0.00129 0.00135
0.660 0.00251 0.0025 000238 000226 000216 000219 000218 000208 000189 000169 0.0018 0.00158 0.00167
cL 0475 0.5 0525 055 0.575 06 0625 065 0675 07 075 08
0.700 0.00032 0.00033 0.00038 0.0004 0.00052 0.00082  0.00105 0.00124 0.00143 000166  0.00215 0.00253
0.800 000074  0.00079 00009 000108 000138 000187  0.00248 000318 000394 000469  0.00803 0.00719
0820 0.00093 0.00104 00012 000143 000178 000234 000311 0.00391 0.00482 00057 000733 0.00883
0.830 0.00105 0.00118 0.00141 000168 0.0021 00028 000366 000449 000546 000835 000814 0.00991
0.840 0.00121 0.00138 000168  0.00203 0.00258 000346  0.00433 000528 000627  0.00731 000933 0.01148
0.850 0.00145 0.00168 000206  0.00251 000327 000428 0.00529 000638 000746  0.00864 001098  0.01352

0.860 000185 000218 000268 000335 00043 000547 000671 000802 000951 001106 001423 001744
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6.2.4 Eigenschaften der Gesamt-Polare

Die folgenden Tabellen 6.8 und 6.9 werden die Werte der geschwindigkeitsabhingigen
Gesamtpolare in 350001t gezeigt.

Tabelle 6.8 Geschwindigkeitsabhéngige Gesamtpolare B747-100AS
k-Fakior 113
Cwi 00004608 00070384 00018425 0p023320 00028790 00034838 00041457 00048655 00058428 00064777 00073702 00083202
cL o1 015 02 0228 0zs 0278 0a 0325 035 0375 04 0425
Mach CWottwircwm
0550 00128553 00132311 00140372 00145267 00150737 00156782 00163404 00170601 00178375 00186724 00195640 00205149
0700 00126053 00135711 00143672 00147887 00152637 00158482 00165004 00171801 0D179575 00188024  0D197740 00207949
0800 00136753 00142511 00148772 00153667 00158237 00164982 00172104 00178401 00186575 00184124 00202048 00212248
0B20 00138453 00145111 00152372 00158167 00180837 00187582 00174604 00181801 00188475 00185624 00204249 00213549
0830 00141353 0p147TI11 00154472 00158367 00162737 00160282 00176204 00183101 00189975 00197124 00205449 00214548
0840 00144053 00149811 00156972 00160867 00165237 op171782 00178504 00185401 00191875 00198824 00207049 00218049
0850 00147453 00153111 00180272 00164067 00168437 00174882 00161504 00188101 00184275 00200824 00208948 00218048
0560 00151653 DO15TINY 0p184172 00167867 00172337 00178682 00185204 00191401 00197275 00203624 00211649 00221048
Cwi 00103831 00115159 00126063 00138342 00152288 00165826 00179038 00184618 00208877 00228711 00259108 00204807
cL GATS os 0525 055 0578 o8 0625 085 0875 or ors 08
Mach
0550 00225878 00237106 00248010 00261289 00274244  CD28TTT6é 00301883 00318565 00331824 00347658 00381054  OD41E754
o700 00220078 00252610 00270444 00205076 00312383 00328965 00346124 00384258 00402554 00442054
0500 00233278 00245008 00257910 00272089 00288044 00306476 00326683 00348365 00371224 00304558 00441354 00488654
0820 00235178 00247508 00260810 00275589 00262044 00311178 00332083 00355665 00380024
0830 00238378 00248908 00263010 00278089 00285244 00315776 00338483 00361485 00386424 00411158 00482454 00515854
0840 0p237878 00250006 00265710 00281589 00300044 0DINAS24 00420758 00474354 00531554
0850 o, 00330578 00354783 00380365 DD406424 00434058 00480054 00551854
oger 00244378 00258906 00275710 00204780 00317244 00342476 00368083 00386765 00426024 00458258 00523354 00591154
Tabelle 6.9 Geschwindigkeitsabhingige Gesamtpolare B747-200AS
k= 1.13
Cwi 0.0004606 00010364 0.0018425 0.0023320 0.0028790 0.0034836 0.0041457 0.0048655 00056428 00064777 0.0073702 0.0083202
cL 0.100 0.150 0.200 0225 0.250 0.275 0.300 0.325 0.350 0.375 0.400 0425
Mach cwo+cwi+cwm
055 0.0130413 00136171 0.0144232 00149126 0.0154596 0.0160642 0.0167264 00174461 00182234 0.0190583 0.0199508 0.0209009
0.70 0.0133813 00139571 0.0147532 0.0151726 0.0156496 0.0162342 0.0168864 0.0175661 00183434 0.0191883 00201608 0.0211809
080 0.0140613  0.0146371 0.0153632 0.0157526 0.0162096 0.0168842 0.0175964 0.0183261 0.0190434 00197983 0.0206808 0.0216109
082 0.0143313 00148971 0.0156232 00160026 0.0164696 00171442 00178464 00185461 00192334 00199783 00208108 0.0217409
083 0.0145213 00150971 0.0158332 0.0162226 0.0166596 0.0173142 0.0180064 0.0186961 0.0193834 0.0200983 0.0209308 0.0218409
084 0.0147913 00153671 0.0160832 0.0164726 00169096 0.0175642 0.0182364 0.0189261 0.0195734 0.0202683 0.0210908 0.0219909
0.85 0.0151313  0.0156971 0.0164132 0.0167926 0.0172296 0.0178742 0.0185364 0.0191961 0.0198134 0.0204683 00212808 0.0221909
0.86 0.0155513  0.0161171 0.0168032 0.0171726 0.0176196 0.0182542 0.0189064 0.0195261 0.0201134 0.0207483 00215508  0.0224909
Cwi 00093279 00103931 00115159 00126963 0.0139342 0.0152298 0.0165829 00179936 0.0194619 00209877 00225711 00259108 0.0294807
CL 0.450 0475 0.500 0525 0.550 0.575 0.600 0625 0.650 0675 0.700 0.750 0.800
Mach cwo+cwi+ cwm
0.55 0.0219085 0.0229737 0.0240965 0.0252769 0.0265149 0.0278104 0.0291635 0.0305742 0.0320425 0.0335683 0.0351518 0.0384914 0.0420613
0.70 0.0222485 0.0232937 0.0244265 0.0256369 0.0269149 0.0283304 00299835 00316242 00332825 0.0349983 00368118 0.0406414 0.0445913
0.80 0.0226485 0.0237137 0.0248865 00261769 00275949 00291904 00310335 00330542 0.0352225 00375083 00398418 00445214 0.0492513
0.82 0.0227785 0.0239037 00251365 00264769 00279448 00295904 00315035 0.0336842 00359526 00383883 00408518 0.0458214 0.0508913
0.83 0.0228885 0.0240237 00252765 0.0266869 00281949 00299104 00319635 0.0342342 0.0365325 0.0390283 00415018 00466314 0.0519713
0.84 0.0230485 0.0241837 00254765 00269569 0.0285449 0.0303904 00326235 0.0349042 0,0373325 0.0398383 0.0424618 00478214 0.0535413
0.85 0.0232585 0.0244237 00257765 00273369 00290249 00310804 00334435 00358642 00384225 00410283 0.0437918 00493914 0.0555813
0.86 0.0235785 00248237 0.0262765 00279569 0.0298649 0.0321104 00346335 0.0372842 00400625 00430783 0.0462118 00527214 0.0585013
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Die Darstellung (Bild 6.5 und Tabelle D.1 im Anhang) mit den enthaltenen
Auftriebsbeiwerten c, und Gleitzahlen L/D fiir den Reiseflug bei einer Machzahl von M=0,85
zeigt, dass der optimale Bereich fiir die untersuchten Flugzeuge B747-400, B747-100AS und
B747-200AS zwischen cy = 0.4 und cs = 0.5 liegt, wobei die Maximalwerte fiir die
aerodynamische Giite bei den neuen Varianten um etwa 6.5 % iiber denen des
Referenzflugzeuges liegen.

T 2571
20 + B747-100AS _
L/D :
15 +
Flugbereich: B747-200AS
10 + 35000ft B747-400
54 2 Mach 0.85
0 t f t t 1
0,0 0,2 0,4 0,6 0.8 1,0
0, =P
Bild 6.5  Gleitzahl {iber Auftriebsbeiwert
L/D Gleitzahl
Ca Auftriebsbeiwert
Nachweis folgt mit Gleichung 6.11:
Ad=c,-L.2.5 6.11)
2
mit: A Auftrieb, mit A =G =m*g
Ca Auftriebsbeiwert
p Luftdichte in 350001t
v Fluggeschwindigkeit
S Fliigelflache
m Mittlere Reiseflugmasse des Flugzeuges
g Erdbeschleunigung
Umgestellt nach cx folgt Gleichung 6.12 mit dem Ergebnis fiir ca :
o=y 0,30087 .(? 232 e = 0,49 (6.12)
Pof.g 2200 0ES ingsionesT 788

s 2
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Die aerodynamische Effektivitit, das Produkt aus Machzahl und optimaler Gleitzahl in
Abhingigkeit der Machzahl zeigt, dass auch hier der optimale Wert bei der angestrebten
Reisemachzahl erreicht wird. (Bild 6.6 und Tabelle D.2 im Anhang).

16,9
16,8
16,7

M xL/Dmax 16,6
16,5
16,4
16,3
16,2

Reisemachzahl

geforderte Reisegeschwindigkeit

16,1
16,0 < = = - > & = = = _ )
08 081 o082 083 084 085 08 087 08 089 090
Mach —P>
Bild 6.6 Optimale Gleitzahl iber Machzahl
M*L/Dmax Optimale Gleitzahl

Mach Machzahl
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7 Triebwerksauswahl

Fiir die B747AS Familie wird das von General Electric und Pratt & Whitney projektierte
Triebwerk GP7275 ausgewéhlt, wie in der nidchsten Abbildung 7.1 dargestellt.

R 5 P&V
- LPT
PWADG0 Dervative

GE/P&W:
Control System
Experience

GP7100 for 747-400X

Family ' 1 - GE:
| ! Eoo HPC/Combustor/HPT
(N .51 E'YGE90 Core Derivative
pe— e
Fan LPC Common Core 19T
Ai‘rhus M.D in. -1 St HPC Comb HPT 1 5 [Stq.
Beeing 107 . 3 514 5 Stg EAL 7 Sig ; 4 St
Bild 7.1 Triebwerksabbildung der B747AS Familie, [E. A. 2000]

Als Basis fiir die Einbeziehung in die Berechnung der Flugleistungen wurde von dem, bei 4-
strahligen Flugzeugen im Mittel, notwendigen Schub-Gewichts-Verhéltnis von

5 = 0,26

ausgegangen. Dies entspricht in etwa auch dem zur Zeit von Boeing verwendeten Verhiltnis
fir die weiterentwickelten Versionen der B747. Der Nachweis nach JAR/FAR fir die
geforderten Steiggradienten im 2. Segment, beim Durchstarten sowie die Start- und
Landestrecke sind im Abschnitt 8.3 aufgezeigt. Unter Beriicksichtigung der maximalen
Abfluggewichte ergibt sich daraus fiir die Varianten folgende Schubzugehérigkeiten:

e B747-100AS : 70 000 Ibf
e B747-100ASR: 75 000 Ibf
e B747-200AS : 75 000 Ibf
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Wie die folgende Zusammenstellung (Tabelle 7.1) zeigt, ist das Schubpotential, welches
bisher fiir die B747-Varianten vorgesehen war, fiir die neue Familie nicht mehr voll

ausreichend, so dass hier die ,,A3XX-Variante“ mit dem hoheren Nebenstromverhiltnis
verwendet werden muss.

Tabelle 7.1 Triebwerksdaten des GP7000, [E. A. 2000]

GP7000 Specifications

GP7200 GP7100
Application A3XX 747-400X

Family Family
Thrust, Ibs. 67,000/80,000 68,000/74,000
Fan Diameter, in. 110 101
TSFC (vs. 747-400) -10% -7%
Bypass Ratio 8 7
Overall Pressure Ratio 46 43
Bare Engine Wt., Ibs. 12,906 11,300
Length, in. 179 169
Emissions 2004 ICAOQ 2004 ICAO
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8  Flugleistungen

Die Flugleistungen werden mit Hilfe des Programms POP (Parametrisches Optimierungs
Programm) der EADS Airbus berechnet. Das Programm POP ist im Detail beschrieben in
[MBB 1988]. Im folgenden Abschnitt wird kurz auf die Grundlagen von POP eingegangen.
Die wesentliche Ergebnisse des POP werden im Anhang F aufgelistet.

8.1 Grundlagen

Das Programmsystem POP beinhaltet, neben einem ausgepragten Leistungs-
nachrechnungsteil, verschiedene Zusatzmodule sowohl fiir die Flugzeugauslegung
(GréBenoptimierung, ,sizing) als auch fir die Anpassung der Verfahren
(Leistungsoptimierung). Hier wird das Programm fir die Berechnung einer Mission
verwendet und die Parameter wie Gewichte, Aerodynamik und Triebwerksdaten werden
direkt eingegeben. Der Vorteil gegeniiber der ersten Abschitzung mit der
Reichweitengleichung ist:

e Alle Elemente des Fluges (Start, Steigen, Reiseflug, Abstieg, Anflug und Reserven)
werden beriicksichtigt.

® Das Flugzeug fliegt diskrete Hohenschritte, die vom Programm standig angeglichen
werden. Dies bedeutet, dass die Hohe erst gewechselt wird, wenn der giinstigste
Verbrauch erreicht ist (Optimierung).

8.2 Nutzlast- Reichweiten

Bild 8.1 zeigt die Nutzlast-Reichweiten-Diagramme aller untersuchten Varianten

1909 B747AS-200
T 90 1 X
80 i
NL i B747AS-100
70 1
60 1
50 1 \
40 1 \B747AS-100R
30 B747-400"
20 7 \
10 1 N\
0 : ; 3 p— 7
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000™ 14000
R —»
Bild 8.1 Nutzlast Reichweiten Diagramm
NL Nutzlast in Tonnen
R Reichweite in Nautischen Meilen

* Heutiger Airline Standard, mit “10+6" Sitze
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Aus Bild 8.1 ist zu erkennen, dass kein Kraftstoffknick bei der 747AS Familie vorhanden ist.
Dies ldsst sich durch das groBe Kraftstoffvolumen, resultierend aus der Auslegung der

Fliigelfliche bei ,max. growth®, erkldren. Dadurch ist es moglich den Fliigeltank so mit
Kraftstoff zu befiillen, dass der Centertank bei der Basisversion leer bleiben kann.

8.3  Flugleistungen

In diesem Abschnitt werden die Steiggradienten und Start- und Landestrecken fiir die 747-
100AS ermittelt, nach Skript [Scholz 98].

8.3.1 Steiggradient 2. Segment

Diese ermittelt sich nach folgender Gleichung 8.1:

_ F(3TRW)__L (8.1)
mg L
D
mit: siny Steiggradient

F Schub, nur fiir 3 Triebwerke
m MTOW
g Erdbeschleunigung
L/D Gleitzahl

Annahme Klappenstellung 15° ergibt ein ¢, = 1.3, mit Fahrwerk eingefahren. Die
Fligelstreckung betragt 8.12 und der Faktor e betrigt grob abgeschitzt e = 0.7. Der
Widerstandsbeiwert wird mit Gleichung 8.2 ermittelt:

(8.2)

mit: cp Widerstandsbeiwert
cpp Profilwiderstand
c.  Auftriebsbeiwert
n  ZahlPI(3.1415.)
A Fligelstreckung
e Faktor

Der Profilwiderstand wird nach Gleichung 8.3 ermittelt:

¢pp=Cpo+ cpr=0.02 + 0,01 =0,03 | (8.3)
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mit: cpp Profilwiderstand
cpo Profilnullwiderstand
cpr Klappenwiderstand

Mit Gleichung 8.3 und 8.2 ergibt sich der Widerstandsbeiwert zu:

1.3
¢p =0.03+ ————=0.1246
7-8.12-0.7

Mit Gleichung 8.4 ergibt sich die Gleitzahl zu:

c; 1.3

c,  0.1246

L
— =10.43 ' 8.4
o (8.4)

Die zugehérige Geschwindigkeit wird nach Gleichung 8.5 ermittelt:

m 2 499000 -9.81
_ |8~ _ 788 il 8.5
Y D 10555 =0 (53)
¢, 1.3.——
2 2
mit: Geschwindigkeit

v
m MTOW

g Erdbeschleunigung

p  Dichte in 50001t, ISA
S Fligelfliche

c.  Auftriebsbeiwert

Aus dem Triebwerksdeck wird bei Mach 0.28 und 5000ft Hohe (Platzhdhe) ein Schub von
460001b entnommen. Dies ergibt mit 3 Triebwerken fiir die Rechnung einen erforderlichen
Schub von F = 613854 N.

Mit Gleichung 8.1 ergibt der sich der Steiggradient wie folgt:

iy FGIRW) 1 _ 613854 1 __ .00 @®.1)
m-g L 499.981 1043

D

Dieses Ergebnis des Steiggradients von 3,0% ist nach [JAR 25] zuldssig. Bei ISA Null ergibt
sich der Steiggradient zu 4,6%.
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8.3.2 Steigrate beim Durchstartmanéver

Hierbei gelten die gleichen Gleichungen wie beim Abschnitt 8.3.1. Nach [JAR 25] ist eine
Steigrate von 2,7% bei ISA Null zuldssig. Das Ergebnis der Steigrate ergibt sich mit

ausgefahrenem Fahrwerk, MLW = 355t und L/D =9,312) zu 6,9%.

8.3.3 Startstrecke

Die Startstrecke wird fiir die 747-100AS nach [Marckwardt 1990] bestimmt. Im folgenden

werden die Eingangsdaten angegeben:
Vior = 88.32 m/s, dies entspricht 171kts, mit ¢, jorr = 1.3

Tt =4*700001b = 1245,5kN

MIOW _ 13048

m
S5
MTOW - g

Mit Gleichung 8.6 ergibt sich die Startstrecke zu:

T 1,225-1.3 0,255

=1560m

Ssrarr =

m
1 3 1 6332
pP-c T

Zum Vergleich ergibt sich die Startstrecke der 747-400 mit:

e Dichte: p = 1,225 kg/m?
® (CL— 1.3
MTOW

=112
m

o Flichenbelastung:

e Startschub: To = 1067,6kN

e Schubgewichtsverhiltnis: oA 0,275
MTOW - g

zu einer Lange von sgrarT = 1646m.

(8.6)
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8.3.4 Landestrecke

Die Landestrecke wird fiir die 747-100AS nach [Marckwardt 1990] bestimmt. Dafiir wird
die Gleichung 8.7 mit Statistikfaktoren verwendet:

MW, 2Ly
S roning = 150m + 37+22 | S _isom+|37+—22_ | —I88 __i608m (8.7)
a | prcpaux 03225 | 1,225-28
g
mit: p Dichte: 1,225kg/m?
MLW Landemasse: 355000kg
S Fliigelfliche: 788m’
cimaxL 2,5 fiir civil transport 747
alg Beschleunigungsverhéltnis: 0,3225

Zum Vergleich ergibt sich die Landestrecke der 747-400 mit:

e Dichte: p = 1,225kg/m?

® Cp MAX L= 2,5.

e Maximale Landegewicht: MLW = 263000
e Fliigelfliche =548 m?

e Beschleunigungsverhiltnis: 0,3225

zu einer Linge von s anping = 1799m.
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9 Bodenabfertigung und Notevakuierung

Die Bodenabfertigung umfasst alle Vorgénge und Tétigkeiten, die notwendig sind das
Flugzeug mit Nutzlast und Betriebsstoffen zu versorgen, bzw. nach beendetem Flug zu
entsorgen. Dabei fillt eine Vielzahl von Aktivititen an. Zur Verfligung stehen dabei
verschiedene Fahrzeuge, z.B. Tank-, Catering- und Reinigungsfahrzeuge. Alle
Fahrzeuge/Briicken miissen mit ausreichendem Sicherheitsabstand Zugang zum Flugzeug
finden, so dass dies, bereits bei der Anordnung der Tiirlagen zu beriicksichtigen ist. Zur
Verdeutlichung der Bodenabfertigungssituation sind im Abschnitt 9 und im Anhang die
wichtigsten Fahrzeuge am Flugzeug dargestellt. Die Positionierung der Fahrzeuge ist in
beiden Varianten identisch.

9.1 Bodenabfertigung

Uber die ersten beiden Tiiren, Bild 9.1, vorn links kénnen im allgemeinen die Passagiere das
Flugzeug betreten. An der linken hinteren Tiir wird eine Treppe fiir das Service- und
Reinigungspersonal positioniert. Gleich daneben wird die Frischwasserbetankung
durchgefiihrt. Die Beladung der Galleys wird iiber die rechte Seite an den Tiren 1,3,5
ermoglicht.

Bild 9.1 Bodenabfertigung, 747-100AS
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Bild 9.2 Bodenabfertigung, 747-200AS

Die Be-und Entladung der Frachtrdume wird ebenfalls an der rechten Seite durchgefiihrt.
Schwierig gestaltet sich die Zugénglichkeit fiir die zweite Passagierbriicke auf der linken
Seite vor dem Fliigel. Durch leichten Versatz der Mitte nach links mit einem Abstand von 1,4
Meter ldsst sich dies jedoch realisieren. Aus dem Bild 9.3 Wendekreis kénnen die Dreh- und
Bewegungsradien entnommen werden. Die Spurbreite des Hauptfahrwerks der B747-100AS
betrigt 14m. Bei einem Bugradeinschlag von 70° wird eine Bahnbreite von 52m bendtigt.
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Bild 9.3 Wendekreis, 747-100AS

9.2 Notevakuierung

Die Notevakuierung der Kabine muss mit einer Hilfte der Ausginge (nur eine Seite),
innerhalb 90 Sekunden moglich sein. Die Notrutschen entfalten sich in solch einem Fall
automatisch. Bereits beim ersten Entwurf ist zu beriicksichtigen, dass die Notrutschen
untereinander einen ausreichenden Sicherheitsabstand aufweisen und sich nicht gegenseitig
bei der Entfaltung behindern. Zusitzlich ist ein ausreichender Sicherheitsabstand zu den
Triebwerken und zum Fliigel zu gewéhrleisten.

Bei einer doppelstockigen Rumpfkonfiguration sind deshalb die Tiirlagen stark abhéngig vom
Evakuierungskonzept, zumal auch am Boden ein Freiraum zwischen den Rutschen fir die
Fluchtwege vorhanden sein muss. Der Neigungswinkel der Rutschen betriigt maximal 40°.
Die folgenden Bilder 9.4 und 9.5 zeigen die Notrutschenpositionen der B747-100AS und
B747-200AS.
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10 Wirtschaftlichkeitsvergleich

In den folgenden Abschnitten werden der Kraftstoffverbrauch und die Betriebskosten des
B747-400 Referenzflugzeuges mit den B747AS Flugzeugen und den konkurrierenden A3XX
Flugzeugen verglichen.

10.1 Blockkraftstoff

Der Vergleich wird fiir eine Mission von 6000nm vorgenommen. Der benétigte
Blockkraftstoff wird mit Hilfe des Flugleistungsprogramms ,,POP* ermittelt und zeigt die
aerodynamische Qualitit, Triebwerksgiite und Flugzeuggewicht.

410 Pax 460 Pax
e

I L7 ’
BF/sitz  B747-400 / /

£ n\\5 10~ 15 V 25 30
\>\/ A KEEﬂPax

5 P gﬂ-mﬂ%/ /
P N

10 / té:"‘».\\ / £101 Pa
/ AZXA V\\ B747-200AS .-
A -15 Y < L~
/ / ﬁxmﬂo:) | Bedl Fax
A ek // f.-"‘j
20
Bild 10.1 Relative Blockkraftstoff Giber die Flugstrecke 6000nm gegeniiber der 747-400
BF/Sitz Relative Blockkraftstoff pro Sitz in %
BF/Flug Relative Blockkraftstoff pro Flug in %

Der 747-400 Vergleich ist im heutigen Airline Standard “10+6° Sitze durchgefiihrt

Die Versionen von Flugzeugfamilien mit gleichem technischen Standard liegen, wie im Bild
10.1, auf den entsprechenden Effektivitétslinien. Wie sich durch Vergleich der Effektivitiits-
linien zeigt, sind die Flugzeuge hinsichtlich Kraftstoffverbrauch annihernd gleichwertig, mit
geringen Vorteilen fiir die A3XX Familie.
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10.2 Betriebskosten

Die Betriebskosten werden nach den bei [AI 1995] verwendeten Vergleichsverfahren
abgeschitzt. Die Methode basiert auf:

e einem empirischen Kostenmodell, abgeleitet aus Konfigurationsabhéngigkeiten und
den Erfahrungen verschiedener Betreiber

e den Annahmen fiir die wirtschaftliche Randbedingungen, wie zum Beispiel
Zinsniveau, Kraftstoffpreis und Gehalter.

Die Betriebskosten werden zwischen Cash Operating Costs (COC) und Direct Operating
Costs (DOC) unterschieden. Sie werden sowohl in Kosten/Sitzmeile als auch Kosten/Flug
angegeben. Die COC beinhalten die flugabhéngigen Kosten wie:

e Kraftstoff,

e Wartung (Flugzeug- und Triebwerkswartung),

e Personal (Cockpit- und Kabinenbesatzung) und
e Gebiihren (Lande- und Flugsicherungsgebiihren)

Zusammen mit den Kapitalkosten wie:

e Abschreibung,
e Zinsen,
e Versicherung

ergeben sich die DOC. Weil der, die Kapitalkosten bestimmende, Kaufpreis haufig durch
subjektive, nicht analytisch erfassbare Gesichtspunkte bestimmt wird, siehe Bild 10.2, soll
sich der folgende Vergleich auf die preisunabhingigen COC beschréinken.
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g Flugsicherungsgebihren

1%

@] Landegebihren

[0 Kabinenbesatzung
16%

[l Abschreiburg
27%

[@  Cockpitbesatzung
8%

. [ Verzinsung
5%

\ [ Versicherung

Triebwerkswartung
6%

[l  Flugzeugwartung 2%
7%
= Kraftstoff
27%
Bild 10.2 DOC/Flug Kostenanteile der B747-400

Das Kreisdiagramm, Bild 10.2, zeigt den DOC/Flug Aufbruch fiir das Referenzflugzeug
B747-400 entsprechend der verwendeten Methode. Die Aufteilung ist vereinfacht wie folgt:

e Kapital (rund 1/3)

e Kraftstoff (rund 1/4)
e Besatzung (rund 1/4)
e Wartung (rund 1/6)

Fir ein Kreisdiagramm fiir die Vergleichsmuster A3XX und B747AS skalieren sich die
Kosten durch die jeweiligen Preise, Kraftstoffverbrauch, Besatzungsbedarf und Wartung
sowie der notwendigen Passagierkapazititen. Das Ergebnis des COC Vergleichs wird im Bild
10.3 dargestellt.



99

COC/Flug—p>
410 Pax 460 Pax
2

f 5 v
cocssity | Br47-400 /

W

5 0 5 10 / 15 V % 90

/ _ 560Pax

\
-5 / i /
/ B747-100AS .f\ /

510Pax
/

BT
v . B747-200AS | 10 Pax
/ ASXXJDV . /,
A 15 # /‘\ /

AJKXX-200
~ B 660 Pax

-204 P A W A

pd % T prg

Bild 10.3 Relative COC gegenliber der B747-400
COC/Sitz Relative COC pro Sitz in %

COC/Flug Relative COC pro Flug in %
Der 747-400 Vergleich ist im heutigen Airline Standard "10+6" Sitze durchgeftihrt

Im Bild 10.3 werden der GroBeneffekt (grofere Passagierzahlen lassen sich giinstiger im
Flugzeug unterbringen) und der Derivativeffekt (Die gestreckte Version nutzt das
Wachstumspotential und die Strukturreserven der Basisversion und setzt diese in hdhere
Effizienz um) deutlich. Die bessere Position der A3XX Flugzeuge ergibt sich im wesentlichen
durch die neu verwendete Technologien (fiir die Flugzeugsysteme), die sich in den
reduzierten Wartungskosten niederschlégt.

10.3 Aufwandsabschéitzung

Durch die Verwendung des vorderen Rumpfbereiches (Nase, Cockpit, Spante bis zum Fliigel)
in allen B747AS Flugzeugen sind Kosteneinsparungen moglich, wie im Anhang C,
Abbildung Rumpfvergleich, zu sehen. Der restliche Bereich (Fliigel und Heckbereich) ist
aufgrund der geforderten Grole komplett neu geandert. Von der B747-100AS auf die B747-
200AS besteht der Unterschied nur in den Zusatztonnen (200AS ist um 16 Spanten linger).
Dieses ldsst giinstige Entwicklungs- und Fertigungskosten zu. Insgesamt mussten aber fast
90% der B747-400 verdndert werden, um auf die im Abschnitt 10.1 und 10.2 dargestellten
Ergebnisse zu kommen.



100

11 Zusammenfassung

Grundsétzlich erscheint es méglich als Erweiterung der B747-Familie auch die B747AS-
Varianten auf dem Markt anzubieten. Es ist ein groBeres Flugzeug mit neuem Triebwerk und
angepasstem Komfortstandard im bestehenden Rumpfquerschnitt. Die Systeme sind
dementsprechend angeglichen, aber nicht neu ausgelegt. Gegeniiber der ersten Annahme, die
derzeitige B747-400 nur durch eine Variante mit verldngertem Oberdeck zu ersetzen, wurde
die Familie B747AS, siehe Bild 11.1 und 11.2, komplett neu gestaltet. [m anderen Fall wiire
es nicht moglich gewesen der A3XX im Bereich 500-Sitzer Konkurrenz zu machen, da das
Reichweiten-potential viel zu niedrig ist.

Einige Probleme wird hier jedoch die Gestaltung des Rumpfes im Heckbereich aufwerfen, da
die Freigingigkeit bei dem sehr langen Rumpf stark eingeschrinkt ist. In einem weiteren
Entwurfsschritt wére eine detaillierte Untersuchung hinsichtlich folgender Punkte durch-
zufiihren:

e Fliigellage (Schwerpunktsausgleich)

e Freigingigkeiten bei Rotation

e Heckgestaltung

e Eigenschaften im Langsamflug (Low Speed Performance)
e Start- und Landeleistung

Die Aufwandsabschitzung zeigt jedoch, dass das hier dargestellte Konzept nur unwesentlich
von einem kompletten Neuentwurf abweicht. Die Ubernahme des veralteten Systemstandards
spiegelt sich deutlich negativ im COC Vergleich wieder und ist somit fiir einen fast neuen
Entwurf sicherlich zu iiberdenken. Unter Beriicksichtigung aller Zusammenhinge muss es
eigentlich auf einen kompletten Neuentwurf herauslaufen, welches sich dann noch einmal auf
die Investitionen auswirken wird.

Sollten sich die Marktprognosen fiir einen deutlichen Bedarf an GroBflugzeugen bestitigen
muss Boeing unbedingt mit einem volligen Neuentwurf nachziehen, um sich einen
ausreichenden Marktanteil zu sichern. Eine B747-200AS kann trotz des hohen Anderungs-
aufwands nur eine voriibergehende Losung sein und wird sich selbst bei einem frithen
Marktstart nicht rentieren.
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Anhang A Technische Daten

In diesem Anhang A werden die Technischen Daten in einem Uberblick gezeigt:

Tabelle A.1 Technische Daten der Flugzeuge B747AS-Familie und B747-400

Dateniibersicht

B747-100AS B747-200AS B747-400
Abmessungen
Gesamtlange [m] 77 85 70,6
Gesamthdhe [m] 227 22,7 19,3
Aquiv. Rumpfdurchm. [m] 7,14 7.14 7,14
Fliigel
Flache [m?] 780 780 548
Spannweite [m] 80 80 64,4
Streckung 8,12 8,12 7,23
Pfeilung [°] 37/35,5 37/35,5 37,7
Zuspitzung 0,2 0,2 0,2
Relative Dicke 13,44/8,0/8,0 13,44/8,0/8,0 13,44/8,0/8,0
Hohenleitwerk
Flache 195 195 136,6
Spannweite 264 26,4 22
Streckung 4.6 4.6 ‘ 3,6
Pfeilung 375 37,5 375
Zuspitzung 0,3 0,3 0,3
Relative Dicke 11,0/8 11,0/8 11,0/8
Seitenleitwerk
Flache 103 103 77,1
Spannweite 13 13 11
Streckung 1,65 1,65 1,25
Pfeilung 44 44 45
Zuspitzung 0,24 0,24 0,24
Relative Dicke 13,0/9,0 13,0/9,0 13,0/9,0
Gewichte [t] .
MWE 217 233 157
OWE 247 269 183
MZFW 332 363 246
MTOW 499 553 395
MLW 355 388 263
Kraftstoffkapazitat [kg] 313 313 164
Antrieb
Triebwerkstyp GP7000 GP7000 Cf6-80 C2
Standschub [Ib} 70000 75000 68000
Schub-Gewichts-Verh. 0,26 0,246 0,285
Nutziast
Passagieranzahl 503 600 417*
Max. Nutzlast [] 85 94 85
Flugleistungen
Auslegungsreichweite [nm] 7650 7650 7200
Reisemachzahl 0,85 0,85 0,85
Max. Flachenbelastung [N/m?] | 780 780 720

* Der 747-400 Vergleich ist im heutigen Airline Standard “10+6" Sitze durchgefihrt
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Kabinenstandards

In diesem Anhang B ist die Tabelle zu dem Kapitel 2 aufgefiihrt.

Tabelle B.1 Kabinenstandards

Al 1994: FC (VLR) BC (VLR) YC (VLR) Single Class
Sitzklassenaufteilung 6-7% 16-18% 75-78% 100%
Sitzmale:

Gangbreite 21in 19in 19in

Minimale Gangbreite 20in 20in 20in

Sitzabstand 62in 40in 32/33in
Neigungsabstand der Sitze 15in 8/7in Sin

Sitztiefe 28,1in 27,5in 25in

Fullraum 25in 21,5in 21/20in
Passagiere/Toilette 14 25 50

Passagiere/Galley 2 4 10
Passagiere/Attendent 9 25 40
Garderobe/Passagier 0,7 -

Al 1996:

Breite Einzelsitze 28,5in 26,5in 22in

Breite Doppelsitze 57in 54in 42in

Breite Dreiersitze - - 62in

Hatrack Volumen 8,0 ft*/pax 4,0 ft¥/pax 3,3 ft* /pax

Flight Crew Rest
Crew Rest Bunks/Cabin Crew

2 Bunks (VLR)
0,5 Bunks (VLR)
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Anhang C Zeichnungsiibersicht

In diesem Anhang C sind auf den folgenden Seiten alle Zeichnungen zu dem Abschnitt 4
enthalten.

e Drei-Seiten-Ansicht der B747-400

e Drei-Seiten-Ansicht der B747-100AS

e Drei-Seiten-Ansicht der B747-200AS

e Rumpfvergleich

e Rumpfquerschnitte

e Frachtvergleich

e Drei-Klassen-Bestuhlung der B747-400

e Drei-Klassen-Bestuhlung der B747-100AS
e Drei-Klassen-Bestuhlung der B747-200AS
e Fliigel
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SWEEP 35.%5° 7/ 37°
AR 8.12
TR 0.2
T/C 13.44

8.0/ 8.0
FLAPS:

INBOARD: SINGLE SLOTTED
17.9% OF CHORD AT ROOT
25% OF CHORD AT KINK
OUTBOARD: SINGLE SLOTTED

25% OF CHORD AT KINK
25% OF CHORD AT TIP

FUEL -VOLUME :
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0/B: 147211 L
TOTAL : 241982 L
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Anhang D

Ergidnzungen zur Aerodynamik

Tabelle D.1 Auftriebsbeiwerte und Gleitzahlen fir die Varianten und die B747-400

L/D bei M=0,85, bei 35000ft

Ca B747-100AS B747-200AS B747-400
0,1 6,78 6,61 5,85
0,15 9,80 9,56 8,77
0,2 12,48 12,19 11,65
0,225 13,71 13,40 12,86
0,25 14,84 14,51 14,05
0,275 15,72 15,39 14,97
03 16,53 16,18 15,74
0,325 17,28 16,93 16,41
0,35 18,02 17,66 17,03
0,375 18,67 18,32 17,58
04 19,14 188 18,03
0,425 19,49 19,15 18,34
0,45 19,67 19,35 18,51
0,475 19,76 19,45 18,55
0,5 19,69 19,4 18,47
0,525 19,48 19,2 18,28
0.55 19,20 18,95 18,03
0,575 18,73 18,5 17,61
0,6 18,15 17,94 17,09
0,625 17,62 17,43 16,55
0,65 17,09 16,92 15,96
0,675 16,61 16,45 15,40
0,7 16,13 15,98 14,82
0,75 15,30 15,18 13,68
0,8 14,49 14,39 12,47

Tabelle D.2  Werte fiir die optimale Gleitzahl

Machzahl Optimale Gleitzahl
0,800 16,33
0,820 16,57
0,830 16,68
0,840 16,77
0,850 16,80
0,860 16,72
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Anhang E

Ubersicht der Operationellen Vertriglichkeit

In diesem Anhang E sind auf den folgenden Seiten alle Zeichnungen zu dem Abschnitt 9
enthalten.

e Bodenabfertigung der B747-100AS
e Notevakuierung der B747-100AS

e Bodenabfertigung der B747-200AS
e Notevakuierung der B747-200AS

e  Wendekreis der B747-100AS
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Anhang F

Datenausdruck des PoP- Programms, [MBB 1988]

In diesem Anhang F sind auf den folgenden Seiten die wesentlichen Ergebnisse des Fluges
der 747-100AS zu dem Abschnitt 8 enthalten.

e Eingangsdaten der B747-100AS

e Reiseleistung der B747-100AS

e Segmentbetrachtung der B747-100AS
e Flugleistung der B747-100AS

e Ergebnisdaten der B747-100AS
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DATA USED IN THE MISSION CALCULATION

STEERING WORD XMODE= -1. SPECIFIES CALCULATION OF
RANGE FOR A GIVEN AMMOUNT OF FUEL AND A GIVEN GROSS WEIGHT
INPUTS SPECIFIC TO RAMP WEIGHT -KG- 4994806.
MODE OF CALCULATION TAKEOFF-GROSS-WEIGHT -KG- 499000.
FUEL WEIGHT -KG- 204000.
AIRPLANE PARAMETERS WING REF. AREA OF THE DATUM A/C —MxM- 788.
WING REF. AREA OF THE A/C CONSIDERED -M=M- 788.
WETTED AREA OF THE DATUM A/C ~MuM- 3117.
WETTED AREA OF THE A/C CONSIDERED -M=M- 1852.
DELTA-CD (WETTED AREA & REF. AREA ADJUSTM.) 0.0000¢
NUMBER OF ENGIMNES 4.
PARAMETERS PERTAINING THRUST SCALING FACTOR 0.93¢
TO ENGINE PERFORMANCE FACTOR TO ADJUST IDLE THRUST 1.00¢
FACTOR TO ADJUST MAX. CRUISE THRUST 1.00¢
FACTOR TO ADJUST MAX. CLIMB THRUST 1.00¢
FACTOR TO ADJUST MAX.CR.THR. AT HOLD COND. 1.00¢
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT IDLE THRUST 0.93¢
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CRUISE THRUST 0.98¢
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CLIMB THRUST 0.98¢
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT HOLDING 1.00¢
FACTOR TO CORRECT ADJUSTMENT OF FUEL CONS. 1.00¢
ASSUMPT. FOR TAKEOFF, FUEL WEIGHT FOR WARM-UP -KG- 0.
LANDING AND APPROACH. FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF TAXI -KG- 480.
SOME VALUES MAY BE FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF -KG- 1596.
RECALCULATED FUEL WEIGHT FOR LANDING TAXI -KG- =3
(S. INPUT LIST) TIME FOR TAKEOFF TAXI -MIN- 7.
APPROACH TIME ( 2000FT TO TOUCHDOWN ) -MIN- 5.0¢
PERCENT OF MAX. CRUISE THRUST IN APPR. -%- 50000.
TIME FOR LANDING TAXI -MIN- 7.0¢
ALL SPEEDS IN KCAS SPEED AFTER TAKEOFF -KTS- 250.
APPROACH SPEED -KTS- 140.
PARAMETERS FOR MISSION CRUISE ALTITUDE INITIALLY SPECIFIED -FT- 31000.
CALCULATION CRUISE MACH NUMBER INITIALLY SPECIFIED 0.8t
ALTITUDE BEGIN CLIMB -FT- 1500.
ALTITUDE END DESCENT -FT— 1500.
ALL SPEEDS IN KCAS CLIMB SPEED BELOW HSTEP -KTS- 250.
DESCENT SPEED BELOW HSTEP -KTS- 250.
CLIMB SPEED (IF SMALLER M-CRUISE) -KTS- 330.
DEVIATION FROM ISA-TEMPERATURE COND. -DEG- 0.0t
ADDITIONAL PARAMETERS MAX. NUMBER OF STEPS 2,
STEP CRUISE CALCULAT. INCREMENT OF ALTITUDE FOR ONE STEP =FT= 4000.
PARAMETERS FOR HOLDING
RESERVES HOLDING ALTITUDE -FT- 1500.
HOLDING TIME -MIN- 30.

SPEED = SPEED FOR MIN. FUEL FLOW (XKVMDH = -1.)



START OF

SEGMENT

H2CRUISE 0O
H2CLIMB 01
H2CRUISE 1
H2CLIMB 12

H2CRUISE 2

SEGMENT
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STEP CRUISE PERFORMANCE CALCULATION

CRUISE WEIGHT : 489002.9 KG

ALTIT. DIST. TIME F.CONS. VTAS VCAS MACH POWER-SETTING
(M) (KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H) (-) FIRST--—-LAST

9449, 787.1 51.1 12049. 924. 589. 0.850 0.83CR 0.81CR

10668. 880. 6.1 i778. 907. 539. 0.850 CL

10668. T7131.

(0]
(0]
413.3 85270. 907. 539. 0.850 0.94CR 0.78CR
0.850 CL
a

7
2
11887. 7223.2 6.1 1484. 903. 491.
11887. 13725.8

432.1 73651. 903. 491. 0.850 0.94CR 0.79CR

LIFT COEFF. DRAG COEFF.
FIRST--LAST FIRST---LAST

H2CRUISE ©
H2CLIMB 061
H2CRUISE 1
H2CLIMB 12

H2CRUISE 2

0.419 0.408 0.0216 0.0212

0.490 0.402 0.0252 0.0212

0.486 0.394 0.0252 0.0212
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MISSION PERFORMANCE CALCULATION

SEGMENT ALTITUDE DISTANCE TIME FUEL CONS. VTAS VCAS MACH

(M) (KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H)
A STARTUP 0. 0.0 0.0 o 0. 0. 0.000
B TAXI 0. 0.0 7.0 480. . 0. 0.000
C T-OFF 1500 457. 0.0 9.3 1597, 473. 463. 0.388
D ACCEL. 457, 0.0 9.3 0 473. 463. 0.388
E CL100G0O 3048. 27.3 12.6  1775. 535. 463. 0.452
F ACCEL. 3048. 37.1 13.5 487. 702. 611. 0.594
G CLCRUIS-A 9449, 254.4 20.0 6139. 924. 589. 0.850
H1ACCEL. 9449. 254.4 29.0 0. 924. 589, 0.850
H2CRUISE 11887. 13980.1 937.7 174231. 903. 491. 0.850
H3DECEL. 11887. 13980.1 937.7 0. 903. 491. 0.850
I DESC10000 3048. 14133.5 948.8 399. 702. 372. 0.594

CL
CL
CL
CL
CcL
0.83C
1.001

1.001



128

J DECEL 3048. 14148.1 950. 2 54. 535. 463. 0.452 1.00]
K DESC 1500 457. 14208.8 957.4 292, 473. 463. 0.388 1.001
L DECEL 457. 14224.9 960.1 123. 265. 259. 0.217 1.001
M APPROACH 457. 14224.9 965.1 500. 265. 259. 0.217 0.00C
N TAXI 0. 14224.9 g72.1 354. 0. 0. 0.000 -
CRUISE DISTANCE (H1-H3) 13725.8 KM = 7411.3 NM
CRUISE FUEL (H1-H3)174231.1 KG = 384107.4 LB
STAGE DISTANCE (D-L) 14224.9 KM = 7680.8 NM
BLOCK FUEL (A-N)} 186430.5 KG = 411001.9 LB
BLOCKTIME (B-N) 972.13 MIN = 16.202 H ( 0.8MIN ATA-ALLOW.INCL
RESERVE FUEL ( INCL. 849. KG FOR OVERSHOOT )} 17923. KG = 39513. L
FUEL FOR HOLD (CONDITIONS SEE INPUT-DATA) 2764. KG = 6095. 1
VHOLD 288. KM/H = 156. kK
FUEL FOR DIVERSION (S.INPUT DATA FOR PARAMETERS) 5030. KG = 11090. 1
VDIV 683. KM/H = 369. K

SPEC.FRACTION ( 5.0 %) OF MISS.FUEL (C-M, INCL) 9280. KG = 20458. 1
TOTAL FUEL (TAXI-IN FUEL TAKEN FROM RESERVES) 204000. KG = 449735. 1

CLIMB SPEED (KCAS) = 330.00 | MACH CLIMB = 0.8500

DESC. SPEED (KCAS) = 330.00 | MACH DESC. = 0.8500

MMO/VMO (KCAS) =0.8900/ 360.00 ! MACH CRUISE = 0.8500

THE WEIGHT ITERATION CONVERGES IN © STEPS TO
TOGW = 499000.6 (KP) FOR A WING OF § = 788.000 (MxM) WHICH
GIVES A WINGLOADING OF TOGW/S = 633.249 (KP/MxM)
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