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Kurzreferat

Zweck — Im Rahmen der Vorlesung ,,Flugzeugentwurf” an der Hochschule fiir Angewandte
Wissenschaften Hamburg (HAW) im Sommersemester 2024, unter der Leitung von Prof. Dr.-
Ing. Dieter Scholz, wird in dieser theoretischen Arbeit der Nachentwurf einer ,,Airbus A330-
200” durchgefuhrt.

Methodik — Hierbei steht neben dem eigentlichen Flugzeugentwurf der Einsatz von Excel-
basierten Entwurfswerkzeugen im Vordergrund, die von den Studierenden und Prof. Dr.-Ing.
Dieter Scholz kontinuierlich optimiert werden.Ziel ist es, mit grundlegenden
Eingangsparametern erste Entwurfsparameter zu liefern. Die Vordimensionierung erfolgt
anhand der Anforderungen an das Flugzeug sowie aus den Luftfahrtvorschriften nach CS-
25/FAR Part 25. Im Falle eines Nachentwurfs sind die Top Level Aircraft Requirements
(TLARS) durch die Daten des Flugzeugs eindeutig definiert. Die Auslegung der einzelnen
Flugzeugsegmente (Rumpf, Kabine, Fligel, Hochauftriebshilfen, Leitwerke, Fahrwerke)
erfolgt tber die zugrunde liegenden Gleichungen der Vorlesungsunterlagen. Die in Excel
programmierten Entwurfswerkzeuge basieren auf den entsprechenden Gleichungen und bieten
den Vorteil, mit tiberschaubarem Aufwand schnell Ergebnisse zu liefern. Des Weiteren werden
die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte, Massenprognosen, Schwerpunkte sowie Polaren
bestimmt und im Anschluss eine Entwurfsbewertung (Direct Operating Costs, DOC)
durchgefihrt. Im Weiteren erfolgt die Visualisierung des Entwurfs anhand der generierten
Parameter Uber ein 3D-Modell. Als Tool zur 3D-Visualisierung fungiert das Open Vehicle
Sketch Pad (OpenVSP) der NASA. AbschlieBend erfolgt ein Vergleich der ermittelten
EntwurfsgréRen mit den tatséchlichen Daten einer Airbus A330-200.

Ergebnisse — Die Abweichungen der Ergebnisse des Nachentwurfs liegen unter 5%. Die
Abweichungen zum Referenzflugzeug sind somit zufriedenstellend und zeigen, dass die
angewandten Methoden und Excel-basierten Entwurfswerkzeuge zu realitatsnahen Ergebnissen
flhren.
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Scharnierlinie (hinge line)

innen (inner)

Inflation

intalliert

Kink

Landung (landing)

leading edge aerodynamic chord
Sicherheitslandestrecke (landing field length)
Hauptfahrwerk (main landing gear)
Bugfahrwerk (nose landing gear)
Fahrwerk (landing gear)

Abheben (lift-off)

Warteflug (loiter)

an der mittleren aerodynamischen Fliigeltiefe
maximaler Wert

Minimaler Widerstand (minimum drag)
minimaler Wert

maximale Landemasse (maximum landing)
maximale Startmasse (maximum take-off)
Triebwerksgondel (nacelle)

auflen (outer)

Betriebsleermasse (operating empty)
optimaler Wert

Profil (profile)

Passagier (passenger, pax)

Nutzlast (payload)

Wurzel (root)

Referenz (reference)

Reserve (reserve)

Stromungsabriss (stall)

Sitze in einer Reihe (seats abreast)

Sitz (seat)

Schwerpunkt

Standardflug

System (system)

Spitze (tip)

den Kraftstofftank betreffende Grofe
theoretischer Wert (theory)

Schubumkehr (reverse thrust)

Start (take-off)

Sicherheitsstartstrecke (take-off field length)
Rollfeldabstand
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Seitenleitwerk (vertical tailplane)
vorhanden

Fliigel (wing)

benetzt (wetted)

Economy-Klasse (economy class)

Liste der Abkiirzungen

A/C
AC
ACR
ACN
AEA
BPR
CG
DOC
FG
FAR
HLW
ICAO
LCN
JAR
LER
MAC
NACA
PCR
PCN
PreSTo
SFC
SLW
THS
TLARs
TRW
WG

aircraft

aerodynamic center oder Advisory Circular
Aircraft Classification Rating

Aircraft Classification Number

Association of European Airlines
Nebenstromverhéltnis (bypass ratio)
Schwerpunkt (center of gravity)

Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs)
Rumpfgruppe (Fuselage Group)

Federal Aviation Regulations

Hohenleitwerk

International Civil Aviation Organization

Load Classification Number

Joint Aviation Requirements

Nasenradius (leading-edge radius)

Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe (mean aerodynamic chord)
National Advisory Commitee for Aeronautics
Pavement Classification Rating

Pavement Classification Number

Aircraft Preliminary Sizing Tool

Spezifischer Kraftstoffverbrauch

Seitenleitwerk

Trimmbare Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer)
Top Level Air Requirements

Triebwerk

Fliigelgruppe (Wing group)
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Einleitung

1 Einleitung

Die Aufgabe des Flugzeugentwurfs im praktischen Sinne besteht darin, die ,,geometrische Beschrei-
bung“ eines neuen Flugzeugs zu schaffen. Hierzu wird das neue Flugzeug durch eine Zeichnung
mit drei Ansichten, einem Rumpfquerschnitt, einem Kabinenlayout und einer Liste der ben&tigten
Flugzeugparameter beschrieben. Im abstrakten Sinne besteht die Aufgabe des Flugzeugentwurfs
darin, die Entwurfsparameter so zu bestimmen, dass eine sichere Umsetzung gewéhrleistet wird.
Wenn die Anforderungen und Randbedingungen erfiillt sind, haben wir einen zulédssigen Entwurf,
und wenn die Entwurfsziele optimal erreicht werden, haben wir einen optimalen Entwurf.

/e
o J;)d e — Z :
<@gl —
... ml P emmnnnnmnnn T \ H
A
- \&
=
ToP
AIRBUS A330-200

BOTH FRONT

58mB0 | 192'9"

Bild 1.1: Dreiseitenansicht des A330-200 [1]

Die grundlegenden Flugzeugparameter konnen in Anforderungs- und Entwurfsparameter unterteilt
werden. Es folgt eine Auflistung der Anforderungs- und Entwurfsparameter:

Anforderungsparameter:

Flugleistungen im Reiseflug:
s Nutzlast mpr, (payload)
= Reichweite R (range)
s Machzahl M¢or (Mach number)

Flugleistungen bei Start und Landung;:
» Startstrecke Spopr (take-off field length)

» Landestrecke Sprr (landing field length)
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Einleitung

s Steiggradient 2tes - Segment vorp (climb gradient - 2nd segment)

» Steiggradient, verpasster Anflug yar4 (climb gradient, missed approach)

Entwurfssparameter:

s Startmasse mro (take-off mass)

s Kraftstoffmasse mp (fuel mass)

» Betriebsleermasse mog (operating empty mass)
» Fliigelflache Sy (wing area)

» Startschub Tro (take-off thrust)

Ein moglicher Entwurfsprozess fiir ein Flugzeug ist in Bild 1.2 dargestellt. Die Abfolge der
einzelnen Entwurfsschritte ldsst sich in 2 Kategorien einteilen:

1. Dimensionierung (preliminary sizing):

= Schritt 1 bis 5

2. Entwurf (conceptual design):

= Schritt 6 bis 16

> ¥

1. Anforderungen

¥

2. Vergleichsstudie
.

3. Flugzeugkonfiguration

|

e

5. Dimensionierung

>y

6. Kabine, Rumpf

» &
L %

J
J
J
4. Antriebssystem |
J
J
J

7. Flugel, Querruder, Spoiler

1
10. Masse & Schwerpunkt J--'

11. Stabilitdt & Steuerbarkeit J—

v
12. Fahrwerk ]

v
13. Polare, Gleitzahl, Startmasse J—

[
[
[
[
[
[
[
( 8. Klappensystem =
[
[
[
[
[
[

v
14. Flugleistungen J

¥

—[ 15. Betriebskosten J
¥

( 16. Dreiseitenansicht ]

Bild 1.2: Der Entwurfsablauf eines Flugzeug nach Scholz [2]
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Einleitung

Die Aufgabe besteht darin, eine Dimensionierung und einen Entwurf mit den Methoden des
Flugzeugentwurfs durchzufithren und die Parameter so zu wéihlen, dass der Nachentwurf moglichst
originalgetreu nachgebildet wird.

In dieser Arbeit werden ausschliellich Vorlesungsmaterialien von Prof. Scholz verwendet. Dazu
zéhlen das Vorlesungsskript sowie samtliche Projekt- und Abschlussarbeiten, die in der digita-
len Bibliothek von Prof. Scholz zur Verfiigung stehen. Die im Vorlesungsskript beschriebenen
Entwurfsmethoden sind im Literaturverzeichnis aufgefiihrt, der folgende Entwurf basiert jedoch
ausschliefllich auf den vorgenannten Vorlesungsmaterialien von Scholz.

Alle Kapitel des aktuellen Vorlesungsskripts sind frei zugénglich unter:
= http://LectureNotes. AircraftDesign.org.

Die digitale Bibliothek der Projekt- und Abschlussarbeiten zur Vertiefung der Entwurfsmethoden
ist frei zugénglich unter:
= https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/Arbeiten Abgegeben.html.

Fiir das Flugzeug, den Airbus A330-200, sind im Folgenden alle Auslegungs- und Anforderungs-
parameter (Top Level Air Requirements, TLARs) weitgehendst definiert. Aus diesem Grund
entfallen die Schritte 1 bis 4 des Entwurfsablaufplans [Bild 1.2] und der Nachentwurf beginnt
mit Schritt 5 der Dimensionierung.

Um die Reichweite bei maximaler Nutzlast zu bestimmen, wird das Nutzlast-Reichweiten-
Diagramm in Bild 1.3 herangezogen. Anhand des Diagramms kann bei maximaler Nutzlast
(marpr = 46000 kg) eine Reichweite von R = 4580 NM (8648,84 km) abgelesen werden.

PAYLOAD PAYLOAD
(ka) (x 1000 Ib)

]
120
50000 110
MAX STRUCTURAL PAYLOAD
45000 100
40000 %
80
35 000
70
30 000
60
250001
50
20 000
40
15000
30
10000 \
5000-{ 1g
ol o RANGE
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500 8000 8500 9000 9500 10000  (nm)
| | | | | | ! | | | | | | | RANGE
5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000 12000 13000 14000 15000 16000 17000 18000 (km)

NOTE : THESE CURVES ARE GIVEN FOR INFORMATION ONLY
THE APPROVED VALUES ARE STATED IN THE "OPERATING
MANUALS" SPECIFIC TO THE AIRLINE OPERATING THE AIRCRAFT.

MAX ZERO FUEL WEIGHT : 170 000 kg
MAX TAKE-OFF WEIGHT : 242 000 kg

Bild 1.3: Nutzlast-Reichweiten-Diagramm nach Airbus [3]
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Einleitung

In Tabelle 1.1 werden die Anforderungs- und Entwurfsparameter des A330-200 aus verschiedenen
Quellen gegeniibergestellt. Basierend darauf werden die Referenzwerte fiir die weitere Auslegung
des Flugzeugs ausgewahlt.

Tabelle 1.1: Flugzeugdaten der A330-200 aus unterschiedlichen Quellen

Bezeichnung Formelzeichen Wikipedial Airbus?3 Blog?*?
Passagieranzahl NPAX 253 244 253
Startstrecke STOFL 2770 m - 2220 m
Landestrecke SLFL 1730 m - 1750 m
i‘z;hgit;a:l R 7963,60 km 8648,84 km 8056,20 km
Max Nutzlast MMPI, 49400 kg 46000 kg 49500 kg
Max Startmasse MMTO 238000 kg 242000 kg 233000 kg
Max Landemasse MML 182000 kg 182000 kg 182000 kg
Betriebsleermasse MOE 120600 kg 124000 kg 120500 kg
Elet;tankmasse myzE 170000 kg 166000 ke 170000 kg
Kraftstoffmasse mg 68000 kg 76000 kg 63000 kg
Startschub Tro 632000 N 622752 N 632600 N
Machzahl Mcr 0,82 0,86 0,81
Fluggeschwindigkeit Ver 241,94 m/s - 241,67 m/s
Fliigelfliche Sw 361,60 m? - 361,60 m?

https://en.wikipedia.org/wiki/Airbus_A330

https://aircraft.airbus.com/en/aircraft /a330-advanced-to-boost-profitability /a330-200

https://www.airlines-inform.com/commercial-aircraft /airbus-a330-200.html

1
2
3 https://www.airbus.com/sites/g/files/jlcbtal36/files/2021-11/Airbus- Commercial- Aircraft- AC- A330.pdf
4

http://www.airplanepics.ch/Flugzeugtypen/A%20330-200.html

Tabelle 1.2: Gewahlte Referenzwerte der Anforderungs- & Entwurfsparameter

Bezeichnung Formelzeichen Gewahlter Wert
Passagieranzahl NPAX 244
Startstrecke STOFL 2770 m
Landestrecke SLFL 1750 m
Reichweite bei max Nutzlast R 8648,84 km (4580 NM)
Max Nutzlast MMPL 46000 kg
Max Startmasse MMTO 242000 kg
Max Landemasse ML 182000 kg
Betriebsleermasse MOE 124000 kg
Max Leertankmasse MMZF 166000 kg
Kraftstoffmasse ¥a 76000 kg
Startschub Tro 622752 N
Machzahl Mcr 0,86
Fluggeschwindigkeit Ver 241,94 m/s
Fligelfliche Sy 361,60 m?
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Dimensionierung

2 Dimensionierung

Die Dimensionierung (,preliminary sizing*) erfolgt im Wesentlichen nach dem Vorlesungsskript
von Scholz [2], welches auf der Methode nach Loftin, aber auch auf anderen Ansétzen (z.B. nach
Raymer und eigenen Anteilen nach Scholz) basiert.

Die Durchfithrung der Dimensionierung erfolgt mit dem Tabellenkalkulationsprogramm ,,PreSTo-
Classic® (PreSTo - Aircraft Preliminary Sizing Tool).

= https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/Flugzeugentwurf.html.

2.1 Landestrecke

Grundlage fiir die Analyse der Landestrecke sind die Luftfahrtvorschriften. Nach JAR 25.125 ist
die Sicherheitslandestrecke vorgeschrieben, wonach ein Flugzeug nur dann auf einem Flugplatz
landen darf, wenn die Sicherheitslandestrecke kiirzer ist als die verfiighbare Landestrecke. Die
Sicherheitslandestrecke errechnet sich aus der Landestrecke und einem Sicherheitsfaktor, der fiir
Jets 1,667 betrégt.

Eine Statistikgleichung mit der Konstanten k4pp = 1,70 \/m/s? von Loftin stellt fiir strahlge-
triebene Flugzeuge einen Zusammenhang zwischen der Sicherheitslandestrecke und der Anflugge-
schwindigkeit her. Die Anfluggeschwindigkeit ergibt sich aus

m
Vapp = kapp -V Srrr = 71,20 . (2.1)

Die Flachenbelastung bei maximaler Landemasse ergibt sich aus folgendem Zusammenhang:

ML
Sw

=kr-0-CLmaxL - SLFL (2.2)

Der Sicherheitsfaktor fiir Jets von 1,667 ist in der obigen Formel bereits enthalten. Der Lande-
vorgang findet zudem auf Meereshéhe (Standardatmosphére) statt, woraus sich ein 0 = 1 und
ein k;, = 0,107 kg/m? ergibt.

Fiir den maximalen Auftriebsbeiwert wird nach Loftin ein Wert von Cf 42,1 = 2,8 angesetzt
[Bild 2.1].

Daraus ergibt sich nach Gl. (2.2) eine Fldchenbelastung bei maximaler Landmasse von

myr
Sw

k
— 524,30 -2

m
Die maximale Flachenbelastung, die sich aus der Anforderung an die Sicherheitslandestrecke des
Flugzeugs ergibt, kann nun mit der folgenden Gleichung berechnet werden.

myro _ myL/Sw
Sw marr/myTo

(2.3)

Im néchsten Schritt wird das Verhaltnis der maximalen Landemasse zur maximalen Startmasse
bestimmt. Nach den festgelegten Referenzwerten [Tabelle 1.2] liegt das Verhéltnis der Landemasse
zur Startmasse bei

= 0,77 (2.4)
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Dimensionierung

Mit dem Verhéltnis von mysr/myro = 0,77 kann Anschluss mit Gl. (2.3) die maximale Fla-
chenbelastung bestimmt werden.

MMTO kg
= 680,91 —
Sw m?
Cﬂmax
Cﬁmax Cﬂma.x c
(TOlal] Wt min
2) Grundprofil e 145 - 152

Normalklappe ;. 225 080 237

b) Wolbklappen | Spaltklappe = 260 LIS 273

e ‘-=.. 280 135 295
e LU 240 095 243
Spreizklappe * ?
c) Spreizklappen
Zap-Klappe 250 105 253
d) Doppelflgel (Junkers) — 225 08 225
¢) Fowler-Klappen A 2,30 1,35 295
f) Vorflogel o e 200 055 200

Vorfliigel und -
Normalklappe ¢ 245 1,00 258

Vorflugel und -
Spaltklappe ¢ CLLLITTRG> 270 125 284

g) Kombinationen

Vorfliigel und
poppet. (Mg~ 2% 145 305
Spaliklappe

Fowler-Klappen
mit Vorfugel  f QL == 300 155 315

N

Bild 2.1: Maximale Auftriebsbeiwerte [4]

2.2 Startstrecke
Nach einer statistischen Auswertung nach Loftin ergibt sich fiir Flugzeuge mit Strahltriebwerken

folgender Zusammenhang zwischen Schub-Gewichtsverhéltnis und Fliachenbelastung:

_ Tro/(mmro-9) kro
a - o
marro/Sw SstorrL - 0 - CLmaz,TO

(2.5)
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Dimensionierung

Hierbei ist der Faktor kro = 2,34 m3/kg und die Sicherheitsstartstrecke betrigt entsprechend
der Anforderung. Da der Start ebenfalls auf Meereshéhe angenommen wird, ergibt sich auch hier
fiir die relative Luftdichte o = 1. Fiir den maximalen Auftriebsbeiwert beim Start gilt folgender
Ansatz:

CL,max,TO = 0’8 : CL,max,L = 2724 (26)

Eingesetzt in Gl. (2.5) ergibt sich ein Verhéltnis aus Schub-Gewichtsverhéltnis zu Flédchenbelastung

von
2

a=377-1074"2
kg

Die Abhebegeschwindigkeit kann nach folgender Beziehung berechnet werden und ergibt sich zu

% muro 1
Sw  CLmax,TO

Vior = = 69,78 % (2.7)

wobei fiir die Luftdichte gilt p = pg = 1,225 kg/m?>.

2.3 Steigrate im 2. Segment

In JAR 25.121 wird fiir Flugzeuge mit zwei Triebwerken gefordert, dass bei ausgefallenem
Triebwerk im 2. Segment immer noch ein Steiggradient von mindestens 2,4 % erreicht wird, was
auf den erforderlichen Bahnneigungswinkel von

Steiggradient

—0.02 2.
[0 ) 0,023995 rad (2.8)

v = arctan <

Um den Minimalwert des Schub-Gewichtsverhéltnisses bestimmen zu kénnen, muss zunéachst
eine Abschitzung der Gleitzahl im 2. Segment mit folgendem Néherungsverfahren vorgenommen
werden.

L Cr

() e
D Cpp + gﬁ&e

(2.9)

Dabei wird die benétigte Streckung mit Hilfe der Spannweite von b = 60,30 m und der Tragfli-
gelfliche von Sy = 361,60 m? ermittelt:

A=—— =10,05 (2.10)

Der Oswald-Faktor wird wegen der ausgefahrenen Klappen und Vorfliigel mit e = 0,7 abgeschétzt.
Der Auftriebsbeiwert im 2. Segment wird mit folgender Gleichung bestimmt:
CL,max,TO

CL?TO = T = 1,56 (211)

Der Faktor 1,44 ist dadurch bedingt, dass der Steigflug im 2. Segment mit Vo = 1,2 - Vs 1o
durchgefiihrt wird. Folglich wird nur noch der Profilwiderstandsbeiwert zur Bestimmung der
Gleitzahl benotigt. Der Profilwiderstandsbeiwert setzt sich aus dem Nullauftriebswiderstand und
den Zusatzwiderstdnden durch das Hochauftriebssystem und gegebenenfalls durch das Fahrwerk
zusammen.

C’DP = CDO + AC’Dflap + ACvDsla,t + AC(Dgear (212)
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Tabelle 2.1: Ermittlung der Zusatzwiderstidnde fiir Cp, nach Scholz [2]

Formelzeichen Wert Bemerkung
Cpo 0,02 -
AC’Dﬂap fur Cr, = 1,3 : Klappen 15° Cpyy,, = 0,01

fiur Cr, = 1,5 : Klappen 25° Cpyy,, = 0,02

fir C, = 1,7 : Klappen 35° Cpyya, = 0,03
ACp,,., - vernachléssigbar
ACD,car 0,015 sofern Fahrwerk ausgefahren

= Der Nullwiderstandsbeiwert betragt Cp, = 0,02.

= Der Widerstandsbeiwert Cp,,, ist abhéngig von der Klappenstellung und damit vom
Auftriebsbeiwert in der jeweiligen Konfiguration. Fiir den Auftriebsbeiwert im 2. Segment
(Cr = 1,56) ergibt sich nach Interpolation demnach ein Wert fiir Cp,,, = 0,014.

= Der Widerstandsbeiwert fiir ACp_, , ist vernachlissigbar.

= Da das Fahrwerk nicht ausgefahren ist, entfillt ebenfalls der Widerstandsbeiwert des
Fahrwerkes ACp,,, -

Dies fiithrt zu einem Profilwiderstandsbeiwert von

Cp, =Cp, + ACDflap + ACDSW =428 - 1072

Mit dem errechneten Profilwiderstandsbeiwert lésst sich mit Gl. (2.9) die Gleitzahl fiir das 2.
Segment bestimmen:
Ero = 10,22

Mit der Gleitzahl kann nun der minimale Wert fiir das Schub-Gewichtsverhaltnis bestimmt

werden. T N )
TO .
— . 3 2.13
maTo -9 <N—1) <L/D“””) (2.13)

wobei IV die Anzahl der installierten Treibwerke entspricht. Mit den Ergebnissen erhilt man
nach Gl. (2.13) demnach

Tro

—— =0,244
mmprTOo - 9

2.4 Steigrate beim Durchstartmanover

Der Rechengang zum Durchstartmandéver ist sehr dhnlich dem Rechengang zum 2. Segment. In
JAR 25.121 wird fiir Flugzeuge mit zwei Triebwerken diesmal gefordert, dass bei ausgefallenem
Triebwerk ein Durchstartmanover mit einem Steiggradienten von mindestens 2,1% moglich ist,
was nach Gl. (2.8) auf den erforderlichen Bahnneigungswinkel von v = 0,020997 rad fiihrt.

Der Auftriebsbeiwert beim Durchstarten betragt:

C’LrnaxL
Crp=—"""

= =1 2.14
) 1769 ’66 ( )

Bei der Abschétzung der Gleitzahl muss nach FAR Part 25 hier beachtet werde, dass das Fahrwerk
beim Durchstarten ausgefahren ist, was eine Erhchung des Profilwiderstandsbeiwerts Cp, zur
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Folge hat. Der bereits in Gl. (2.12) berechnete Profilwiderstandsbeiwert wird mit dem ACp,,,,
aufsummiert, was zu einem vergroflertem Profilwiderstandsbeiwert fiihrt.

Cp, =Cp, + ACp,,,, + ACp,,,, + ACp,,,, =6,28-1077

Die Fliigelstreckung und Oswald-Faktor bleiben gegeniiber dem 2. Segment unveréndert, so dass
die Gleitzahl beim Durchstarten nach Gl. (2.9) ermittelt werden kann.

Ep =38,76

Fir das Durchstartmanéver lautet die Gleichung zur Bestimmung des Minimalwertes des Schub-
Gewichtsverhéltnisses:

TTO ( N ) < 1 . > mry,
= . + sin - — 2.15
mmrTo - g N -1 L/D " marro ( )
Mit dem Verhéltnis masr,/maro = 0,89 ergibt sich ein Mindest-Schub-Gewichtsverhéltnis von

Tro
mprTo g

= 0,208

2.5 Reiseflug

Im Reiseflug werden die Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhéltnis getrennt voneinander
bestimmt, wobei davon ausgegangen wird, dass das Flugzeug die gewahlte Reiseflugzahl im
stationdren Geradeausflug erreicht. Da es nicht moglich ist, das Schub-Gewichtsverhéltnis als
Funktion der Fliachenbelastung zu berechnen, werden beide Parameter als Funktion der Flughohe
berechnet. Der Zusammenhang zwischen der Flachenbelastung und dem Schub-Gewichtsverhéltnis
ergibt sich iiber die gemeinsame Flughohe.

2.5.1 Schub-Gewichtsverhaltnis
Das Schub-Gewichtsverhéltnis ergibt sich zu
Tro 1

— 2.16
muyro -9 (Ter/Tro) - L/D (2:16)
Fiir das Verhéltnis aus Reiseschub zu Startschub gilt:
T 1
“CR _ (0,0013 pt — 0,0397) — - her — 0,0248 1 40,7125 (2.17)
TO km

bei einer Reiseflughdhe von h.. = 14751 m und einem Nebenstromverhéltnisses von p = 5.

Die maximale Gleitzahl im Reiseflug nach Raymer lasst sich bestimmen durch:

(é)max =k, - ‘/&Uejsw (2.18)

Der Parameter k. ist hier ein Erfahrungswert nach Raymer, fiir den k. = 15,8 angesetzt wird.
Fiir das Verhéltnis von benetzter Oberflache zu Fligelfliche wird nach Bild 2.2 ein Wert von
Swet/Sw = 6,2 gewihlt, sodass sich mit Gl. (2.19) fir die Gleitzahl im Reiseflug ein Wert von

L

<D)max = Epas = 20,12 (2.19)
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ergibt. Der zugehorige Auftriebsbeiwert bei maximaler Gleitzahl bzw. minimalem Widerstand

lautet:
mAe

= —— =0,67 2.20
Lmd = 55— (2.20)

Das Auftriebsverhaltnis Cr,/Cr mq wird durch das Verhéltnis der Reisegeschwindigkeit zur
Geschwindigkeit des geringsten Widerstandes bestimmt.

o)) 1
= 2.21
C’L,md (V/de)2 ( )
Daraus kann der Schliefllich der Auftriebsbeiwert im Reiseflug bestimmt werden:
Cr md
Cr,=0Cy, =——=10,65 2.22
s'CR (V/de)2 ( )
Sm-r / SI!'
A
8
- 7.80
- B-47 7.01 AZZ1-200
A — "o
i A G.SJ‘L A
6,35/ | A320-200 . P
- ;R{ - B737-300 Eﬁ || Fokker 100
6 J T
5
4 B A340-300
3 B 290
: YB-49 2,20 Avro Vulean
2 — A

Bild 2.2: Flugzeugformen und benetzte Oberfliche nach Scholz [2]
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2.5.2 Flachenbelastung

Schliefilich muss noch die Flidchenbelastung als Funktion vom Auftriebsbeiwert, Machzahl und
Luftdruck bestimmt werden. Daraus folgt:

MMTO _ ClLer - Mor?
Sw g

: % - p(h) (2.23)

Fiir den Isentropenexponent gilt v = 1,4. Der Druck P(h) hiangt von der Flugzeughohe ab und
wird aus der Standardatmosphére ermittelt. In einer Hoéhe von 0 bis 11 km gilt:

p(h) = po - (1 = 0,02556 - h)*> (2.24)

und in einer Hohe ab 11 km bis 20 km gilt:

p(h) = 22632 Pa - =157 km ™t (=11 km) (2.25)

Die Ergebnisse der Schub-Gewichtsverhéltnisse, dem Verhéltnis von Reiseschub zu Startschub
und der Flachenbelastungen sind in Tabelle 2.2 aufgelistet.

Tabelle 2.2: Ergebnisse fiir Reiseflugbedingungen

Flughthe Druck relativer Schub Schub- Flachenbelastung
Gewichtsverhéltnis
h [km] p(h) [Pal Ter/Tro Tro/(muro - 9) murro/Sw
[kg/m?]
0 101325 0,589 0,085 3469
1 89873 0,555 0,090 3077
2 79493 0,522 0,095 2722
3 70105 0,489 0,102 2400
4 61636 0,456 0,109 2110
5 54015 0,423 0,118 1849
6 47176 0,389 0,128 1615
7 41056 0,356 0,140 1406
8 35595 0,323 0,154 1219
9 30737 0,290 0,172 1052
10 26431 0,257 0,194 905
11 22627 0,223 0,223 775
12 19316 0,190 0,262 661
13 16498 0,157 0,317 565
14 14091 0,124 0,402 482
15 12035 0,091 0,550 412
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2.5.3 Entwurfsdiagramm

Mit den bisherigen Dimensionierungsergebnissen kann nachfolgend das Entwurfsdiagramm erstellt
werden, in dem der geeignete Entwurfspunkt festgelegt werden kann. Der Auslegungspunkt stellt
das optimale Verhéltnis zwischen der Flachenbelastung und dem Schub-Gewichtsverhiltnis des
Flugzeugs dar.

0 6 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T
’ —— Reiseflug
—— Durchstarten
0,55 :
\ —— 2. Segment
\ Start

\ —— Landung

0,5

0,45

“O
e

=
w
t

=

O

ot W
R |

Schub-Gewichtsverhéltnis |-]
o
b0

0,15
0,1

0,05

| | | | | | | |

| | | | | | | | | | |
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Flichenbelastung [kg/m?]

| | | | |
%00 400 500 600
Bild 2.3: Entwurfsdiagramm

Flachenbelastung:

k
marro/Sw = 678,70 2
m

Schub-Gewichtsverhéltnis:

Tro

—— =10,257
mmTo " g

2.5.4 ReiseflughGhe

Der néchste Schritt ist die Bestimmung der Reiseflugh6he. Dazu muss zunéchst das Verhéltnis
von Reiseflug- zu Startschub ermittelt werden.
T 1
oR _ (2.26)
Tro _Tro _.g. (L)
(mmro-9) D max
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Die Reiseflugh6he ergibt sich nun durch Umstellen der Gl. (2.17) zu

_ Tcr/Tro +0,0248u — 0,7125

hor = km = 11,90 k 9.27
CR 0,00131 — 0,0397 = LI (227)

Der Reiseflug findet demnach in der Stratosphére bei einer Temperatur von 9or = 216,65 K und
einer Schallgeschwindigkeit von acr = 295,11 m/s statt, woraus sich eine Reisefluggeschwindigkeit

von m
Vor = Mcgr - acr = 254 — (2.28)
S

ergibt.

2.6 Bestimmung der Entwurfsparameter

Mit der Fliachenbelastung und dem Schub-Gewichtsverhdltnis aus dem Entwurfsdiagramm werden
die Entwurfsparameter, wie Schub, Massen und Fliigelfliche bestimmt.

2.6.1 Betriebsleermassenanteil

Fiir das Verhéltnis von Betriebsleermasse zu maximaler Startmasse kann mit Hilfe der einer
statistischen Gleichung nach Loftin und dem ermittelten Schub-Gewichtsverhéltnis folgender
Wert berechnet werden.

T
MOE_ _ (93 41,04 ——1O

MMTO (maro - 9)

= 0,497 (2.29)

2.6.2 Kraftstoffanteil

Um das Kraftstoffverhéltnis zu bestimmen, muss zuerst der Kraftstoffanteil der einzelnen Flug-
phasen bestimmt werden. Dabei wird der gesamte Flug in einzelne Flugphasen unterteilt. Die
Flugphasen bestehen aus dem Triebwerksstart und -Warmlauf (1), Rollen (2), Start (3), Steigflug
(4), Reiseflug (5), Warteschleife (6), Sinkflug (7) sowie der Landung (8). Uber die Nummer der
Flugphase wird die Masse an ihrem Beginn angegeben. Die einzelnen Phasen werden exemplarisch
in Bild 2.4 & 2.5 dargestellt.

engine start, warmup
taxi

take-off

climb and accelerate
cruise 5 6
loiter

descent

landing taxi shutdown

cON U B WM

Bild 2.4: Flugphasen nach Scholz [2]
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CR LOI
]
CR
CLB DES a
CLBa DES,
ES T TO MA L,T
o

Bild 2.5: Flugphasen inklusive ,missed approach® nach Scholz [2]

Mit Gl. (2.30) werden die Massenverhéltnisse von einzelnen Flugphasen multipliziert und das
Produkt aller Flugphasen wird ,,mission fuel fraction® My, genannt. Die Flugphasen 1 und 2
bleiben bei Ermittlung der maximalen Startmasse unberticksichtigt. Fiir die Flugphasen 3, 4, 7
und 8 werden die Massenverhéltnisse fiir Transport-Jet dem Bild 2.4 entnommen.

mg mg MMy Mg M5 1My mg

mg MMy Mg M5 14 N3 m3

Engine Taxi Take-off Climb Descent Landing
Start, Taxi,
Warm-up Shutdown
Mission
Phase No. 1 2 3 4 7 8
Airplane Type:
1. Homebuilt 0.998 0.998 0.998 0,995 0,995 0.995
2. Single Engine 0.995 0.997 0.998 0.992 0.993 0.993
3. Twin Engine 0.992 0.996 0,996 0.990 0.992 0.992
4. Agricultural 0.996 0.995 0.996 0.998 0.999 0.998
5. Business Jets 0.99%0 0,995 0.995 0.980 0.990 0.992
6. Regional TBP's 0.990 0.9935 0.995 0,985 0,985 0.995
7. Transport Jets 0.990 0.99%0 0.995 0.980 0.990 0.992
8. Military 0.990 0.9%0 0.99%0 0.980 0.990 0.995
Trainers
9. Fighters 0.99%0 0.990 0.99%90 0.96-0.90 0.990 0.995
10, Mil.Patrol, 0.990 0.990 0,995 0.980 0.990 0.992
Bomb, Transport
11, Flying Boats, 0.992 0.99%0 0.996 0,985 0.990 0.990
Amphibious,
Float Airplanes
12, Supersonic 0.99%0 0.995 0.995 0.92-0, 87 0.985 0.992
Cruise
Notes: 1. The numbers in this table are based on experience or on judgment.
2. There is no substitute for common sense! If and when common sense
so dictates, the reader should substitute other values for the
fractions suggested in this table.

Bild 2.6: ,Mission segment mass fractions® nach Scholz [2]

Die Masseverhéltnisse fiir den Reiseflug und den Warteflug sind nach Breguet‘schen Reichweiten-
formel zu bestimmen. Fiir den Reiseflug eines Jets lautetet der Reichweitenfaktor

(L/D)CR -Ver
c-g

B, = (2.31)
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Mit den bereits bekannten Werten fiir Gleitzahl und Reisefluggeschwindigkeit ergibt sich mit
einem nach Raymer angenommenen Wert fiir den schubspezifischen Kraftstoffverbrauch (SFC)
von ¢ = 1,42 - 107 kg/Ns der Reichweitenfaktor zu

By =3,25-10"m

Fiir das Massenverhéltnis im Reiseflug gilt:

My, =€ B = 0,770 (2.32)

mit der Euler’sche Zahl e = 2,7183. Fiir das Massenverhéltnis fiir die erforderliche Reserveflug-
strecke gilt:

Rres

Mjfrps =€ Bo =0,976 (2.33)

Dabei muss die Reserveflugstrecke unter der nach FAR Part 121 fiir Langstreckenflugzeuge
geforderten internationalen Reserve liegen. Die Reserven sind in Tabelle 2.3 aufgelistet.

Tabelle 2.3: Bedingungen fiir die Reserveflugstrecke nach Scholz [2]

Fiir domestic reserves [FAR Part 121] Ries = R, = 200 NM
Fiir international reserves [FAR Part 121] Ries =0,1-R+ R,

Fiir international reserves nach iiberlicher Auslegung | Ryes = 0,05- R+ R,

Fiir das Massenverhéltnis im Warteflug gilt:

t
Mipor = e B: = 0,986 (2.34)
wobei ¢ die erforderliche Flugzeit ist, die nach FAR Part 121 fiir internationale Reserven mit ¢ =
1800 s festgelegt ist. Der Zeitfaktor B, ergibt sich aus

Ver

B; =1,28-10"s (2.35)

Es folgt die Berechnung der Masseverhéltnisse fiir den Standardflug und fiir den Flug mit
Reserven:

»Mission fuel fraction® fiir den Standardflug:

Mygsta = Mggro - Mygors - Myycor- MygpEs - Mys1 (2.36)

»,Mission fuel fraction® mit den vorgesehenen Reserven:

Myfres = Myrorp - Mygres - MyspEs - My Lor (2.37)

In den nachfolgenden Tabellen 2.4 - 2.5 sind jeweiligen Kraftstoffmassenanteile dargestellt.
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Tabelle 2.4: Kraftstoffmassenanteile vom Standardflug

Massenverhéltnis Flugphase Wert
M¢sro (m4d/m3) take off 0,995
M¢scrp (mb/m4) climb 0,980
M¢s.or (m6/mb) cruise 0,770
My¢ prs (m8/mT7) descend 0,990
Mgt 1, (m9/m8) landing 0,992
My sta fuel fraction, standard flight 0,738

Tabelle 2.5: Kraftstoffmassenanteile einschliefllich Reserven
Massenverhéltnis Flugphase Wert
My ror (m7/m6) loiter 0,986
M¢scr (mb/m4) climb (missed approach) 0,980
Myt rES fuel fraction, extra distance 0,976
M¢rpEs (m8/mT) descend (missed approach) 0,990
Myf res fuel fraction, all reserves 0,934

Daraus ergibt sich eine ,,Mission fuel fraction® von

My = My sta- Myfres = 0,689

Eingesetzt fiihrt dies zu einem Kraftstoffanteil von

mpg

=1— M =0,311
mmpTo 1

2.6.3 Nutzlast

(2.38)

(2.39)

Die maximale Nutzlast setzt sich zusammen aus der Masse der Passagieren und Frachtmasse.
Die Anzahl der Sitze und die Frachtmasse kénnen aus den TLARs und aus statistischen Werten
nach Roskam I entnommen werden. Die Frachtmasse liegt bei mcqrgo = 21917 kg. Die Massen

der Passagiere sind aus Tabelle 2.6 zu entnehmen.

MpPL = MPAX * Nseat * Mcargo = 46000 kg

Tabelle 2.6: Die durchschnittlichen Massen von Passagieren und Gepéck [2]

kurz- und
L treck
Mittelstrecke angstrecke
Masse eines Passagiers 79,40 kg 79,40 kg
Masse des Gepécks eines Passagiers 13,60 kg 18,10 kg
> Summe 93,00 kg 97,50 kg
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2.6.4 Berechnung von Massen, Startschub und Fliigelfldche

Zur Ermittlung der maximalen Startmasse muss die maximale Nutzlast, welche als Entwurfspa-
rameter festgelegt ist, die Kraftstoffmasse und die Betriebsleermasse bestimmt werden.

myro = myprL +mp+ mog (2.41)

Nach Umformen der Gl. (2.41) und einsetzen der Verhéltnisse ergibt sich eine maximale Startmasse
von

mpPL
MMTO = T gy = 240212,38 kg (2.42)
mpTO mpmTO

Daraus konnen der Startschub und die Fliigelfliche mit den Daten aus dem Entwurfsdiagramm
berechnet werden.

T
Tro = mwmro - g - (TO> = 605611,53 N (2.43)
MMTO - 9
_ Sw_ _ 2

SW = MMTO * = 353,93m (2.44)

MMTO

Die Kraftstoffmasse betrigt somit

mp = muro - — 2t = 74760,07 kg (2.45)

MMTO

Die Betriebsleermasse kann aus dem Verhéltnis von Gl. (2.29) und der maximalen Startmasse

bestimmt werden.
mok

mmTo

MOE = MMTO * = 119452,55 kg (2.46)

2.7 Uberpriifung der maximalen Landemasse

Nachdem die fiinf Flugphasen untersucht und alle relevanten Massen bestimmt wurden, ist zu
priifen, ob das Verhéltnis der Landemasse zur Startmasse nicht grofler ist als das angenommene
bzw. das geforderte Verhéltnis der Landemasse zur Startmasse. Die maximale Landemasse muss
mindestens eine Landung des voll beladenen Flugzeugs plus Reservekraftstoff erlauben.

Die maximale Leertankmasse:

mpyzr = Mog + mypr, = 165452,31 kg (2.47)

Die Masse des Reservekraftstoffes:

MFEres = MMTO * (1- Mff,res) = 15955,21 kg (2.48)

Die maximale Landemasse:

mr = mpypr + MOE + MEyres = 184963,53 kg (2.49)

Uberpriifung der Annahme:

MML 2 MMZF + MEres (2.50)

184963,53 kg > 181407,52 kg

Zusammenfassend ldsst sich feststellen, dass die Dimensionierung erfolgreich verlaufen ist.
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2.8 Vergleich der Dimensionierungsergebnisse mit dem Referenzflugzeug

Die Tabelle 2.7 enthélt eine Zusammenstellung der erzielten Entwurfsergebnisse im direkten
Vergleich mit den Referenzwerten des A330-200.

Tabelle 2.7: Abweichungen der Entwurfsergebnisse mit den TLARs

Bezeichnung Formelzeichen  Entwurfsergebnis TLARs A% Abweichung
Max Startmasse mro 240212 kg 242000 kg 0,74 %
Max Landemasse ML 184964 kg 182000 kg 2,68 %
Betriebsleermasse MOE 119453 kg 124000 kg 3,81 %
Kraftstoffmasse mpg 74760 kg 76000 kg 3,69 %
Leertla\x/fijinasse myzE 165452 kg 166000 kg 2,75 %

Startschub Tro 605612 N 622752 N 2,75 %

Fliigelfliche Sy 354 m? 361,6 m? 2,17 %

Die ermittelten Abweichungen liegen mit einem Wert von unter 4 % auf einem sehr zufriedenstel-
lenden Niveau. Jedoch ist an dieser Stelle zu beriicksichtigen, dass die ermittelten statistischen
Werte lediglich Naherungswerte darstellen und in der Regel eine gewisse Fehlerabweichung zum
tatséchlichen Wert aufweisen. Bei der Berechnung wurden hauptséchlich theoretische (statistische)
Werte verwendet.
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3 Rumpfauslegung

Die Rumpfauslegung erfolgt mit dem Tabellenkalkulationsprogramm ,, PreSTo-Cabin®.
= https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/PreSTo.html

3.1 Rumpfquerschnitt

Fiir den Rumpf ist ein kreisférmiger Rumpfquerschnitt vorgesehen, der die Festigkeitsanforderun-
gen einer aufgrund der Flughohe erforderlichen Druckkabine am besten erfiillen kann.

Zunéchst wird der nach Roskam IIT optimale Schlankheitsgrad von Arp = 8 angestrebt. Mit dem
Kehrwert des Schlankheitsgrades ergibt sich

1
=012 (3.1)
AR

und der Passagierzahl von npax = 244 ergibt sich nach Bild 3.1 eine Sitzanzahl von ng4a = 8
Sitzen pro Reihe.
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Bild 3.1: Anzahl der Sitze pro Reihe als Funktion der Passagierzahl nach Scholz [2]

Néherungsweise kann die Anzahl der Sitze pro Reihe auch mit der Gleichung;:
nga = 0,45 - /npax ~ 7,00 (3.2)

bestimmt werden. Nach JAR 25.817 sind fiir einen Wert nga > 5 zwei Génge vorzusehen.
Entsprechend wird nach Gl. (3.2) zwei Génge vorgesehen.

Um eine hohe Passagierzahl und einen angemessenen Passagierkomfort zu gewédhrleisten, wird
sich an den Airbus-Standards orientiert [Bild 3.2]. Fiir eine Zweierbank mit Armlehnen wird ein
Wert von 44 in und fiir eine Viererbank mit Armlehnen ein Wert von 86 in angesetzt. In der
Business Class wird ein etwas groflerer Zweiersitz mit Riickenlehne mit 54 in festgelegt.

30


https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/PreSTo.html

Rumpfauslegung

Die Gangbreite fiir die Economy Class betragt wgisie yc = 20 in, wodurch auch die Mindestanfor-
derungen in JAR 25,815 erfiillt werden. Aus Komfortzwecken wird eine etwas hohere Gangbreite
fiir die Business von wgyise,pc = 23 in gewahlt.

053m i
(21in) ™
L 0.53m . 1.37m 1.37 m )
(21 in) (54 in) (54 In) \
CLY 1) " |1 [ Y (L
\ 5.64 m |
‘ 2221in) '

ECONOMY CLASS, 8 ABREAST

0.46 m 048 m

el ] [
T (T u?

‘ 208m

(82 in)
518m
(204 in)

Bild 3.2: Typische Konfiguration einer Innenraumgestaltung der A330-200 [3]

Wird berticksichtigt, dass zwischen Auflensitz und Kabinenwand ein Abstand von 0,025 m vorliegt
[Bild. 3.3], erhélt man einen Rumpfinnendurchmesser von

dpp = (86 +2- 44 +2-20) in - 0,0254 — +2-0,025m = 5,49m (3.3)
m

Mit folgender empirisch gewonnener Gleichung nach Marckwardt kann vom Innen- auf den
Auflendurchmesser geschlossen werden:

dpo = dp = 0,084m + 1,045 - dp; = 5,82m (3.4)

Folglich ergibt sich eine Wanddicke des Rumpfes (links und rechts) von

Ad = (dpp — dFJ) = 0,33m (3.5)
Die Ergebnisse des Innendurchmessers als auch der Auflendurchmesser des Rumpfes liegen dicht
an den Airbus Werten, was die giiltig der Naherungsgleichungen unterstreicht. Fiir den Weiteren

Um eine nach Raymer ausreichende Ganghohe von hg,;sqe = 79 in zu gewéhrleisten, wird der
Kabinenboden unterhalb der Mittellinie des Querschnittes angeordnet. Eine Absenkung von Ah
= 0,375 m ist liefert dabei zufrieden stellende Werte.
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Nach Schmitt liegt die benétigte Fulbodendicke bei

t floor = 0,035 - dpo = 0,198 m (3.6)
Dext = 1.07 Dirt .
0.08 m
0.084 m
son i
435m -
i i
025 m
E € €
S =gl 8 - [
| 3
A80m

\ 0.0350DF
0.05m Z//

-0im

Bild 3.3: Mafle von Passagier, Sitzen, Kabine & Frachtraum nach Scholz [2]

Bevor mit der Erstellung des Rumpfquerschnitts begonnen werden kann, miissen die Kabinen-
bodenbreite, Hohe der Tiirschwelle, die Frachtraumbreite und die Frachtraumhoéhe bestimmt
werden.

Kabinenbodenbreite:
d 2
bcabin,ﬂoor =2 \/(?) — (Ah)2 = 5,44m (37)
Hohe der Turschwelle:
d
hdoor = 20 — Ah=253m (3.8)
Frachtraumbreite:
drr\?
bcargo,ﬂoor =2- (27> - (Ah + dﬁoor)2 = 9,36 m (39)
Frachtraumhohe:
d
Rfloor = ;’I — (AR = dgoor) = 2,17Tm (3.10)

Folglich kann der Rumpfquerschnitt der Economy und Business Class erstellt werden. Zudem ist
eine tabellarische Zusammenstellung der gewédhlten Auslegungsparameter fiir die Economy &
Business Class beigefiigt.
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Bild 3.4: Rumpfquerschnitt der Economy Class, erstellt mit PreSTo-Cabin
Tabelle 3.1: Dimensionierung des Rumpfquerschnitts fir die Economy Class (YC)

Parameter Formelzeichen Entwurfsergebnis [in]  Entwurfsergebnis [m]
Auflendurchmesser dr,0 229 in 5,82 m
Innendurchmesser dp 1 216 in 5,49 m
Rumpfhautdicke Ad 13 in 0,33 m
Hohendifferenz Ah 15 in 0,38 m
Dicke Flurboden dfioor 8 in 0,19 m
Kabinenbodenbreite beabin, floor 214 in 5,44 m
Ho6he, Tirschwelle hdoor 93 in 2,53 m
Frachtraumbreite beargo, floor 211 in 5,36 m
Frachtraumhohe hfocor 85 in 2,17 m
Gangbreite Waisle,YC 20 in 0,51 m
Ganghohe Raisle 79 in 2,01 m
Sitzbreite Weushion, YC 19 in 0,48 m
Sitzhohe AYcushion 16 in 0,42 m
Breite Armlehne Warmrest, YC 2 in 0,05 m
Sitzldnge Lseat,yC 23 in 0,59 m
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Bild 3.5: Rumpfquerschnitt der Business Class, erstellt mit PreSTo-Cabin
Tabelle 3.2: Dimensionierung des Rumpfquerschnitts fir die Economy Class (YC)

Parameter Formelzeichen Entwurfsergebnis [in]  Entwurfsergebnis [m)]
Auflendurchmesser dr,0 229 in 5,82 m
Innendurchmesser dr 1 216 in 5,49 m
Rumpfhautdicke Ad 13 in 0,33 m
Hohendifferenz Ah 15 in 0,38 m
Dicke Flurboden dfoor 8 in 0,19 m
Kabinenbodenbreite beabin, floor 214 in 5,44 m
Ho6he, Tiurschwelle hdoor 93 in 2,53 m
Frachtraumbreite beargo, floor 211 in 5,36 m
Frachtraumhohe Rfioor 85 in 2,17 m
Gangbreite Waisle, BC 24 in 0,61 m
Ganghohe Raisle 79 in 2,01 m
Sitzbreite Weushion, BC 24 in 0,61 m
Sitzhohe AYeushion 16 in 0,42 m
Breite Armlehne Warmrest, BC 2 in 0,08 m
Sitzldnge Lseat BC 30 in 0,76 m
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3.2 Kabinenauslegung

Fiir die Kabinenauslegung werden die insgesamt 244 Sitze in 208 Sitze fiir die Economy Class
und 36 Sitze fiir die Business Class aufgeteilt. In der Economy Class erfordern die 208 Sitze 26
Reihen mit jeweils 8 Sitzen. In der Business Class sind fiir die 36 Sitze 6 Reihen mit jeweils 6
Sitzen vorgesehen.

Nach Raymer wird fiir die Business Class ein Sitzabstand von Pengtnsc = 40 in gewdhlt.
Fiir die Economy Class wird nur ein Sitzabstand von Pength,yc = 20 in gewahlt. Im Bereich
der Notausgidnge wird der Sitzabstand vergroflert, um eine angemessene Zuganglichkeit zu
gewéhrleisten.

Tabelle 3.3: Flugzeugparameter zur Auslegung der Kabinenauslegung

Parameter Formelzeichen Wert

>, Passagieranzahl NpAX 244
Ganganzahl Naisle 2
Passagieranzahl (YC) NPAX,YC 208
Sitzreihen (YC) Nrows,Y C 26
Sitzanzahl pro Reihe (YC) NSAYC 8
Sitzabstand (YC) Piength,yc 20 in (0,51 m)
Gangbreite (YC) Waisle,YC 20 in (0,51 m)
Passagieranzahl (BC) NPAX,BC 36
Sitzreihen (BC) Nrows, BC 6
Sitzanzahl pro Reihe (BC) NSA,BC 6
Sitzabstand (BC) Piengtn,BC 40 in (1,01 m)
Gangbreite (BC) Waisle, BC 24 in (0,61 m)

Die Kabinenldnge wird zunédchst mit dem statistischen Wert k.qp;, = 1,10 m nach Scholz festgelegt,
muss aber im Weiteren noch tberpriift werden:

npax

=38,34m (3.11)
nsa

lcabin = kcabin :

Setzt man die ermittelte Kabinenldnge ins Verhéaltnis zum Referenzflugzeug, so ergibt sich eine
Abweichung von 14,80% (Airbus: l.gpin = 45 m). Daher wird die Kabinenldnge fiir die weitere
Auslegung mit .44, = 45 m angesetzt.

Sofern H # B ist Gl. (3.12) fiir die Ermittlung von dcsy anzuwenden:

deff =VH-B (3.12)

Der Nachentwurf hat einen elliptischen Querschnitt [Bild 3.6]. Daher gilt H = B und somit dc¢
=dro.
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Bild 3.6: Elliptischer Querschnitt des Nachtentwurfs

X

-

Y

L-Hef:.lf.

l—Bug/De.‘f ~ 1,7 Deff = ‘\JHD
LHeck/DeH ~ 3‘5

Liabe/Der » 1,9

Bild 3.7: Lingemafle des Rumpfes nach Scholz [2]

Somit kénnen die Rumpflinge, Buglénge, Hecklange und Heckwinkel nach Bild 3.7 berechnet
werden.

lp=16- dF,O + leapin +4m = 58,31m (3.13)
lBug = 1,7 : dF,O = 9,90m (3.14)
lieck = 3,5 - dro = 20,40 m (3.15)
_ dro\ _ o
Yrqs = arctan | —— | = 15,92 (3.16)
Heck

Beim Vergleich der berechneten Rumpflange [z mit der Rumpflange nach Airbus [3] ergibt sich
lediglich eine Abweichung von 1,39% (Airbus: Ly = 57,51 m). Dies stellt ein zufriedenstellendes
Ergebnis dar, so dass mit dem berechneten Wert fiir die Rumpflinge fortgefahren werden kann.

Nun kann die vorhandene Kabinenfliche mit der Kabinenldnge bestimmt werden:

Scabin,vorh - lcabin,vorh : dF,I — 247,05 m2 (317)

Im Folgenden ist zu iiberpriifen, ob die vorhandene Kabinenfliche ausreichend ist.

Scabin,vorh > Scabin,erf? (318)
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Nach den Kabinenstandards nach Schmitt [Tabelle 3.4] miissen bei insgesamt 244 Passagieren
fiinf Toiletten fiir Economy Class und zwei fiir Business Class im Flugzeug vorhanden sein.
Die Bodenflache, die eine Toilette einnimmt, wird nach statistischen Wert nach Marckwardt
Slavatory,stat = 1720 m? ausgelegt.

Sl(watory =T7- Slavatory,stat = 8,40 m2 (319)

Fir die erforderliche Bodenfldche der Kiichen wird anhand der Tabelle 3.5 mit einem Erfahrungs-
wert, der im Einsatzgebiet Siidatlantik, Fernost, Siidafrika kgqe, = 41 m? betrigt, folgende

Flache benotigt:

npax 1 o 9
Sgalley = kgalley ) W + 5 m*~ = 10,50m (320)

Tabelle 3.4: Definition der Kabinenstandards [2]

Kurzstrecke Mittelstrecke Langstrecke
SR < 3000 nm | 3000 nm < MR < 5500 nm LR > 5500 nm

YC FC YC FC BC YC
Sitze in % 100 8-10 90-92 5-7 | 18-20 | 37-77

Sitzabstant [inch] 32 40 32 60 38 32

Sitzlehnenneigung [inch] 5 7,5 5 15 7 5

Sitze (2er Bank) 40 48 40 53 50 40
Kabinenpersonal pro Pax 1/45 1/8 1/35 1/8 | 1/20 | 1/35
Toiletten pro Pax 1/60 1/14 1/45 1/14 | 1/25 | 1/45
([}Ta;ﬁ { tTSr/Olifz]S 1,7 9 2,3 9 7T 27
Maﬁflif;;zl;gum Nein 1,5 Nein 1,5 1,5 Nein

Tabelle 3.5: Abschéitzung der Bodenfliche der Galley nach Scholz [2]

Eisnatzgebiet Eqgatiey [m?]
Stuidatlantik, Fernost, Siidafrika 41
Nordatlantik, Nahost 32
Europa 23
Innerdeutsch und Nachbarschaft 16

Fiir die Flache einer Garderobe, die aus Griinden des Komforts vorhanden sein soll, ergibt sich
ebenfalls nach Marckwardt ein Wert von

Swardrobe = 0,03 m? - (1 -3 T%Sle) -npax = 7,14 m? (3.21)
NpAX

Der Gang nimmt folgende Bodenfldche in Anspruch:
Saisle,YC =2 (waisle,YC : lcabin) = 45,90 m2 (322)

Saisle,BC =2 (waisle,BC : lcabin) = 54,90 m2 (323)

37



Rumpfauslegung

Saisle = Waisle YC + Waisle B¢ = 100,80 m? (3.24)

Durch die Addition der Breiten aller Sitzbanke und des Sitzabstands wird die Sitzflache berechnet.
Zur Bestimmung der Gesamtbreite werden Bild 3.4 und 3.5 herangezogen.

Sseat,YC - (86 +44 + 44) in - 070254 ﬁ : (plength,YC : W) = 68,75 m2 (325)
m NSA,YC
: m NPAX,BC 2
Sseat,BC = (54 + 54 + 54)in - 0,0254 — - (plength,Bc . > =24.94m (3.26)
m NSA,BC
Sseat = Sseat,YC + Sseat,BC = 93770 m2 (327)

Abschlieflend ist noch die Fliache der Quergénge fiir den Bereich der Notausgénge abziiglich des
Ganganteils zu ermitteln. Fiir eine grobe Abschéitzung werden die Querschnittsabmessungen des
Notausgangs Typ A und Typ B fiir die Flichen der Quergénge verwendet.

. m
Sadditional, TypA = 3 {(42 in - 0,0254 m) (dp,1 — Waisle,pc) | = 15,62m* (3.28)
. m
Sadditional,TypB = <32 m - 070254 m> : (dF,I - waisle,YC) = 4705 m2 (329)
Sadditional = Sadditional,Typ A+ Sadditional,Typ B = 19767 m2 (330)

Aus der Summe dieser Einzelflachen ergibt sich die erforderliche Kabinenfliche zu

Scabin,erf =7 Slavatory + Sgalley + Swardrobe + Saisle T Sseat + Sadditional = 240,20 m2 (3'31)

Es ist zu priifen, ob die mit Gl. (3.31) erforderliche Kabinenflache mit der vorhandenen Fliche
ausreicht.
Scabin,vorh > Scabin,erf

247,05 m? > 240,20 m?

Die Forderung wird erfiillt, sodass keine Anpassungen erforderlich sind.

Weiterhin miissen noch gentigend Sitze fiir die Flugbegleiter (Flight Attendants) geschaffen werden.
Um den Platzbedarf fiir die Sitze mdoglichst gering zu halten, werden die Flugbegleitersitze als
Klappsitze ausgefiihrt. Die Sitze werden vorzugsweise in der Ndhe der (Not-) Ausgingen angeordnet
werden.

Die Mindestanzahl der Flugbegleiter ist in den CS-OPS und FAR Part 91 festgelegt. Je angefan-
gene 50 Passagiere ist mindestens ein Flugbegleiter erforderlich. Bei 244 Passagieren sind somit
mindestens 5 Flugbegleiter und dementsprechend mindestens 5 Klappsitze erforderlich.

Abschlieend folgt ein erstes Kabinenlayout des Nachtentwurfs, dargestellt in Bild 3.8.
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Bild 3.8: Kabinenlayout des Nachentwurfs, erstellt mit PreSTo-Cabin
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3.3 Frachtvolumen

Tabelle 3.6: Flugzeugdaten zur Auslegung des Frachtvolumens

Parameter Formelzeichen Wert
Maximale Nutzlast MMPL 46000 kg
Frachtgewicht Meargo 22210 kg
Rumpflange a 58,31 m
Passagieranzahl NpAX 244
Masse pro Passagier MPAX/MPAX 79,40 kg
Gepéckmasse pro Passagier Mbaggage/PAX 18,10 kg
Volumen Handgepéck Veargo,compartment 0,05 m?
Faktor Gepackvolumen kcargo,compartment 0,40
Dichte der Fracht Peargo 160 kg/m?
Dichte des Gepack Phaggage 170 kg/m?

Zu Beginn muss das Passagier-, Gepéck- und Frachtgewicht ermittelt werden:

mpax = 22X ppax = 19373,60 kg (3.32)
NpAX

Mbaggage = % -npax = 4416,40 kg (3.33)

Mceargo = MMPL — TMPAX — Mpaggage = 22210 kg (334)

Mit einer Néherung fiir die Gepéck- und Frachtdichte nach Torenbeek kénnen die erforderlichen
Gepéck- und Frachtraumvolumen ermittelt werden:

Viargo = <492 — 138 81 m® (3.35)
Pcargo
Vbaggage = T[Z;jggggjj: = 25,98 m? (336)

Zusatzlich wird angenommen, dass pro Passagier ein Volumen fiir Handgepéck in Form von Ge-
péckfichern (overhead stowage compartments) zur Verfiigung steht, was bei einer Passagieranzahl
von npax = 244 ein Volumen von 12,20 m? ergibt.

V;)Uerhead stowa,

) ge 3

V;werhead@towage = ‘npax = 12,20m (337)
npAx

Somit muss die nutzbare Querschnittsfliche des Frachtraumes, gemessen am gezeichneten Rumpf-
querschnitt, ermittelt werden.

Wid,top — Wid,bottom
2

Scargo,compartment = Wid, top ° hld - ( > 2 = 6,69 m2 (338)
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4 Widbottom ¥
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Bild 3.9: Querschnittfliche des Frachtvolumens, erstellt mit PreSTo-Cabin

Tabelle 3.7: Standardmafle vom Unit Load Device (LD3) [2]

Parameter | Wert

Wid, top 4,11 m

Wid bottom 3722 m
hld 1 ,68 m

Fiir Langstreckenfliige wird ein Wert von kcargo,compartment = 0,55 gewéhlt, woraus sich folgendes
Frachtraumvolumen ergibt

3
‘/cargo,compartment = lF : kcargo,compartment ' Scargo,compartment = 214755 m (339)

Das erforderliche Volumen des Frachtraums ergibt sich aus folgendem Zusammenhang;:

chargo,compartment > (%aggage + cha?"go) - ‘/overhead,stowage (340)

214,55 m* > 152,60 m> (3.41)

Dies stellt einen mehr als ausreichenden Wert dar, so dass es nicht problematisch sein wird, den
erforderlichen Frachtraum im Rumpf des Flugzeugs zur Verfiigung zu stellen.
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3.4 Notausginge

Nach JAR.25.807 sind fiir Flugzeuge mit einer Passagierzahl von npax = 244 vier Notausgénge
auf jeder Seite des Rumpfes vorgeschrieben.

45.63 m
| T
(149.7 ft)
32.77 m
|t -
(107.51 ft)
14.56 m
(47.77 i)
5.85 m
——
(19.19 1)

Bild 3.10: Anzahl und Position der Notausginge (Emergency Exits) [3]

Tabelle 3.8: Parameter der Notausginge nach Airbus [3]

Type of exit and Location erlaubte Passagierzahl Tirmaf (b*h)
Type A (Floor-level exit) 110 1,07m*1,83m
Type B (Floor-level exit) 75 0,81m*1,83m
Type C (Floor-level exit) 55 0,76m*1,22m
Type I (Floor-level exit) 45 0,61m*1,22m
Type 11 %
(Floor-level /over-wing exit) 40 0,51m™1,12m
Lype 35 0,51m*0,91m
(Rectangular opening)
Type IV (Located over wing) 9 0,48m™*0,66m

Es wird sich an die Spezifikationen des A330-200 [3] orientiert. Vorgesehen ist die Konfiguration
A-A-B-A mit 3 Type A (Floor-Level Exit) und 1 Type B (Floor-Level Exit) auf jeder Seite.

Dies ermoglicht den grofitmoglichen Komfort und die gréoffitmogliche Sicherheit beim Ein- und
Aussteigen der Passagiere. Die beiden vorderen und die hintere Tir werden als Typ A Ausstiege
festgelegt. Die Typ-B-Ausstiege befinden sich auf beiden Seiten des Rumpfes oberhalb der
Tragflachen.
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3.5 Konstruktionswasserlinie

In JAR 25.807(e)(2) wird gefordert, dass im Falle einer Notwasserung die Tiirschwellen oberhalb
der Wasserlinie liegen. Es muss also die Hohe der Wasserlinie ermittelt werden. Bei einer Notwas-
serung direkt nach dem Start besitzt das Flugzeug noch anndhernd die maximale Abflugmasse.

Tabelle 3.9: Flugzeugdaten zur Auslegung des Frachtvolumens

Parameter Formelzeichen Wert

Auflendurchmesser dro 5,82 m
Innendurchmesser dr1 5,49 m
Auflenradius TF,0 2,91 m
Ho6he, Tirschwelle hdoor 2,53 m
Rumpflange lp 58,31 m
Buglange [Bug 9,90 m
Hecklénge Lireck 20,40 m

dro

Tro

hdoor'

Bild 3.11: Auslegung der Konstruktionswasserlinie, erstellt mit PreSTo-Cabin

Die Tiirschwelle ist auf gleicher Hohe wie der Kabinenboden. Damit darf maximal der rot
markierte Anteil des Flugzeuges in Bild 3.11 bei einer Notwasserung unter Wasser liegen.
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Es muss also bei einer Dichte des Wassers von py ~ 1000 kg/m? Wasser ein Volumen von

mpTO

= 240,21 m? (3.42)
w

Vivers =

verdriangt werden. Zuerst muss zunichst der Offnungswinkel ermittelt werden:

hdoor
¢ =2 - arccos (1 - d"") = 165,00° (3.43)
TF0

Dadurch ergibt sich eine Kreisbogenabschnittslénge von

5§=2-1p0-sin <(§> =5,TTm (3.44)

Bevor das verdrangte Wasservolumen ermittelt werden kann, muss noch die Kressemegmentflache
berechnet werden:

1 T .
Ssection = 5 TR’ [<¢ 1800) — sin ¢] =11,10m? (3.45)

Die errechnete Kreissegmentfliche wiirde demnach bei einer Notlandung im Wasser unterhalb der
Wasseroberfldche liegen. Das insgesamt verdréangte Wasservolumen wird durch die Multiplikation
der Rumpflinge, Der zylindrische Teil des Rumpfes, ermittelt.

Der zylindrische Teil des Rumpfes ergibt sich aus

lZyl = lF - lBug — lHeck = 28,01 m (346)

Dadurch ergibt sich ein verdréngtes Volumen des zylindrische Anteil von

Vzyi = SSection * lzyt = 310,91m° (3.47)

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

(hdoor)2 .

VBug = lBug - =5 T = 66,36 m® (3.48)

Dadurch kann das Gesamte verdriangte Wasservolumen berechnet werden.

Vvorh = VZyl + VBug = 303729 m3 (349)

Schlussendlich erfolgt die Uberpriifung, ob das erforderliche verdringte Wasservolumen erreicht
wird.
Viorh = 377,27Tm* > Viy ¢y = 240,21 m? (3.50)

Mit dem Volumen des Rumpfhecks als Reserve verdringt das Flugzeug also geniigend Wasser,
um die Forderungen im Falle einer Notwasserung nach JAR 25.807(e)(2) zu erfiillen.
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4 Fliigelauslegung

Der Nachentwurf soll entsprechend dem Referenzflugzeug mit einem nach hinten gepfeilten
Dreifachtrapezfliigel ausgefithrt werden. Aus den Anforderungen und der Dimensionierung sind
folgende Daten fiir den Fliigel bereits bekannt:

Tabelle 4.1: Flugzeugdaten zur Fliigelauslegung

Parameter Formelzeichen Wert
Fliigelfliche Sy 361,60 m?
Streckung A 10,05
Spannweite b 60,30 m
Auftriebsbeiwert im Reiseflug ClLeg 0,65
Reiseflugmachzahl Mcr 0,86

4.1 Fliigelpfeilung

Die Fliigelpfeilung erhoht die kritische Machzahl, wodurch der Bereich des Widerstandsanstiegs
zu hoheren Flugmachzahlen verschoben wird. Damit ist die angegebene Reiseflugmachzahl
mafgeblich fiir die Wahl der Fliigelpfeilung. Nach Scholz kann die Fliigelpfeilung wie folgt
ermittelt werden:

owas = 39,3° - Mog? = 29,07° (4.1)

4.2 Geometrie des Dreifachtrapezfliigel

In diesem Abschnitt werden die fiir die nachfolgenden Kapitel erforderlichen Berechnungs-
parameter ermittelt. So wird die Fligelfliche des Dreifachtrapezfliigels aus Messungen der
Dreiseitenansicht geméf den Angaben in den Technischen Spezifikationen [3] ermittelt und mit
der Fligelfliche aus den TLAR verglichen.

Tabelle 4.2: Geometriedaten des Dreifachtrapezfliigels

Parameter Formelzeichen Wert

Rumpfdurchmesser dp 5,82 m
Fligelwurzel, Rumpf Cr 11,40 m
Fliigel/Rumpfanschlufl Cry 10,56 m
Profiltiefe, Innen Ck 7,73 m
Profiltiefe, Auflen Ck, 4,42 m
Fliigelspitze Ct 2,46 m
Spannweite b 60,30 m
Knickspannweite, Innen Yk 8,28 m
Knickspannweite, Aufien Yk, 19,32 m
Halbe Spannweite b/2 30,15 m
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__ 58.37 m o
- (191.5f1) o
__ 56.36 m o
- (184.91 ft) o
- 35.96 m o
- (117.98 fi) o

2.46 m

39.04 m /7

- (128.08 f1) (26:0519 r% -
B 17.94 m _ 644m -
GE (58.86 1) 2113 1)
_ 18.25m _
PW -~ (59.88 ft) o
AR 18.08 m M 7.46 m
(59.32 i) L (24.48 1)
10.56 m 10.88 m
4651 | // i XA
— =) - i
— ¢
S E
¢ 3
T
Bild 4.1: Draufsicht des A330-200 [3]
- 60.3 m _
- (197.83 ft) o
19.4 m
(63.65 ft)

Bild 4.2: Vorderansicht des A330-200 [3]

Zur Bestimmung der Referenzfliigelfliche eines Dreifachtrapezfliigels wird die Fliigelfliche in
mehrere geometrische Hilfsflichen Sy, So, S3 und S unterteilt, die getrennt berechnet und
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anschlieBend addiert werden. Die Hilfsflichen sind in Bild 4.3 dargestellt.

v @25,LE
- ! X
]
!
T
Yy
!
!
T | A4
/2
< b/2
x
\
Bild 4.3: Definition des Dreifachtrapezfliiggel nach Airbus; nach Scholz [2]
Referenzfliigelflache:
Sref =2+ (S1+ 82+ 53+ S4) (4.2)
Hilfsflache Sy:
b
Sy = <ct + c’“ﬂ) : ( - yk> — 37,23 m? (4.3)
2 2
Hilfsfliche S5:
S = (%% ) - (= ) = 67.03m° (14)
Hilfsflache Ss:
Ccr + Cp d
Sy = ( i f) : (yk - F) = 49,11 m? (4.5)
2 2
Hilfsflache Sy:
d
Si=cr, ?F = 30,73 m> (4.6)
Setzt man die Einzelteilflichen in Gl. (4.2) fiir Referenzfliigelfliche ein so erhélt man:
Spep =2+ (S1 + 52+ S5+ Sy) = 368,20 m* (4.7)

Dies entspricht einer Abweichung von 1,8% gegeniiber der Fliigelfliche nach den TLARs, was
eine akzeptable Abweichung darstellt. Somit stellen die gemessenen Parameter der Dreiseiten-
ansicht eine solide Grundlage fiir die weiteren Berechnungen dar. Fiir den weiteren Verlauf des
Nachentwurfs wird mit der definierten Fliigelfliche von Airbus mit Sy = 361,60 m? gerechnet.
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4.2.1 Zuspitzung

Die Zuspitzung A hat einen Einfluss auf die Auftriebsverteilung in Richtung der Spannweite. Der
geringste induzierte Widerstand wird bei einer elliptischen Auftriebsverteilung erzielt. Riickwérts
gepfeilte Fliigel neigen zu einer ,filligeren* Auftriebsverteilung nahe der Fliigelspitze. Um sich
der elliptischen Verteilung wieder zu ndhern, muss die Zuspitzung kleinere Werte annehmen.
Die optimale Zuspitzung fiir den geringsten induzierten Widerstand wird néherungsweise nach
Torenbeek abgeschétzt:

Aopt = 0,45 - 70030 ¥w2s — (16 (4.8)

Die Zuspitzung sollte nicht kleiner als A = 0,2 sein, da dies die Integration von Querrudern
erschwert und entsprechende Profile zu Strémungsabrissen an den Fliigelspitzen neigen. Aus
diesem Grund wird mit Hilfe von Messungen aus den technischen Datenbléattern von Airbus [3]
und entsprechender Skalierung die folgende Zuspitzung errechnet:

A=t =022 (4.9)

Cr

Folglich werden die einzelnen Zuspitzungen der Fliigelabschnitte berechnet um die mittlere
aerodynamische Fliigeltiefe fiir den Dreifachtrapezfliigel zu bestimmen. Es folgen die Berech-
nungsgleichungen nach Scholz:

A== 0,68 (4.10)
Cr

Noy = Ko — 0,57 (4.11)
Ck

Aoy = & = 0,56 (4.12)
Cko

4.2.2 Mittlere aerodynamische Fliigeltiefe (M AC)

Zunéachst werden die mittleren aerodynamischen Fliigeltiefen von Innen- und Auflenfliigel be-

stimmt:
2 14+ XN+ )\22

Cumaci =g e — — =969m (4.13)
1
2 L+ Ao, + A2
CMaCo, = 3" ¢k Tl =6,22m (4.14)
01
2 L+ Ao, + A2
CMAC.02 = 3 " Chy ﬁ =3,54m (4.15)
02

Fir die spannweitigen Positionen der aerodynamischen Fliigeltiefen ergeben sich folgende Werte:

1 142N\
i
1 14+2-X
YMAC,ol = g : (yko - yk) . <1—|—A01> = 5,02m (417)
01
1 14+2-X
Vicacos =5 (b2 =)+ (o ) = 491m (1.18)
02
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Die mittlere aerodynamische Fliigeltiefe des gesamten Fliigels lasst sich durch folgende Beziehung
berechnen:

Cmac,i - Si + OMAC,o; - So1 + OMAC,00 * Sos
Sw

Chac = (4.19)

Es sind also noch die Flédchen fiir Innen- und Auflenfliigel durch folgende Zusammenhénge zu
bestimmen:

Si=yk-cr- (14 X)) = 158,58 m? (4.20)
Sor = Yk, — Yi) - i - (L + Aoy) = 133,98 m? (4.21)
Sor = (b/2 = Yk,) - Ck, - (14 Xoy) = 74,20m (4.22)

Damit ergibt sich die mittlere aerodynamische Fliugeltiefe nach Gl. (4.19) zu
Cyac = 7,28m (4.23)

Nun lésst sich noch die spannweitige Position der mittleren aerodynamischen Fliigeltiefe bestim-
men.

Yamac,i - Si + (yr + YMAC,olg’ +Soy + (Wko + YMAC03) - Sop _ 11,60m (4.24)
W

Yrac =

Da die mittlere aerodynamische Flugeltiefe somit im Bereich des Auflenfliigels liegt, lasst sich
der Pfeilwinkel bei MAC ¢pr40,25 nun bestimmen:

4 25 1-AX
tanpyraces = tanprp — 1 (100 Tx )\01) (4.25)
01 o1

Den Pfeilwinkel der Vorderkante (Leading Edge) kann in Abhéngigkeit der maximalen Machzahl
Mo = Mcg bestimmen werden. Es wird mit Mor= 0,86 ein Pfeilwinkel von prp ~ 28,80°
abgelesen.

HIETORICAL TREND LINE

T

LEADING EDGE SWEEF-DEGREES
T

F0 - ARCSING 1/MACH NO.D

¢ i O N (AU T Tt (SR S RO SN L (L MY (o
N i.0 2.0 3.0 o
MAXIMUM MACH NUMBER

Bild 4.4: Fligelpfeilung in Abhéngigkeit der Machzahl nach Scholz [2]

Fiir die Streckung des mittleren Fliigelabschnittes ergibt sich Wert von

A, = [b— (2yx) —3 - (0/2 — yi,)]

= 20,01 (4.26)
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womit nach Gl. (4.25) folgender Pfeilwinkel ergibt:

4 (25 1-A
tanpprraces = tanprp — 1 (100 1T )\01) (4.27)
01 01

= pmac,es = 28,19°

Die x-Koordinate der mittleren aerodynamische Fliigeltiefe wird durch die Position des Neutral-
punktes festgelegt, der bei 25% des MAC liegt.

Xrvac =xac — 0,25 - Cyrac (4.28)

Da die Position des Neutralpunktes nicht bekannt ist, wird Xpsac an die Vorderkante (LE)
gelegt.
X MAC — 1,82 m

v 4—— YMac=11L60m —
«
\ A
|
2t ‘! ! C}'
PMAC,25= 28,19 Xpac = 1,28 m |
i | ry
LS i )
Cppac = 7,28 m : i
! i v
! ; |
«— >
Vi
<
Vi
a

X

v

Bild 4.5: Bestimmung der mittleren aerodynamischen Fligeltiefe (MAC)

4.3 Relative Profildicke

Um einen leichten Fliigel bauen zu kénnen und das Tankvolumen grof zu halten, muss die relative
Profildicke so grofl wie moglich gewéhlt werden. Nach oben wird sie jedoch begrenzt durch die
Machzahl des Widerstandsanstiegs Mpp. Airbus wahlt als Entwurfsmachzahl: Mor = Mpp.
Somit gilt dann:

Mpp = Mcgr = 0,86 (4.29)

Nach Bild 4.6 ergibt sich nach der Cosinus-Regel fiir die effektive Machzahl am Fliigel bei
senkrechter Anstromung: My = M - cos 5. Aus der Erfahrung ist jedoch bekannt, dass durch
die Pfeilung die effektive Machzahl nicht so stark vermindert werden kann, wie es aus den
geometrischen Uberlegungen folgt. Deshalb reduziert sich die effektive Machzahl auf:

Mpp,err = Mpp - \/cos w25 = 0,80 (4.30)
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@ = Preii-resp.Schicbewinke!
V, =V-C08 @
V; =vsin g

Bild 4.6: Vektorzerlegung der Anstromgeschwindigkeit nach Scholz [2]

Nach Torenbeek kann nun die maximal zuléssige relative Profildicke berechnet werden. Mit fiir
Profile der NACA-6-Serie und dem Auftriebsbeiwert im Reiseflug Cr, ., erhélt man:

9 357/ 2\ /3
t 54+ Mpp et ’ 1_]\JDD,eﬁ"
- ) =0,3-cospwas | |1— : 5 5 (4.31)
c 54 (kar — 0,25 - Crp) Mpp et
t
= () =12,1%
c

Dabei wurde fiir den in Kapitel 2.5 ermittelten Auftriebsbeiwert Cr., = 0,65 verwendet. Wei-
terhin wurde angenommen, dass fiir jetzige, neue superkritische Profile Werte von kj; = 1,32
vorliegen.

4.4 Fliigelprofil

Entsprechend der Entwurfsmachzahl soll das Fliigelprofil mit (¢/¢) = 12,1% bei maximaler
Gleitzahl einen Auftriebsbeiwert von Cr,,,, = 0,65 liefern. Aufgrund der gegebenen Anforderungen
und des vorgegebenen Zeitrahmens wurde in dieser Arbeit der Einfachheit ein Profil der NACA-
6-Serie gewéhlt, da es den Anforderungen am néchsten kommt. Zur weiterfiihrenden Betrachtung
wird auf eine Projektarbeit von Prof. Scholz verwiesen, in der superkritische Profile recherchiert
und zusammengestellt wurden [5]. Die Profildaten werden vom Katalog nach Abbott entnommen.

Zwei NACA-Profile kommen den Anforderungen am néchstliegenden:

m 631-412: (t/c)=12% ; C, = 0,4
m 632-615 : (t/c)= 15% ; Cr = 0,6

In Frage kommt nur das Profil NACA 632-615, da durch diesen der geforderte Auftriebsbeiwert
erreicht wird. Die 15 am Ende steht in Prozent fiir die relative Profildicke. Die 4 an dritter Stelle
von hinten ist das Entwurfs - C'f, in Zehnteln. Die Profilgeometrie mit dazugehériger Polare sind
in Bild 4.7 & 4.8 dargestellt.
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Bild 4.7: Auszug 1 aus Abbott, NACA-Profil 635-615 [6]
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Bild 4.8: Auszug 2 aus Abbott, NACA-Profil 632-615 [6]
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4.5 Schrinkung

Die Schréankung (wing twist) wird durch die Differenz der Einstellwinkel an Fligelspitze und
—wurzel definiert. Die Schrankung wird hierbei zunéchst festgelegt auf

€1 = it — py = —3° (4.32)

Um ein Uberziehen an der Fliigelspitze (tip stall) zu vermeiden, wird der Fliigel mit negativer
Fliigelschrankung versehen. Der Einstellwinkel nimmt somit in Richtung der Fliigelspitze ab.

4.6 V-Form

Der A330-200 verfiigt iiber einen freitragenden Fliigel, mit dem ein geringerer Form- und
Interferenzwiderstand verbunden ist. Die Fliigel befinden sich auf Hohe der Unterseite des
Rumpfes [Bild 4.9]. Damit handelt es sich um einen sogenannten Tiefdecker. Nach Raymer wird
fiir im Unterschallbereich fliegende Tiefdecker mit riickwérts gepfeiltem Fliigel ein Wert von I' =
5° gewahlt, welcher fiir die Stabilitdt um die Langsachse im Schiebeflug ausreichend ist Um das
destabilisierende Rollmoment auszugleichen, wird eine positive V-Form verwendet.

Bild 4.9: V-Form des Fliigels (dihedral angle) [3]

4.7 Einstellwinkel

Der Einstellwinkel (incidence angel) soll so gewéhlt werden, dass der Widerstand im Reiseflug
moglichst niedrig ist. Ebenfalls muss darauf geachtet werden, dass der Kabinenboden im Reiseflug
horizontal verlauft. Mit diesen Forderungen kann der Einstellwinkel nach Roskam IIT zunéchst

abgeschétzt werden.
i — CLCR
w Cr.

tag—04-g (4.33)

Der Nullanstellwinkel des Profils kann aus Bild 4.8 abgelesen werden und betrigt ag = -4°.

Der Auftriebsgradient des Fliigels ergibt sich aus folgendem Zusammenhang:

2 A 1 1
I =7,02— =0,123 — (4.34)

cp =
2+ \/A2 (14 tan? gy 50 — M2) +4 rad deg

a

Fiir den Pfeilwinkel der 50%-Linie wird folgender Wert eingesetzt:

4 /50 1-—X
tan gwso = tan gwas — — (100 T /\> (4.35)

= P50 = 23,200
Es ergibt sich also fiir den Einstellwinkel nach Gl. (4.33) ein Wert von

iw = 2,48°
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4.8 Tankvolumen
Nach Torenbeek kann das Tankvolumen abgeschéitzt werden:

LIFAVTEN T
VA (14 1)

(&), =5+
c)y 3+13

t
Viank = 0,54 - S ° - () :

C

mit

Somit ergibt sich nach Gl. (4.36) folgendes Tankvolumen:
Viank = 135,73 m®

(4.36)

(4.37)

(4.38)

(4.39)

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

Reserven nachgewiesen werden.

,-" APU FIRE
VENT SURGE TANK —___ | /'EXTINGU\SHER BOTTLE
/
/ /
/

/

TRIM TANK
6230 | {1646 US galy

EMERGENCY
LOCATOR
TAANSMITTER

APU FUEL LINE

CENTER TANK
{IF INSTALLED)
41560 | (10879 US gal)
[

INMER TANK
42000 | {11085 US gal)
OUTER TANK
3650 | (964 US gal)

VENT SURGE TANK

CARGO FIRE \-

O F
EXTINGUISHER BOTTLES

™ = =& :
P %@Qg g i) — ’, - .
\ o
40° =
00°
/\‘\/ 00" { ENGINE FIRE
e \ EXTINGUISHER BOTTLES
1 1 /
- C -I-ixi:) [] MAJ ”’l [NG]N[ OIL TANK
W 106 OIL TANK
Si.\\ BATTERY 1
\ BATTERY 2
AVIONICS COMPARTMENT
ACCESS DOOR O FueL

% PASSENGER AND CREW OXYGEN BOTTLES
D PORTABLE FIRE EXTINGUISHER BOTTLES

A NITROGEN BOTTLES
I HYDRAULIC RESERVOIRS

Bild 4.10: Tankvolumen des A330-200 [3]
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4.9 Kraftstofflmasse & Kraftstoffvolumen

Bei der Berechnung des erforderlichen Kraftstoffvolumens muss beachtet werden das in Kap.
2.6.2 die Flugphasen ,engine start* und ,taxi“ nicht beriicksichtigt wurden. Daher miissen diese

jedoch mit einbezogen werden. Die ,mission fuel fraction® ergibt somit zu

My Mg M7 MG M5 M4 M3 M2 _ g eq
— Y

mg my Me M5 M4 M3 M2 M
Die Kraftstoffmasse betragt folglich:
mp =muyro - (1 — M) = 78069,88 kg

Somit liegt der Kraftstoffvolumenanteil bei:

mp
Pfuel

= 97,59 m>

Vfuel =

Viank = 135,73 m> > Vi = 97,59 m?

(4.40)

(4.41)

(4.42)

(4.43)

Das Tankvolumen ist somit ausreichend dimensioniert und hélt geniigend Reserven bereit, um

etwaige Ungenauigkeiten bei der Berechnung des Tankvolumens zu kompensieren.

4.10 Querruder und Spoiler

Die Auslegung der Querruder- und Spoilergeometrie orientiert sich hier geméafl den Spezifikationen
nach Airbus [3]. Die erforderlichen Daten konnen aus den Datenbléttern entnommen werden.

Kragerklappe

\

Klappen (Flaps)

Bild 4.11: Steuerflichen des A330-200 Tragfliigels [3]
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An der Auflenseite der Fliigelhinterkante des A330-200 befinden sich zwei Querruder und fiinf Stor-
klappen (Spoiler). Zusétzlich befindet sich eine Storklappe an der Innenseite der Fliigelhinterkante
[Bild 4.11].

Folgende Konfiguration wird in Anlehnung am Referenzflugzeugs:

» Die Position der Querruder reicht von 65% bis 95% der Spannweite, die der Spoiler aulen
von 25% bis 65%

= Der innere Spoiler misst 23%
s Fir die Profiltiefe der Querruder wird ein von 30% der Fliigeltiefe gewéhlt
s Der vordere Holm wird auf 25% und der hintere Holm auf 70% der Fligeltiefe festgelegt

4.11 Hochauftriebssysteme

Nach Kapitel 2.1 ist fiir die Landung ein maximaler Auftriebsbeiwert von Cr mas,r, = 2,80
gefordert. Auf diesen Wert werden noch 10% aufgeschlagen fiir den Fall, dass zur Trimmung des
Flugzeugs am Leitwerk Abtrieb erzeugt wird, der kompensiert werden muss. Es ergibt sich also
die Forderung:

Crmaz = CLmaz,r - 1,1 = 3,08 (4.44)

Das Flugzeug wird sowohl mit Landeklappen (flaps) als auch mit Vorfliigeln (slats) ausgestattet,
wodurch sich der Auftriebsbeiwert aus dem Auftriebsbeiwert des Fliigels ohne Hochauftriebs-
hilfen Cr, ymaz,clean, der Auftriebsbeiwerterhéhung durch die Landeklappen CF e, flaps und der
Auftriebsbeiwerterhohung durch die Vorfliigel Cr, yaz, siats zZusammensetzt. Demzufolge gilt:

CL,max = CL,maa:,clean + CL,max,flaps + CL,max,slats (445)

Die Summe der zuséatzlich erforderlichen Auftriebsbeiwerte durch Hochauftriebshilfen muss
mindestens so grof3 sein wie die Differenz zwischen dem erforderlichen Auftriebsbeiwert fiir die
Landung C7, e, und dem Auftriebsbeiwert des reinen Fliigels Cr, maz ciean-

Weiterhin ist zu beriicksichtigen, dass durch den Einsatz von Landeklappen ein Moment um die
Querachse entsteht, das durch Trimmung ausgeglichen werden muss. Der durch die Trimmung
erzeugte Abtrieb muss durch einen zusétzlichen Auftrieb des Fliigels ausgeglichen werden. Dieser
Zusammenhang ist in der folgenden Gleichung beriicksichtigt:

0795 : AC’L,maac,flaps + ACfL,nwaz,slats > CL,maz - CL,max,clean (446)

Da Cf, mae bereits bekannt ist, folgt zundchst die Ermittlung des Auftriebsbeiwerts des reinen
Fliigels C, max,ciean- Dieser ergibt sich nach Datcom aus der Beziehung:

CL
CL,ma:Jc,clean = ( ,ma:}c) * CL,max,clean + ACL,ma:c (4'47)

CL,max

Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils ohne Auftriebshilfen wird aus Bild 4.8 entnommen
und betragt cr, maz,clean = 1,68.

Der Machzahlkorrekturfaktor ACE ;nq, kann fiir die Berechnung von ¢z, ymaz clean vernachlissigt
werden, sofern M7, kleiner 0,2 ist. Bei ndherer Betrachtung zeigt sich, dass

v
My =2 =021 (4.48)
Qo
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groBer als 0,2 ist. Hierbei betragt die Anfluggeschwindigkeit V,,, = 71,20 m/s und die Schallge-
schwindigkeit in Bodenhéhe fiir ISA-Standardbedingungen liegt bei a, = 340,30 m/s.

Da die Landeanflugmachzahl M; > 0,2 ist, wird der erforderliche Korrekturterm aus den
Diagrammen in Bild 4.12 ermittelt. Zuvor muss jedoch noch der erforderliche Parameter Ay
bestimmt werden. Dieser kann aus Tabelle 4.3 entnommen werden, woraus sich ein

Ay =22,0-0,15 = 3,30

ergibt. Bei ndherer Betrachtung der Diagramme in Bild 4.12 zeigt sich jedoch, dass nach
Interpolation der beiden Diagramme fiir vorhandene Fliigelpfeilung von ¢rp = 28,80° nur ein
geringfiigiger Korrekturfaktor ACY 4, fiir die Machzahl bei der Landung vorliegt, der zu keinem
signifikanten Unterschied im ¢y, ymaz clean fithrt und daher vernachlissigt werden kann.

Tabelle 4.3: Ay -Parameter fur bekannte NACA [2]

Proftiltyp Ay - Parameter
NACA 4 digit 26,0 - (t/c)
NACA 5 digit 26,0 - (t/c)

NACA 63 series 22,0 - (t/c)
NACA 64 series 21,3 - (t/c)
(t/c)
(t/c)

NACA 65 series 19,3 -
NACA 66 series 18,3 -

ALE=200 . Am=m°

MACH NUMBER, M

2 4 6 MACH NUMBER, M
—2 2 4 6

N | 0 .
N LS by
I x 22 ACG

~

2.5 max

s
AN

4.5

"y

-6

Bild 4.12: Korrekturterm zur Berechnung des Maximalauftriebs nach Scholz [2]
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Das Verhéltnis C, mag/CL,maz Wird aus der Bild 4.13 ermittelt. Es wird ein Wert von Cr, ymaz/CL max
= 0,80 abgelesen.

Note: Untwisted, constant-airfoil-section wings

1.6
M=0.2
14 A,
3"
1.2 1.6
cl'lllll - -
c‘m 1.0 //1/
2.0
p— ]
8
6 il
5 i |

0o 10 20 30 4 S0 60
Apg (deg)

Bild 4.13: Maximalauftrieb von Trapezfliigeln nach [2]

Demnach ergibt sich ein maximaler Auftriebsbeiwert bei eingefahrenen Klappen nach Gl. (4.47)
von

C'L max
CL,max,clean = <’ * CL,maz,clean + AC’L,maac = 1734

CL,max

Daher verbleibt nur die Berechnung der Zunahme des Auftriebsbeiwerts durch Landeklappen
und Vorfliigel.

Fir die Berechnung der Erhéhung des Auftriebsbeiwerts durch Klappen ergibt sich nach Datcom:

S
AC’L,maa:,flaps = ACL,maa:,f : SV‘:;f : KA (449)

Hierbei ist Sy, die benetzte Fliche, die sich von den Klappen bis zur Fliigelvorderkante ergibt
[Bild 4.14]. Demnach ergibt sich eine benetzte Flache der Klappen von

Ccr, ¢
Sy =2 K v -yfi) + (C’“J;C’“yf)] = 233,17 m? (4.50)
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o
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o.

—_

Yr, =Yk, V& = 11,04 m

Bild 4.14: Berechnung der benetzten Flichen der Klappen (Flaps) [3]

Der empirischer Korrekturfaktor K beriicksichtigt die Fliigelpfeilung und kann aus dem Bild
4.15 entnommen werden. Es wird ein Wert von K, = 0,85 abgelesen.

1.
.90
\
80 \\ :
\\
.70 ‘\
N
KA = (1-0.08 cos? Acl4) o:s%/\c/“ \
60 N
.50
0 10 20 30 40 50 60
Aci4 (deg)

Bild 4.15: Korrekturfaktor zur Beriicksichtigung der Pfeilung ¢ nach Scholz [2]

Die Erhohung des Profilauftriebsbeiwerts durch Landeklappen an der Profilhinterkante nach
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Datcom ist wie folgt definiert:

ACL,maz,fla]us =ky ko ks- (ACL,maz)base (451)

Alle Faktoren konnen aus Bild 4.16 entnommen werden. Als Klappentyp werden 2-Spalt-
Fowlerklappen (2-Slot and Fowler) gewéhlt. Die Profiltiefe der Klappen soll 30% der Fliigeltiefe
betragen. Der maximale Ausschlagwinkel ist 50°.

1.2 . 1.0
l v f/// =
fum]
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” r ’ %
R 0"// *‘6, / 4
& 5\4 > (s) (») g
N LA, hod
*0 o .6 & Q\v'
Ky v A v Q
6 &4 o k T
' A | Y 2 A
7 75 < WA OREFERENCE
4 é} s &) FLAP ANGLE|__|
S e\'é 7
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- ?/ /,
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FLAP-CHORD CORRECTION FACTOR FLAP-ANGLE CORRECTION FACTOR
%)P-?;/ =0 CURVE  FLAPTYPE  AIRFOIL | ]
A Al | BEsT2sLoT | Naca
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57 - B SowiER ~ANY. :'/ =
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6 .\5‘3' g C[{ NACA 1SLOT | ANy X XS 1
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3 ASE R wavis A
+/1/S $ Z
4 A 22 2 9% /
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0 ":l || 0 2 & 6 B 10 12 & 16 18 20
0 2 4 6 8 10 AIRFOIL THICKNESS (% wing chord)
MAXIMUM-LIFT INCREMENTS FOR 25%CHORD FLAPS
ACTUAL FLAP ANGLE AT REFERENCE FLAP ANGLE
REFERENCE FLAP ANGLE

FLAP-MOTION CORRECTION FACTOR

Bild 4.16: Zunahme des max. Auftriebsbeiwertes durch Landeklappen nach Scholz [2]

Folgende Werte werden abgelesen:

] k1%1,2

ko= 1,0

. k3~ 1,0

[ ] (ACLvmax)base =~ 1,65

Die abgelesenen Werten in Gl. (4.51) eingesetzt:

ACL,ma:L‘,flaps =ky ko k3 : (ACL,max)base = 1798 (452)
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Somit kann mit Gl. (4.49) die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch die Klappen berechnet
werden.

Sw,
AC'L,maaﬁ,flaps = ACL,TrL(m:,flaps : T{/{/f - Ky =1,09

Fiir die Ermittlung der durch die Vorfliigel bedingten Zunahme des Auftriebsbeiwerts gilt nach
Raymer folgende Gleichung;:

Sw,
AC'L,Tmzm,slats = ACL,ma:):,s : TV[;S " COSYH.L. (453)

Dabei ist Sy die von den Vorfliigeln bis zur Hinterkante des Fliigels benetzte Fliigelflache [Bild
4.17]. Die Ermittlung erfolgt in gleicher Weise wie fiir die Klappen.

Demnach ergibt sich eine Flache von

Ccp+c
Sws =2 KC“;C’“ : y) + <C’“°;C’“ y) + ( i 5 i yfﬂ = 307,68 m? (4.54)

Bild 4.17: Berechnung der benetzten Fliche der Vorfliigel (Slats) [3]

Der Winkel @p 1. ist der Pfeilwinkel der Scharnierlinie der Vorfliigel. Da die Scharnierlinie auf
der 25%-Linie liegt, gilt:
YH.L. = pasw = 29,07° (4.55)

62



Fliigelauslegung

Die Zunahme des Auftriebsbeiwertes des Profils durch Vorfliigel an der Profilvorderkante nach

Datcom:
C/

ACL,ma:lc,slats = C1,6,max * Mlmaz * 7§ * 5f : (456)

c
Die Profiltiefe der Vorfliigel soll 25% der Fliigeltiefe betragen. Mit der Profiltiefe der Vorfliigel
kann das Verhiltnis von maximaler Profiltiefe bei ausgefahrenen Vorfliigeln zur Fliigeltiefe
ermittelt werden. Es ergibt sich ein Wert von c// ¢ = 1,25. Der maximale Ausschlagwinkel des
Vorfliigels betragt 6y = 25° = 0,44 rad. Der Radius der Vorderkanten des NACA-Profils 632-615
betriagt LER = 0,1245. Somit ergibt sich ein der relative Nasenradius von

LER
T = 0,083 (4.57)
(t/c)
20 — 20
1
—
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Bild 4.18: Zunahme des max. Auftriebsbeiwertes durch Vorfliigel nach Scholz [2]

Folgende Werte werden abgelesen:

B Cl§max ~ 1,75
" Nmaz ~ 1,75
m )y~ 0,78
Mit den abgelesenen Werten ergibt sich aus Gl. (4.56):

C/

ACL,magﬁ,slats = C1,6,mazx * Mhmazx " 75 ° 5]“ : ; =131
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Eingesetzt in Gl. (4.53) kann die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch die Vorfliigel berechnet

werden.

SWs
AC'L,maa:,slou‘,s = ACL,maa:,s ' S = - COSYH L = 0797
w

Folglich kann die Bedingung aus Gl. (4.46) gepriift werden:
0795 : AC’L,ﬂ"zaae,flaps + AC(L,me,slats > CL,maz - CL,maz,clean

2,09 > 1,74

Die Summe der zusétzlich erforderlichen Auftriebsbeiwerte der Hochauftriebshilfen ist grofier als
die Differenz zwischen dem erforderlichen Landeauftriebsbeiwert und dem reinen Fliigelauftriebs-
beiwert. Somit ist die Bedingung erfiillt.
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5 Leitwerksauslegung I

Die Leitwerksauslegung wird in 2 Teile aufgeteilt (Leitwerksauslegung I & II). Die Leitwerksgrofien
werden mit Hilfe des sogenannten Leitwerkvolumens (tail volume) abgeschitzt. Diese erste
Schétzung der Leitwerksgrofle ist fiir die Berechnung der Flugzeugmasse und der Schwerpunktlage
relevant. Nachdem die Massen- und Schwerpunktermittlungen der einzelnen Flugzeugsegmente
erfolgt, werden mit dem Kapitel Leitwerksauslegung II die Leitwerksgrofien praziser erfasst. Im
Grunde funktionieren Leitwerke wie (kleine) Fliigel, weshalb viele Zusammenhénge, die fir die
Fliigelauslegung gelten auch entsprechend auch fiir Leitwerke angewendet werden kénnen.

Der wesentliche Unterschied besteht darin, dass Leitwerke das Auftriebspotential, welches Sie
anzubieten vermdgen, nicht ausschépfen. Leitwerke dienen der Trimmung, Steuerbarkeit und die
Stabilitét des Flugzeuges. Durch Verwendung eines THS (trimmable horizontal stabilizer), einer
trimmbaren Héhenflosse, ist ein erweiterter Schwerpunktbereich moglich.

5.1 Hohenleitwerk I
Form:

Bei der Leitwerksform handelt es sich um ein Normalleitwerk, da das Hohenleitwerk am Rumpf
befestigt ist. In Bild 5.1 ist das Hohenleitwerk V-férmig ausgefithrt. Dementsprechend wird fiir
das Hohenleitwerk ein nach Roskam II fiir strahlgetriebene Verkehrsflugzeuge iiblicher Wert von
'y = 6° angesetzt.

o

\

L, =6
~ 7N\
[3]

Bild 5.1: V-Form Hohenleitwerk

Einstellwinkel:

Bei fest eingebautem HLW sollte, um Abtrieb zu erzeugen, ein Einstellwinkel von etwa 2° ...
3° nach unten gewéhlt werden. Besser, respektive flexibler ist eine trimmbare, also bewegliche
Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer, THS), die einen grofleren Schwerpunktbereich
ermdglicht. Die trimmbare Hohenflosse ist die Standardlésung bei Transportflugzeugen und wird
daher in diesem Fall verwendet. Ein fester Einstellwinkel ist aufgrund des THS nicht notwendig.

Streckung:

Die Streckung des Hohenleitwerks betrigt die Hélfte der Streckung des Tragfliigels.

Agp=05-A~50 (5.1)

Pfeilung:

Um eine hohere kritische Machzahl des Hohenleitwerks zu erreichen und ein Verlust der Wirk-
samkeit durch Verdichtungsstofle zu vermeiden, sollte Pfeilung des Hohenleitwerks um etwa
5° gegeniiber der Pfeilung des Fliigels erhoht werden. Durch die gréflere Pfeilung kann der
Auftriebsgradient des Hohenleitwerks geringer ausfallen als der Auftriebsgradient des Fliigels,
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wodurch das Hohenleitwerk, im Vergleich zum Fliigel, erst bei grofieren Anstellwinkeln in ein
iiberzogenen Flugzustand erreicht. Die Fliigelpfeilung des Héhenleitwerks liegt bei:

oH25 = pws +5° = 34,07° (5.2)

Kritische Machzahl:

Um die Wirksamkeit der Leitwerke auch bei hohen Geschwindigkeit garantieren zu kénnen, sollte
die kritische Machzahl der Leitwerke Myt g & Merie,y um AM = 0,05 hoher liegen als die
kritische Machzahl des Fliigels M, w. Auch hier gilt nach Airbus fiir die Entwurfsmachzahl:
Mcr = Mpp.

MDD,H - MDD + 0,05 = 0,91 (53)
Mpp.efs.n = Mpp,H - \/C0s o 25 = 0,83 (5.4)

Relative Dicke:

Da bei Leitwerken tiblicherweise symmetrische Profile verwendet werden, wird der Auftriebsbeiwert
mit Cr g = 0 angesetzt. Ebenfalls wird angenommen, dass fiir jetzige, neue superkritische Profile
Werte von kj; = 1,32 vorliegen. Die relative Dicke des Hohenleitwerks sollte etwa 10% geringer
als die relative Dicke im Auflenfliigel ausfallen, wodurch eine hohere kritische Machzahl des
Hohenleitwerks erreicht werden kann und Verdichtungsstofle ihre Wirksamkeit erhalten konnen:

2/3

35 2
t 5+ Mpp e > “| /1= Mppefiu
( ) =0,3-cospmas | |1— + MDD effH 5 (5.5)
H 5+ )

c (kar — 0,25 - Cy,, Mpp efrn”

t
= () =12,6%
C/H

Profil:

Fir Hohenleitwerke werden in der Regel symmetrische oder anndhernd symmetrische Profile mit
9 ... 12 % relativer Profildicke verwendet. Géangige Profile sind z.B. NACA 0009 oder NACA 0012.
Es wird also ein symmetrisches Profil aus der vierstelligen NACA-Serie von Abbott gewéhlt.
Folglich wird aus dem Ergebnis von Gl. (5.1) das Profil NACA 0012 ausgewéhlt. Das NACA-Profil
entspricht der gewiinschten relativen Dicke und ist in Bild 5.2 dargestellt.

Bild 5.2: NACA 0012 [7]

Zuspitzung;:

Zur Reduktion der Produktionskosten kénnen bei Flugzeugen der allgemeinen Luftfahrt Leitwerke
mit einer Zuspitzung bis A = 1 gebaut werden (Rechteckleitwerk). Ubliche Werte werden mit
Tabelle 5.1 zusammengefasst. Fiir den Nachentwurf wird ein Normalleitwerk mit einer Zuspitzung
von Ay = 0,30 verwendet.
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Tabelle 5.1: Ubliche Streckungen & Zuspitzungen fiir Leitwerke [2]

Hohenleitwerk Seitenleitwerk
A A A A
Normalleitwerk 3,0...5,0 0,3...0,6 1,3...2,0 | 0,3...0,6
T-Leitwerk wie Normalleitwerk | wie Normalleitwerk | 0,7...1,2 | 0,6...1,0

Leitwerksfliche & Spannweite:

Die erforderliche Hohenleitwerksflache wird iiber den Leitwerksvolumenbeiwert Cy und dem
Hebelarm des Hohenleitwerks [y ermittelt. Dabei entspricht g dem Abstand der Neutralpunkte
von Fliigel und Hoéhenleitwerk:

SH -l
Cy=——"-—"- 5.6
T Sw - Crac (5.6)

In Tabellen 5.2 & 5.3 sind typische Leitwerksvolumenbeiwerte und Hebelarme fiir das Hohenleit-
werk fiir strahlgetriebene Verkehrsflugzeugen nach Raymer vorgegeben. Fiir den Nachentwurf
wird fiir den Leitwerksvolumenbeiwert ein Wert von Cy = 0,85 gewahlt, da sich bei trimmbarer
Hohenflosse der Wert des Leitwerksvolumenbeiwert um 10% reduziert. Fiir den Hebelarm des
Hohenleitwerks wird 52,5% der Rumpflange angesetzt.

Iy = 0,525 1p = 30,61m (5.7)

Tabelle 5.2: Leitwerksvolumenbeiwerte von HLW & SLW nach Scholz [2]

Horizontal Cy Vertical Cy,
Sailplane 0,50 0,02
Homebuilt 0,50 0,04
General aviation-single engine 0,70 0,04
General aviation-twin engine 0,80 0,07
Agricultural 0,50 0,04
Twin turboprob 0,90 0,08
Flying boat 0,70 0,06
Jet Trainer 0,70 0,06
Jet fighter 0,40 0,07
Military cargo/bomber 1,00 0,08
Jet transport 1,00 0,09

Tabelle 5.3: Ubliche Werte fur die Leitwerkshebelarme [2]

Flugzeugkonfigurationen lg bzw. ly betragen etwa
Propeller vorn am Rumpf angeordnet 60% der Rumpflange
Triebwerke am Fliigel 50 ... 55% der Rumpflange
Triebwerke am Heck 45 ... 50% der Rumpflange
Entenleitwerk, control canard 30 ... 50% der Rumpflange
Segelflugzeug 65% der Rumpflange
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Durch Umstellen von Gl. (5.14) erhilt man mit den bereits bekannten Daten Sy = 361,60 m?
und Cyprac = 7,28 m also eine Hohenleitwerksflache von

_ Chu-Sw-Cumac

SH P

= 77,40 m? (5.8)

Daraus ergibt sich eine Spannweite des Hohenleitwerks von

bH =V AH . SH = 19,67m (59)

Mittlere Aerodynamische Fligeltiefe (MAC):

Fir die folgende Berechnung der Reynoldszahl in Kapitel 9 wird an dieser Stelle noch die mittlere
aerodynamischen Fliigeltiefe des Hohenleitwerks berechnet. Die Berechnung der Geometrie des
einfachen Trapezfliigels erfolgt nach Scholz.

2 14+ Mg + g

C =—.
MAC,H Cr.H 1+ Ay

; = 4,60m (5.10)

Dabei wird die Fliigelwurzellinge des Hohenleitwerks ndherungsweise aus den Datenblattern
nach Airbus [3] entnommen. Die Fliigelwurzel des Hohenleitwerks betragt ¢, y = 6,44 m.

5.2 Seitenleiwerk I

Streckung & Zuspitzung:

Die Parameter des Seitenleitwerks werden nahe am Original gehalten. Die Streckung und die
Zuspitzung des Seitenleitwerks werden mit den fiir Normalleitwerke iiblichen Werten geméf
Tabelle 5.1 festgelegt. Es wird eine Streckung von Ay = 1,6 und eine Zuspitzung von Ay = 0,36
gewéihlt.

Pfeilung:

Der Pfeilwinkel des Seitenleitwerks betrdgt fiir hohe Fluggeschwindigkeiten bei denen Kom-
pressibilitdtseffekte auftreten, zwischen 33° und 53° nach Roskam II. Es wird demnach eine
Fliigelpfeilung gewéhlt von

Pv,25 = 45° (5.11)

Kritische Machzahl:

Die effektive Machzahl des Widerstandsanstiegs des Seitenleitwerks ergibt sich zu
Mppyv = Mpp,g =091
Mppefrv = Mpp,v - \/C0spve5 = 0,77 (5.12)

Relative Dicke / Profil:

Die relative Profildicke des Seitenleitwerks ergibt sich durch den bereits bekannten Zusammen-
hang:

2/3

35 2
t 54+ M 2 7| /1= Mppeft,v
( ) =0,3-cospvas | [1— + MDDtV 5 ° (5.13)
v 5+ )

c (ky — 0,25 Cp,, Mpp ey

c
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t
= <> =13,7%
C/v

Da fiir Seitenleitwerke ausschliefilich symmetrische Profile verwendet werden, wurde der Auf-
triebsbeiwert mit Cr,, = 0 angesetzt und fiir ky; wird kys = 1,32 angenommen.

Die Profildicke des Seitenleitwerks betrégt naherungsweise (¢/c)y = 13,7%. Um jedoch unterhalb
der relativen Dicke des Tragfliigels (¢/c¢)w zu bleiben, wird eine Profil dicke von 12% angesetzt.
Demnach wird analog zum Hohenleitwerk das NACA 0012-Profil nach Abbott gewéhlt.

Leitwerksfldche & Spannweite:

Die erforderliche Seitenleitwerksflache lasst sich ebenfalls tiber den Leitwerksvolumenbeiwert
berechnen. Die Ermittlung des Leitwerksvolumenbeiwertes lautet

Sy -ly
14
Cy = 2 (5.14)

Fiir das Seitenleitwerk wird der Hebelfarm Iy geringfiigig vergrofiert. Der Hebelarm fiir das Sei-
tenleitwerk wird auf Iy, = 32,07 m abgeschétzt. Weiterhin werden die Spannweite des Tragfliigels
und der Leitwerksvolumenbeiwerte nach Tabelle 5.2 bendtigt. Auch hier wird der Leitwerksvolu-
menbeiwert um 10% reduziert, sodass ein Wert von Cy = 0,081 festgelegt wird. Daraus ergibt
sich eine Leitwerksfliche von

_ Cy-Sw-b

Sy I

= 55,07 m? (5.15)

und einer Seitenleitwerksspannweite von

bv = AV . SV = 9,39m (5.16)

Mittlere Aerodynamische Fligeltiefe (MAC):

Abschieflend wird analog fiir das Seitenleitwerk die mittlere acrodynamischen Fliigeltiefe berechnet.
Die Fliigelwurzel des Seitenleitwerks hat den Wert ¢,.yv = 8,58 m. Daraus ergibt sich eine mittlere
aerodynamische Fliigeltiefe von

2 1—}—)\\/—1—)\‘/2

c =Z.
MAC,V Cr v 1+ oy

; =6.27Tm (5.17)

5.3 Hohen- und Seitenruder

Bei der Bestimmung der Geometrien fiir Hohen- und Seitenruder wird sich an Daten ausgefithrter
Flugzeuge orientiert. Torenbeek und Roskam II enthalten detaillierte Tabellen mit Leitwerks-
und Ruderdaten.

Das Hohen- und Seitenruder beginnen am Rumpf und erstrecken sich bis zu etwa 90% der (Halb-)
Spannweite des Leitwerks oder auch bis zur Spitze des Leitwerks. Die Profiltiefe der Ruder
betriagt etwa 25 ... 40% der Profiltiefe des Leitwerks. Die Hohenruder werden maximal 15 ... 25°
nach unten und maximal 25 ... 35° nach oben ausgeschlagen. Seitenruder werden maximal 25 ...
35° ausgeschlagen.
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Folgende Konfiguration wird fiir den Nachentwurf des A330-200 gew&hlt:

» Daraus ergibt sich eine Profiltiefe fiir Hohen- und Seitenruder von 30% der Profiltiefe der
betreffenden Leitwerke.

» Das Seitenruder hat einen Maximalausschlag von 30°
» Das Hohenruder wird maximal 30° nach oben und 20° nach unten ausgeschlagen.

s Hohen- und Seitenruder beginnen jeweils am Rumpf und erstrecken sich bis zur Spitze des
jeweiligen Leitwerks.

Das Hoéhenruder und das Seitenruder sind in Bild 5.3 dargestellt.

\ Seitenruder
Héhenruder

Bild 5.3: Hohen- & Seitenruder des A330-200 [3]
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6 Masse und Schwerpunkte

In diesem Kapitel werden zwei Massenprognosen durchgefiihrt und gegeniibergestellt. Dabei wird
die Massenprognose der Class I nach Raymer und die detailliertere Massenprognose der Class 11
nach Torenbeek angewendet.

6.1 Class I Massenprognose nach Raymer

Die benétigten Flugzeuggruppen sind Fliigel, Rumpf, Seitenleitwerk, Hohenleitwerk, Haupt
und Bugfahrwerk, Triebwerke sowie Systeme. Bei den ersten vier dieser Gruppen wird der
Bezugsparameter ,,umstromte Flache“ mit einem empirischen Faktor multipliziert und die
so erhaltenen Massen addiert. Aus den vorangegangenen Entwurfsschritten sind die Flachen
bekannt. Fiir Fahrwerke und Systeme wird ein fester Gewichtsanteil an der maximalen Startmasse
angenommen. Die Masse der Triebwerke muss noch bestimmt werden und wird mit einem Faktor
fiir Anbauteile versehen.

Tabelle 6.1: Entwurfsparameter zur Class I Massenprognose nach Raymer

Parameter Formelzeichen Wert
Fliigelfliche Sy 361,60 m?
Hohenleitwerksflache St 77,40 m?
Seitenleitwerksflache Sy 55,07 m?
Spannweite b 60,30 m
Fligelwurzel, Rumpf Cr 11,40 m
Profiltiefe, innen Ck 7,73 m
Knickspannweite, innen Yk 8,28 m
Rumpfdurchmesser dp 5,82 m
Rumpflange lp 58,31 m
Schlankheitsgrad AR 10,01
Startschub Tro 605612 N
Nebenstromverhaltnis W )

Zunachst werden die umstromten Flachen der einzelnen Flugzeuggruppen berechnet. Fiir den
Fligel wird die doppelte Fligelfliche abziiglich der doppelten vom Rumpf verdeckten Fliigelflache
betrachtet. Es ergibt sich mit den Fligelparametern aus Kapitel 4.2 folgende Beziehung:
cr—cp dp
Yk 4

Sexp,W =2 (SW - SW,F) =2 (SW - |:CT -

-dp> = 598,01 m? (6.1)

Die benetzte Fliache des Rumpfes ergibt sich nach Scholz zu

2 \%3 1
Swet,p = Tdplp (1 - ) : (1 — 2) =909,91m" (6.2)
7 /\F /\F

Fiir die Leitwerke wird zunéchst eine grobe Abschitzung vorgenommen. Es ergibt sich ein Wert
von

Sewntail = 2 (SH + Sy) = 264,94 m? 6.3
D,

Fiir die Masse der beiden Triebwerke gilt nach Scholz:
0,0724

me ges = (Tro)" - e7 00451 = 1351348 kg (6.4)
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Nun kann die Massenprognose anhand der oben berechneten Bezugsparameter durchgefithrt
werden.

Tabelle 6.2: Massenaufteilung Class I Massenprognose nach Raymer

Faktor Formelzeichen Bezugsgrofie Masse!
Fliigel 49 Sexp,W 598,01 m? 29302,49 kg
Rumpf 24 Swet.F 909,91 m? 21837,84 kg
Leitwerke 27 Seap.tail 264,94 m? 7153,38 kg
Bugfahrwerk 0,006 MMTO 240212 kg 1441,27 kg
Hauptfahrwerk 0,037 MMTO 240212 kg 8887,84 kg
Triebwerke 1,3 ME ges 13513,48 kg 17567,52 kg
Systeme 0,17 MMTO 240212 kg 40836,04 kg
Betriebsleermasse - Mog - 32 127026,39 kg

! Masse = Faktor - BezugsgroBe

Die Kraftstoffmasse sowie die maximale Nutzlast bei gegebener Reichweite sind bereits ermittelt
worden [siehe Tabelle 2.7]. Somit ergibt sich nach Gl. (6.5) fiir die Class I Massenprognose eine
maximale Abflugmasse von:

myro = Mog +mypr + mp = 247786,39 kg (6.5)

6.2 Class II Massenprognose nach Torenbeek

Zunéachst werden die Massen der Massengruppen Fliigel, Rumpf, Hohenleitwerk, Seitenleitwerk,
Fahrwerk, Triebwerksgondel, installierte Triebwerke und Systeme mit empirischen Formeln und
dem Eingangswert fiir die maximale Startmasse aus der Dimensionierung abgeschétzt.

Fliigelmasse:

Die Fliigelmasse kann fiir Flugzeuge mit einer maximalen Startmasse von mehr als 5700 kg nach
folgender Gleichung berechnet werden:

b b/t 0.3
mW — 6767 . 10—3 . b80775 . 1 _|_ ’V’ef . nult0,55 . <S/'f"> (6.6)
MMTO bs mMZF/SW

Darin ist bs die strukturelle Spannweite, die sich zusammensetzt aus bs = b - cos 50 = 55,42 m

Der Bruchlastfaktor hat einen Wert von n.,;; = nym - 1,50 = 3,75, wobei das sichere Lastvielfache
nach JAR 25.337 zu ny, = 2,5 bestimmt wurde.

Der Faktor b,y ist ein Referenzwert und liegt bei b..y = 1,905 m.

Fin typischer Wert fiir das Verhéltnis aus struktureller Spannweite und Profildicke an der
Fliigelwurzel bei freitragendem Fliigel ist bs/t, = 40.

Der Wert der maximalen Nullkraftstoffmasse wird aus der Dimensionierung {ibernommen und
betragt marzrp = 165452 kg.

Mit all diesen Parametern ergibt sich nach Gl. (6.6) fir die Fliigelmasse:
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mw = — Y o = 0,160 - 240212 kg = 38433,92 kg

mMmMTO

Letztlich miissen fiir noch zwei Korrekturen vorgenommen werden:
s +2% fiir einen Fliigel mit Spoilern
» -5% fiir zwei Triebwerke am Fliigel

Somit ergibt sich eine finale Fliigelmasse zu:

= mw = 37280,90 kg

Rumpfmasse:

Die Rumpfmasse wird fiir Flugzeuge mit Sturzfluggeschwindigkeiten Vp > 128,6 m/s und
kreisformigen Rumpfquerschnitt berechnet mit:

l
mp =023-/Vp - %  Spwet™? = 22197,02 kg (6.7)
F

mit dem Hebelarm des Hoéhenleitwerks [z7, dem Rumpfdurchmesser und der Sturzflugmachzahl
Mp. Die Sturzflugmachzahl ist erfahrungsgemafs um A M = 0,05 ... 0,09 grofler als die Reise-
flugmachzahl Mog. Die Sturzflugmachzahl betrigt somit Mp = Mcgr + 0,09 = 0,95. Daraus
lasst sich die Sturzfluggeschwindigkeiten ermitteln

Vp = Mp - a = 280,31 % (6.8)

Hohenleitwerksmasse & Seitenleitwerksmasse:

Die Bestimmung der Masse von Héhen- und Seitenleitwerk wird in zwei dquivalenten Rechengén-
gen durchgefiihrt:

Su*? -V,
my = kg Sy | 62 "D 95 (6.9)
1000 - y/cos (¢H,50)

Sy92 .V,
my = kySy |62 V_ D 95 (6.10)
1000 - y/cos (¢v,50)

Fiir eine trimmbare Hohenflosse gilt hierbei ky = 1,10 und fiir das Seitenleitwerk wird der Faktor
ky = 1,0 angesetzt. Fiir die Pfeilwinkel der 50%-Linien der Leitwerke ergeben sich folgende
Werte:

4 25 1—)\
tan og 50 = tan g o5 — Ay [100 e )\g} (6.11)
= YH50 = 29,590
4 25 1-—A
tan py50 = tan @y,2s — Ay {100 e )\H (6.12)

= YV,50 = 35,220
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Mit den Leitwerksflachen ergeben sich somit nach Gl. (6.9) & Gl. (6.10) fiir das Hohen- und das
Seitenleitwerk die Massen:
mpyg = 3573,82 kg

my = 2222.98 kg

Fahrwerksmasse:

Die Massen von Hauptfahrwerk und Bugfahrwerk werden fiir beide mit folgenden Beziehung
ermittelt:

mrci = Ara + Bra - (marro)** + Cra - marro + Drg - (marro)*? (6.13)

Die Koeffizienten zur Berechnung der Fahrwerksmasse werden aus Tabelle 6.3 entnommen.

Tabelle 6.3: Koeffizienten fiir die Berechnung der Fahrwerksmasse [2]

gear component | Arg | Bra | Cra Dia
main gear 18,1 | 0,131 | 0,019 | 2,23 - 10
nose gear 9,1 | 0,082 - 2,97 - 10

Demnach ergibt sich eine Hauptfahrwerksmasse von

mray = 18,1+ 0,131 - (masr0)>* + 0,0190 - masro + 2,23 - 107° - (masro)>/* = 8628,94 kg

und eine Bugfahrwerksmasse von

mran = 9,140,082 - (marro)®* +2,97 - 107 - (marro)>? = 1248,50 kg

Masse der Triebwerksgondel:

Mit dem Startschub aus der Dimensionierung kann die Masse der Triebwerksgondeln bei ZTL-
Triebwerken (turbo fan) mit folgender Gleichung bestimmt werden:

0,065 - Tro
g

= 4012,72 kg (6.14)

mn

Masse der installierten Triebwerke:

Als néchstes wird die Masse der installierten Triebwerke berechnet:
mEvinSt = kE . kthr . mE’geS = 18337,79 k‘g (6.15)
Fiir strahlgetriebene Verkehrsflugzeuge mit Triebwerken in Gondeln betragt kr = 1,15. Der

Faktor kyp, beriicksichtigt den Einfluss des Umkehrschubs mit kg, = 1,18. Fiir die Masse der
beiden Triebwerke wird der Wert aus Gl. (6.4) ibernommen.

Masse der Systeme:

SchlieBlich ist noch die Masse der Systeme zu ermitteln:
Msys = kequip - Marro + 0,768 - ko - (marro)®® = 21828,56 kg (6.16)
Fiir ein Langstreckenflugzeuge ist hier keqyp = 0,08. Der von der Art der Flugsteuerung abhéngige

Faktor fiir Flugzeuge mit Landeklappen, Vorfliigeln und Spoiler bei hydraulischer Energieversor-
gung betrégt kr/c = 0,88.
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Betriebsleermasse:

Aus der Summe der einzelnen Massenanteile ergibt sich eine Betriebsleermasse von
mog = Lm; = 119331,23 kg

Maximale Startmasse:

Aus der Betriebsleermasse und der ,mission fuel fraction* kann die maximale Startmasse berechnet
werden kann. Der Wert wird nun als Startwert fiir eine erneute Berechnung der Einzelmassen
herangezogen. Die Iteration wird wiederholt, bis die Anderung der maximalen Startmasse zwischen
zwei Schritten unter 0,5% liegt.

mypr, + MoOE

= 24493515 kg (6.17)
My

mmrTo =

Die Ergebnisse der Iterationen fiir die maximale Startmasse werden in Tabelle 6.4 angegeben.

Tabelle 6.4: Iteration der Class IT Massenprognose nach Torenbeek

Iteration | Maximale Startmasse myro | Abweichung A%
0 240212,00 kg -
1 244935,15 kg 1,97 %
2 246930,05 kg 0,81 %
3 247772,80 kg 0,34 %

Die Iteration wird an dieser Stelle beendet, da die Anderung der maximalen Startmasse zwischen
zwei Iterationsschritten unter 0,5% liegt.

Tabelle 6.5: Massenaufteilung Class IT Massenprognose nach Torenbeek

Parameter Formelzeichen Wert
Fliigelmasse myw 38323,54 kg
Rumpfmasse mg 22197,02 kg
Hohenleitwerksmasse mpg 3573,82 kg
Seitenleitwerksmasse my 222298 kg
Hauptfahrwerksmasse MLG,M 8897,20 kg
Bugfahrwerksmasse mrLa,N 1267,09 kg
TRW-Gondelmasse my 4012,72 kg
Installierte TRW-Masse ME inst 18337,79 kg
Systemmasse msys 2241447 kg
Y. Betriebsleermasse MOE 121246,64 kg
Maximale Startmasse MMTO 247772,80 kg

Folglich ist zu priifen, ob das Endergebnis um mehr als 5% vom Anfangswert abweicht. Wenn
dies der Fall ist, miissen die Fliigelflache und der Startschub angepasst und eine neue Iteration
gestartet werden.
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Mit dem Endergebnis aus Tabelle 6.6 ergibt sich eine Abweichung von kleiner 5% zum Startwert,
womit die zuléssige Grenze nicht iiberschritten wird.

Tabelle 6.6: Vergleich der Massenprognosen

Dimensionierung Class 1 Class 11
Maximale Startmasse myrro 240212,00 kg 247786,39 kg | 247772,80 kg
A% Abweichung von Dimensionierung - 3,153 % 3,148 %
A% Abweichung zum Referenzflugzeug”
(Airbus A330-200) 0,738 % 2,391 % 2,385 %

* Maximale Startmasse nach Airbus m mrTo = 242000 kg

6.3 Schwerpunktberechnung

Das Flugzeug wird fiir die Schwerpunktberechnung in zwei Hauptgruppen aufgeteilt:
» Hauptgruppe Rumpf (FG): Leitwerke, Rumpf, Systeme und Bugfahrwerk
» Hauptgruppe Fligel (WG): Fligel, Hauptfahrwerk, Triebwerke und Gondeln

Fiir beide Gruppen werden nun die Masse und der jeweilige Schwerpunkt ermittelt. Der Flug-
zeugschwerpunkt soll bei 25% MAC liegen. Damit diese Forderung erfiillt wird, muss die Lage
der Fliigelgruppe beziiglich der Rumpfgruppe angepasst werden.

Die Lage der Schwerpunkte einzelner Massengruppen wie Triebwerke, Leitwerke und Fahrwerke
wird n&herungsweise aus den technischen Spezifikationen von Airbus [3] entnommen. Der Schwer-
punkt der Systeme und der Ausriistung wird mit 40% der Rumpflinge und der Rumpfschwerpunkt
bei 42,5% der Rumpflinge angenommen. Die Rumpfnase wird als allgemeiner Nullpunkt ge-
wéahlt. Die Schwerpunktlagen von Fliigel, Hohen- und Seitenleitwerk werden nach Marckwardt
abgeschatzt.

Die Ergebnisse der Massengruppen werden in Tabelle 6.7 und 6.8 zusammengetragen.

Tabelle 6.7: Schwerpunkt der Rumpfgruppe

Massengruppe Formelzeichen Masse Schwerpunkt

[m] [Sp] [m; - Sgp)
Rumpf mp 22197,02 kg 23,32 m 517723,33 kgm
Systeme msys 2241447 kg 24,78 m 555469,92 kgm
Hohenleitwerk mg 3573,82 kg 49,27 m 176081,94 kgm
Seitenleitwerk my 2222 98 kg 47,43 m 105435,89 kgm
Bugfahrwerk mrLa,N 1267,09 kg 5,99 m 7589,89 kgm
3 Summe mrqg 52310,49 kg - 1377203,44 kgm
Gesamtschwerpunkt Xra 26,36 m
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Tabelle 6.8: Schwerpunkt der Fligelgruppe

Massengruppe Formelzeichen Masse Schwerpunkt

[mi] [Sp] [mi - Ssp]
Fliigel mw 38323,54 kg 24,74 m 948124,48 kgm
Hauptfahrwerk MLG,M 8897,20 kg 28,85 m 256684,19 kgm
TWR-Gondel my 4012,72 kg 18,23 m 73151,89 kgm
Triebwerke ME,inst 18337,79 kg 18,84 m 345483,93 kgm
> Summe mwa 69571,25 kg - 1623444,52 kgm
Gesamtschwerpunkt Xwa 23,33 m

Bei der Bestimmung des zur Fliigelgruppe zugehorigen Schwerpunkts wurde zunéchst angenom-
men, dass der Abstand von der Rumpfnase bis zur Vorderkante der mittleren aerodynamischen
Profilsehne Xwea remac = 24,64 m betriagt [Bild 6.1].

CMac =7,28m

P
18.08 ;/ U
: m
- (59.32 ft) =
10.56 m
W’T 7 <+ Vyac=1140m
(\ l
J J
/A [
~ i
<«—— Xigmac ® 2464m  —— P

Bild 6.1: Vorderkante der mittleren aerodynamischen Profilsehne (LEMAC) [3]

Im Anschluss kann der Abstand des Schwerpunkts der Fliigelgruppe zur Vorderkante der mittleren
aerodynamischen Profilsehne bestimmt werden.

Xwa,remac = Xpemac — Xwa = 1,90m (6.18)

Dieser Wert bleibt fiir die weiteren Rechnungen konstant. Weiterhin besteht die Forderung,
dass der Schwerpunkt des leeren Flugzeugs auf der 25%-Linie der mittleren aerodynamischen
Fliigeltiefe liegen soll.

Xca,remac = 0,25 - Cyac =1,82m (6.19)

Mittels Momentengleichgewichts um LEMAC kann die erforderliche Verschiebung des Fliigels
ermittelt werden.

mwa
Xremac = Xra — Xca,LEMAC + miV;G (Xwa,remac — Xca,rEmac) = 24,65m  (6.20)

Der Gesamtschwerpunkt des Flugzeugs liegt somit

Xca = Xca,LEmac + XLEmac = 26,47Tm (6.21)
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von der Nasenvorderkante entfernt. Da das Flugzeug aufgrund der unterschiedlichen Beladesze-
narien iiber einen Schwerpunktbereich nach Roskam II von 0,32 Cyrac verfliigen muss, ergeben
sich der vordere Schwerpunkt (C.G. most fwd.) und der hintere Schwerpunkt (C.G. most aft.) zu

Xcamost,fwd = Xca — 0,5 0,32 - Cypac = 25,31m (6.22)

Xcoa,mostaft = Xca +0,5-0,32 - Cppac = 27,64m (6.23)
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7 Leitwerksauslegung II

Nachdem in Kapitel 5 bereits eine erste Abschitzung der Leitwerksflichen durchgefiihrt wurde,
kann nun basierend auf der Schwerpunktberechnung die endgiiltige Auslegung der Leitwerke
vorgenommen werden.

7.1 Hohenleitwerk I1

Die Auslegungen nach Steuerbarkeit und Stabilitdt liefern mit der Variablen (zcg—ac) (Abstand
von AC zum Schwerpunkt bezogen auf MAC) je eine Geradengleichung. Diese Geraden lassen sich
in ein gemeinsames Diagramm eintragen. In Abhéngigkeit vom erforderlichen Schwerpunktbereich
kann daraus die resultierende Hohenleitwerksfliche ermittelt werden.

7.1.1 Auslegung nach Steuerbarkeit

Die Triebwerke befinden sich unter dem Fliigel, somit ist als kritischer Flugzustand der Landean-
flug bei maximaler Klappenstellung dimensionierend. Es entsteht, dadurch dass der Druckpunkt
sich wegen des Klappenausschlags nach hinten verlagert und die Triebwerke wenig Schub liefern,
ein negatives Nickmoment. Die Fléche des Hohenleitwerks nach Steuerbarkeitsforderung wird
bestimmt durch eine Geradengleichung der Form von

SH Cr, —_
Sw O i (Tea-ac) +
w LH MH " 10

Cuw +Cume

Iy
Cymac

(7.1)

Cr.u-nm-

Der Auftriebsbeiwert ist nach der Dimensionierung C, = 2,80. Da das Hohenleitwerk Abtrieb
produziert, wird der Auftriebsbeiwert des Hohenleitwerkes auf Cr, i = -0,5 angesetzt. Ein iiblicher
Wert fiir den Parameter ng nach Datcom ist ng = 0,9.

Die Schwerpunktlage des Hohenleitwerks X sc grw ist Tab. 6.7 zu entnehmen.

Fiir den Leitwerkshebelarm ergibt sich mit den Ergebnissen der Schwerpunktberechnung

lg = Xac,uiw — Xremac — Xac,Lemac = 22,80m (7.2)

Der Wert X ac .Emac setzt sich zusammen aus Cirac/4 = 1,82 m.

Mit Hilfe des Leitwerkshebelarms und dem bereits bekannten Wert fiir die mittlere aerodynamische
Fliigeltiefe kann die Steigung der Geraden bestimmt werden.

a= Cr — 1,087

— "
Cr.u-nm - Carac

Folglich miissen noch der Nickmomentenbeiwert durch die Triebwerke Cys r und der Nickmo-
mentenbeiwert des Fliigels Cyz,1 ermittelt werden.

Der Nickmomentenbeiwert durch die Triebwerke setzt sich zusammen aus:

=T zg

Cue = (7.3)

"~ q-Sw - Cumac

Aus vorangegangenen Kapiteln sind die Fliigelflache, Startschub und die Anfluggeschwindigkeit
bekannt. Es wird angenommen, dass zur Uberwindung des durch den Klappenausschlag stark
erhohten Widerstands beim Landeanflug noch ein Schub von

T =03 Tro = 181683,60 N (7.4)
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erforderlich ist. Der erforderliche Staudruck zusammensetzt sich aus
Po 2 N
= .V =31 — .
q 5 ‘APP 3105,03 2 (7.5)

Es muss lediglich der Abstand des Flugzeugschwerpunkts zum Triebwerk bestimmt werden. Dies
erfolgt durch Abschétzung aus den Datenbldttern nach Airbus [Bild 7.1]. Der Héhenabstand vom
Flugzeugschwerpunktes zum Triebwerksschwerpunkt betréagt zp = -2,81 m.

5.64 m

18.5 f
Y (18.5 t)

0 0 000000 0000000000000000

Y
LZe ~-=2,81m

6.67 m
(21.88 ft)
28.85 m
(94.65 ft)

Bild 7.1: Abstand des Flugzeugschwerpunktes zum Triebwerk [3]

Daraus folgt nach Gl. (7.3) ein durch Triebwerksschub bedingter Nickmomentenbeiwert von

—T'ZE

Cump = = 0,063

"~ q-Sw - Cumac

Der Nickmomentenbeiwert durch die Fliigel setzt sich zusammen aus

A - cos? Ac
Pwas ( M,o) .

7.6
A+2-cospwos €t (7.6)

CMw = M0, flaped -

Das Nickmoment des Profils bei ausgefahrenen Klappen ergibt sich fiir Fowler- oder Spaltklappen

zu

XAC d
CM 0, flaped = CM.0 + ACL flaped - [CMAC 044 (c)] (7.7)

Der Nickmomentenbeiwert des Profils ohne Klappenausschlag wird aus dem Profilkatalog von
Abbott entnommen und liegt bei ¢y, = -0,11 [Bild 4.7].

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwerts des Profils durch Klappen wurde bereits in GI.
(4.52) ermittelt und betrigt Acr, fiaped = 2,10.

Die Lage des Neutralpunktes bezogen auf die mittlere aerodynamische Fliigeltiefe betréigt
Xac/Crac = 0,25 und die bendtigten Parameter zur Bestimmung der relativen Profiltiefener-
hohung durch den Klappenausschlag konnen aus dem Kapitel 4.11 entnommen werden.

<c’> ~ (0,3-¢-cos(50°) +c) _119

C (&
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Damit erhalt man nach Gl. (7.7) ein Nickmomentenbeiwert bei ausgefahrenen Klappen von

CM.,0, flaped = —0,68

Mit den Daten aus der Fliigelauslegung: ; = -3° und dem abgelesenen Wert (Acaro/er) =
-0,0115 deg™! aus Bild 7.2 kann der Nickmomentenbeiwert des Fliigels nach Gl. (7.6) bezogen
auf den Neutralpunkt berechnet werden.

Cuw = —0,41

(b) A=05
—.032

ASPECT RATIO
ACm, =

—.0244

\\‘

& 016 }0,,/
(perdeg) | | | B L ] 7 -
o ] e
P ///:"/ | 33 —
__———::Z:’———i-""‘ — 1 s »
0-0 10 20 30 } 40 50 0

QUARTER-CHORD SWEEP ANGLE, A /4 (deg)

Bild 7.2: Parameter zur Bestimmung des Nickmomentenbeiwerts nach Scholz [2]

Mit diesen Werten kann nun der y-Achsenabschnitt der Geradengleichung berechnet werden:

- Cuw +Cue

- = 0,249 (7.8)
Cru-nH -

Cymac

Die Auslegung nach Steuerbarkeit liefert somit nach Gl. (7.1) die Geradengleichung:

SH
w

= —1,987 - (zcg-ac) + 0,249 (7.9)

7.1.2 Auslegung nach Stabilitat

Die Fléche des Hohenleitwerks nach Stabilitdtsforderung ist gegeben durch eine Geradengleichung

der Form:
SH _ CLa,w
Sw CL7Q,H-T]H-(1—5€/504)' Ly

Crmac

(rog-ac) (7.10)

Der Auftriebsgradient des Fliigels betréigt nach Gl. (4.34) Cp o.w = 0,123 deg™! = 7,02 rad L.

Der Auftriebsgradient des Hohenleitwerks ergibt sich mit den Daten aus Kapitel 5.1 und aus GI.
(6.11) mit dem Wert fiir den Pfeilwinkel ¢p 50 = 29,59° zu

81



Leitwerksauslegung II

2r A 1 1
CLoa = o — 498 — = 0,087 —
2+\/A%{~ (1+ tan? g 50 — M?2) + 4 rad deg
Der Abwindgradient am Hohenleitwerk wird berechnet durch:
1,19 (CLa) s
oc/da =444 - (kg - kx - ki - \/cosgas) 7 - | (7.11)
(CL,a)Mzo

Die Faktoren fiir die Fliigelstreckung k4, Fliigelzuspitzung k) und der Lagefaktor fiir das
Hoéhenleitwerk kg werden tiiber die folgenden Gleichungen bestimmt;:

1 1
_ 1 _ 12
ka= 4 = 7717 = 008 (7.12)
10—3-
oy = Of“ — 1,33 (7.13)
_ LB/t o (7.14)

- V20n/b)

Bei der Bestimmung von kg wurde fiir den vertikalen Abstand zwischen Fliigel und Héhenleitwerk
der Parameter zy = 2,60 m gewéahlt. Der Abstand zp stellt die Hohendifferenz zwischen der
Fligelwurzel-Profilsehne und der mittleren aerodynamischen Fliigeltiefe des Hohenleitwerks dar
[Bild 7.3].

858m _
(28.15 ft)

1000 oooooonoouoooooooD r'y z
H=260m
L o—

Bild 7.3: Abstand zwischen Fliigelwurzel des Fliigels und der HLW-MAC [3]

(CL.a),, ist aus Gl (4.34) zu entnehmen und (Cpq),,_, betrigt:
27TA 1

(C’L7 ) g = =4,81 —
a) =0 2+\/A2'(1+tan280W750—M2)+4 rad
Man erhélt somit tiber Gl. (7.11) einen Abwindgradienten von
_ 119 | (Cra)y | _
de/dav =444 - (ka -k - ki - \Jcospwas) " - || =0,44
(CL,a)M:o

Nun kann die Geradengleichung fiir die weitere Auslegung nach Stabilitat mit Gl. (7.10) aufgestellt
werden.

< = 0,8981 - (zcG-4ac)
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7.1.3 Ermittlung der Hohenleitwerksflaiche

Die beiden zuvor bestimmten Geradengleichungen kénnen nun in ein gemeinsames Diagramm
eingetragen werden. Dabei ist zu beriicksichtigen, dass die hintere Schwerpunktlage einen Sicher-
heitsabstand zur natiirlichen Stabilitdtsgrenze wie oben errechnet einhalten muss. Dieses Maf3
der statischen Langsstabilitit liegt bei Strahlverkehrsflugzeugen bei 5% MAC. Dieser Wert wird
noch um 3% MAC verringert, bedingt durch die Vernachldssigung der Triebwerkseffekte.

Der zuléssige Schwerpunktbereich (SP-Bereich) liegt nun zwischen den Geraden, die sich aus
der Steuerbarkeitsanforderung und der Stabilitdtsanforderung abziiglich des Stabilitadtsmafles
ergeben. Zwischen diesen Geraden kann nun der erforderliche Schwerpunktbereich von 0,32 MAC
eingefiigt werden, woraus sich die erforderliche Leitwerksfliache ergibt.

Das Diagramm zur Ermittlung der Hohenleitwerksfliache ist in Bild 7.4 dargestellt.

0.4xwrxyxwxwywxwryxwxwyxxrxyxw

i —— Steuergrenze
B —— Stabilitatsgrenze
0.35 | —— Stabilitédtsgrenze, safe
i —— SP-Bereich (0,32 MAC)
0.3 ]
. 0.25F |
e | i
= i ! | |
| | i
So02) | | ]
| | [ i
s | | : ]
0.15 | i | ]
| | : i
| | | i
[ | I B
0.1 n | ! i
|- ~ | -
| ! X i
0.05 | | | N
| | , i
- ! i 1
0 I N I I I (N I I S O | Lo N b
—-0.3 —0.2 —0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Xcg-ac/Curac -]

Bild 7.4: Ermittlung der erforderlichen Héhenleitwerksfliache

Mit dem im Diagramm abgelesenen Wert von Sg /Sy = 0,229 ergibt sich eine Hohenleitwerksfliache
von Sy = 82,81 m?.

Die Abweichung von 6,99% liegt unter der zuldssigen Abweichung von 10%. Daher sind keine
Anpassungen der Hohenleitwerksparameter erforderlich. Zuletzt muss noch die Spannweite des
Hohenleitwerks neu ermittelt werden. Die neue Spannweite betragt by = 20,35 m.

Tabelle 7.1: Fliachenabweichung der Hohenleitwerksauslegung

Leitwerkauslegung | Hohenleitwerksflache Sy
I 77,40 m?
I1 82,81 m?
Abweichung A% 6,99%
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7.2 Seitenleitwerk 11

Die Auslegung des Seitenleitwerks findet ebenfalls nach Steuerbarkeits- und Stabilitdtsforde-
rung statt. Bei der Bestimmung der Seitenleitwerksfliche wird die grofiere der beiden Flachen
ausgewahlt.

7.2.1 Auslegung nach Steuerbarkeit

Der dimensionierende Flugfall fiir das Seitenruder eines mehrmotorigen Flugzeugs ist in der Regel
der Triebwerksausfall beim Start. Das zum ausgefallenen Triebwerk symmetrisch angeordnete
aktive Triebwerk verursacht bei insgesamt zwei Triebwerken ein Moment von

Tro

Der Triebwerksabstand yg wird aus Bild 7.5 entnommen.

Bild 7.5: Triebwerksabstand zur Center Line [3]

Aus Gl. (7.15) ergibt sich somit ein Moment von

T
NE:%O-yE:2,84-106Nm

Hierbei ist zu beriicksichtigen, dass das ausgefallene Triebwerk noch einen Widerstand verursacht.
Dieses fiihrt bei Jets mit hohem Nebenstromverhéltnis zu einer Erhohung des Moments von
Np = Ng-0,25 =7,09-10° Nm
Abschlieflend ergibt sich also ein gesamtes Moment von
Ny = Ng 4+ Np = 3,55 -10° Nm (7.16)
Nach JAR 25.149(b) ist zum Ausgleich dieses Moments ein Flug mit einem Hangewinkel von
maximal 5° zuléssig. Damit kann ein kleiner Schiebewinkel erzwungen werden. Der Schiebewinkel
erzeugt eine Seitenkraft am Seitenleitwerk, die genutzt wird um das entstandene Moment aus GI.

(7.16) auszugleichen. Es wird angenommen, dass das ausgleichende Moment einzig durch den
Seitenruderausschlag erzeugt wird. Das Moment durch das Seitenruder entspricht:

1 CL(; /
Ny==-p-Vyc? 6p-|—=2| . (c K -Kj-Sy -l 7.17
v=75-p Vuc Or [(CM)WWJ (€L.6) theory ASy -y (7.17)
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Mit diesen beiden Momenten kann die Seitenleitwerksflache ermittelt werden:

Ny
Sy = v

(7.18)
% cp-Vuc? - op - {(CH} . (CLvé)theory KKy -y

CL";)theo'ry

Die Mindestfluggeschwindigkeit bei Triebwerksausfall ist Vy;c = 1,2 - Vs.

Mit der Anfluggeschwindigkeit aus Gl. (2.1) und der Beziechung Vapp = 1,3 - Vg ergibt sich mit
eine Uberziehgeschwindigkeit von

1
Ve = % -Vapp =177,13 % (7.19)

)

Gemafl JAR 25.149(c) darf der Seitenruderausschlag den Wert von dp < 25° nicht iiberschreiten.
Daher wird fiir den erforderlichen Seitenruderausschlag F = 25° = 0,44 rad~! angesetzt.

Nach Bild 4.15 betrégt der Korrekturfaktor zur Beriicksichtigung der Pfeilung K = 0,82.

Der Leitwerkshebelarm wird bestimmt anhand von

lv = Xac,stw — Xremac — Xac,Lemac = 20,96 m (7.20)

Die Parameter cr,s/(cr5) theory und (cr, ) theory konnen bei einem Hinterkantenwinkel &g =
13° und dem vorhanden Verhiltnis c¢¢/c = 0,3 in Bild 7.6 abgelesen werden. Allerdings muss
Lo/ (CL,a) heor, durch logarithmische Interpolation tan (0,5 ®) ermittelt werden.
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15
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3 ¢
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(per rad) Y
3 15,
2
TV
0 T
H » o A - 0 1 2 e 3 4 5
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2
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‘-0.09:——-1
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@ T Y. Y . "] 88— —
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Bild 7.6: Parameter zur Bestimmung der Seitenleitwerksfliche nach Scholz [2]
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Folgende Werte werden abgelesen:

» K~ 0,61
L] (CL75)theory =~ 4,50 rad~!
. CL:O‘/(CL’O‘)theory ~ 0,88

[ ] CL:5/(CL,5)theory ~ 0,83

Nach GI. (7.18) ergibt sich fiir das Seitenleitwerk nach Steuerbarkeitsforderung eine Seitenleit-
werksflache von
Sy = 57,81m”

7.2.2 Auslegung nach Stabilitat

Aus dem Momentengleichgewicht um den Flugzeugschwerpunkt beziiglich der Hochachse ergibt
sich:

Sv _ COng—Cnpr b (7.21)

Sw —Cygy ly

Eine ausreichende statische Richtungsstabilitit ist nach Roskam IT mit dem Giermomentenbeiwert
Cng = 0,0571 rad ! festgelegt. Der Beiwert C' ~,3,F berticksichtigt das Giermoment, das durch
aerodynamische Wirkungen am Rumpf bei einem Schiebewinkel erzeugt wird.

Es gilt:

180 Ip?-d
CnpFr = _7'kN'kR,l' gwf

(7.22)
Der Parameter ky wird durch folgende Beziehung bestimmt:

X, I
kn =0,01-0,27- % ~ 0,168 - In (dF> + 0,416} —0,0005=1,01-10"%  (7.23)
F F

Mit der Reynoldszahl des Rumpfes im Reiseflug:

_ Ver - lr

Rep =2,71-10° (7.24)

wobei die kinematische Viskositét in Reiseflughdhe v = 54603 - 107> m? /s betréigt, lisst sich der
Faktor kg, berechnen zu

R
kr, = 046 - log (185) +1=212 (7.25)

Damit lasst sich nun der Giermomentenbeiwert des Rumpfes nach Gl. (7.22) bestimmen:

180 Ip? - dp 1
C =" . ky kg~ =011 —
N,B,F - N KR) Sw - b rad

Der Beiwert Cy g1/ beriicksichtigt die aerodynamische Wirkung des Seitenleitwerks bei einem
Schiebewinkel. Der betreffende Wert wird auch als Giermomentenbeiwert des Seitenleitwerks
bezeichnet.

Cypyv =~ (CLa)y (7.26)
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Mit dem Pfeilwinkel aus Gl. (6.12) ergibt sich fiir den Auftriebgradienten des Seitenleitwerks:

or A 1
TV =227 — (7.27)

(CL,a)v =
2+\/AV2- (14 tan? py 50 — M2) +4 rad

Damit kann nun nach Gl. (7.21) das Verhéltnis der Fldchen von Seitenleitwerk und Fliigel
berechnet werden.

Sv _Ong —COngr b _ o1y

Sw o ~Cygv v
Daraus ergibt sich fiir das Seitenleitwerk nach der Stabilitdtsforderung eine Fliache von
Sy = 77,56 m*
Fiir das Seitenleitwerk ist in der Regel die groflere der beiden Seitenleitwerksflichen zu wéhlen,
die sich aus der Steuerbarkeitsanforderung und der Stabilitdtsanforderung ergibt. Beim Vergleich

der ermittelten Seitenleitwerksflachen in Tabelle 7.2 zeigt sich jedoch, dass die Abweichungen
zwischen den Ergebnissen der Seitenleitwerksflichen zu grof3 sind.

Tabelle 7.2: Flichenabweichung der Seitenleitwerksauslegung

Leitwerkauslegung | Seitenleitwerksflache Sy | Abweichung zu I A%
I 55,07 m? -
IT (Steuerbarkeit) 57,81 m? 497 %
IT (Stabilitéit) 77,56 m? 29,00 %

Die Fliachenabweichung zwischen den Seitenleitwerksauslegungen 1 & II darf nicht grofier als
10% sein. Nach Riicksprache mit Professor Scholz und unter Verweis auf eine Projektarbeit [8],
die diese Problematik ausfiihrlich behandelt, wird die grole Abweichung dadurch erklért, dass
bei der Stabilitatsauslegung des Seitenleitwerks die stabilisierende Wirkung der Fliigelpfeilung
nicht beriicksichtigt wird. Da dieser jedoch einen erheblichen Einfluss darstellt, wird fiir die
Seitenleitwerksfliche die berechnete Seitenleitwerksfliche aus Kapitel 5.2 von Sy = 55,07 m?
zuriickgegriffen.
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8 Fahrwerkauslegung

Das Flugzeug soll mit einem Bugfahrwerk und einem Hauptfahrwerk mit zwei Fahrwerksbeinen
unter den Tragflichen ausgeriistet werden. Bei der Festlegung der Position und Lénge der
Fahrwerksbeine sind verschiedene Kriterien zu beriicksichtigen. Anhand des Referenzflugzeugs
werden Anzahl, Lange und Position aller Fahrwerksbeine vorlaufig festgelegt. Anschlieflend wird
iiberpriift, ob das Flugzeug die Anforderungen fiir Bodenbewegungen erfiillt.

8.1 Position des Fahrwerks

Im Folgenden werden nahezu alle Entwurfsparameter fiir die Fahrwerksauslegung aus den
Datenblattern von Airbus [3] iibernommen, wobei an der einen oder anderen Stelle eine Skalierung
der Geometrien erforderlich ist. Die Lage des Schwerpunktes bezogen auf die Flugzeughochachse
mit der Rumpfunterkante als Bezugspunkt ist in der Tabelle 8.1 definiert.

Tabelle 8.1: Schwerpunkt beziiglich der Hochachse

Massengruppe Formelzeichen Masse Schwerpunkt

] 5] [ - Sy
Rumpf mp 17945,78 kg 291 m 5222222 kgm
Systeme msys 21815,37 kg 2,38 m 51920,58 kgm
Fliigel myw 37290,43 kg 2,70 m 100684,17 kgm
Hohenleitwerk myg 3652,31 kg 4,80 m 17531,09 kgm
Seitenleitwerk my 2563,79 kg 8,88 m 22766,46 kgm
TWR-Gondel my 4126,29 kg 0,51 m 2104,41 kgm
Triebwerke ME,inst 18909,48 kg 0,35 m 6618,32 kgm
Bugfahrwerk MLG,N 1248,078 kg -1,50 m -1872,11 kgm
Hauptfahrwerk MLG,M 8622,92 kg -1,50 m -12934,38 kgm
3} Summe - 116174,45 - 239040,75 kgm
Gesamtschwerpunkt Zoa - 2,06 m -

Die Positionen der Fahrwerke und die Spurweite des Hauptfahrwerks sind in Bild 8.1 dargestellt
und mit den entsprechenden Auslegungsparametern skaliert.

e
D | D ‘
Xpem-Xpen = 22,86 m E—— \Main conr
|-
p— - - - - - —— Verack = 10,68 m
T Q\ !
1.397 m
(%7312% ?11) Nose Gear 14583 ft)
X
e R R §
@ | @
1.981m
(6.499 ft)

Bild 8.1: Fahrwerksabstand (Wheel Base) und Spurweite (Track Width) [3]
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Die jeweiligen Schwerpunktlagen der Fahrwerke sind dem Kapitel 6.3 zu entnehmen.

Der Abstand zwischen Rumpfunterkante und Rollfeld betrigt 2 = 2,24 m.

8.2 Bodenfreiheit der Fliigelspitze

Die Spurweite und die Lange der Hauptfahrwerksbeine miissen so gewahlt werden, dass es bei
lateraler Rotation um die Flugzeugléngsachse bei einem Winkel von 7,5° zu keiner Beriihrung der
Tragflichen oder der Triebwerke mit dem Boden kommen. Fiir die gewdhlte Fahrwerksanordnung
ergibt sich ein maximaler lateraler Winkel von 16°, womit die Forderung der lateral ground
clearance erfiillt wird [Bild 8.2].

A a0 IE

Bild 8.2: Bodenfreiheit zwischen Triebwerk und Fligelspitze [3]

8.3 Heckwinkel

Um ein Aufsetzen des Heckkonus beim Start zu vermeiden, miissen der Heckwinkel, die Linge der
Hauptfahrwerksbeine und die Lange des Heckkonus aufeinander abgestimmt sein. Der Heckwinkel
darf weder zu grofl noch zu klein sein. Fiir die gewédhlte Hauptfahrwerkslage ergibt sich ein
Heckwinkel von ¢ = 12° [Bild 8.3].

D 000000000000 D 0 000000 00000000000000000000 [ ] 0000000000000[]
=
‘/— »

Bild 8.3: Heckwinkel des A330-200 [3]

8.4 Kippwinkel in Langsrichtung

Um zu verhindern, dass das Flugzeug in den Kurven nicht wahrend des Rollens am Boden
umkippt, darf der hintere Schwerpunkt (most aft C.G.) unter Beriicksichtigung einer gegebenen
Spurweite des Hauptfahrwerks nicht zu hoch liegen. Der Kippwinkel in Querrichtung muss
mindestens 15° betragen.

XLG7M - XCG,most,aft
Zyu + Zea

1y, = arctan < ) = 15,78° > 15° (8.1)
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Nach Gl. (8.1) ist die Forderung erfiillt ist. Der Kippwinkel in Léngsrichtung ist in Bild 8.4
dargestellt.

W, = 15,78°

H C.G.most aft.
/

/
D 000000000000 DO 000000 00000000000000000 OOOOODDOODODOE]

N
Zeg=2,06m
’ €

XcG, most, aft = 27,60 m

Nose Gear

Main Gear

XcgLam = 28,85m

Bild 8.4: Kippwinkels in Langsrichtung [3]

8.5 Kippwinkel in Querrichtung

Damit das Flugzeug beim Rollen am Boden in Kurven nicht umkippt, darf der hintere Schwerpunkt
(most aft C.G.) unter Berticksichtigung der Spurweite des Hauptfahrwerks nicht zu hoch liegen.
Der Kippwinkel in Querrichtung sollte 55° nach Roskam II nicht iiberschreiten.

Im vorliegenden Fall betragt der Kippwinkel in Querrichtung:

Zf7U + Zoa

ytrack'(XCG,most,aftfoG)
2XLe,N-LG,M

g = arctan = 40,39° < 55° (8.2)

Dadurch ist nachgewiesen, dass der hintere Schwerpunkt nicht zu hoch liegt und das Flugzeug in
Kurven nicht umkippt. Die Definition des Kippwinkels in Querrichtung ist in Bild 8.5 dargestellt.

< |s5°
MG. MOST FWDC.G.
NOTE : FOR TAILDAAGECERS > ( M.G.
THIS APPLIES AT THE ) —

MOST AFT C.G6.

N.6. /

Bild 8.5: Darstellung des Kippwinkels in Querrichtung nach Scholz [2]
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8.6 Reifenauswahl

Die erforderliche Bereifung wird aus der Tabelle 8.2 auf Grundlage der maximalen Startmasse
entnommen.

Tabelle 8.2: Reifengrofien bei maximaler Startmasse nach Airbus [3]

Fahrwerkstyp | Reifengrofle (Tire Size) | Reifendruck (Tire Pressure)
Bugfahrwerk 1050x395xR 16 12,7 bar (184 1b/in?)
Hauptfahrwerk 1400x530xR23 14,2 bar (206 1b/in?)

8.7 Load Classification Number (LCN)

Die Load Classification Number folgt nach Torenbeek aus dem Reifendruck und der ,,Equivalent
Single Wheel Load“ (ESWL). Die ESWL ist eine Last, die bei fiktiver Betrachtung nur eines
Reifens den gleichen Effekt auf die Rollbahn ausiibt wie das tatséchlich vorhandene Fahrwerk.
Sie ist der Quotient aus der Last auf einem Fahrwerksgestell und einem Reduktionsfaktor.

total load on one undercarriage assembly

ESWL = (8.3)

reduction factor

Die maximale Last auf einem Hauptfahrwerksbein liegt bei hinterster Schwerpunktlage vor und
betragt:
mMTO'(XCG,most,aft_XLG,N)

2-Xra,M-LG,N

LLG,M,mam = = 117302,82 k:g (84)

Umgerechnet in Pfund sind das Lrg m,mae = 258608,1429 1b.

Die Reifenkontaktfliche, die zur Bestimmung des Reduktionsfaktors erforderlich, ist ergibt sich

zu
LLG,M,maz

= T 1955 34 in? 8.5
“ ™ Tire Pressure ORI (85)
Die Beschaffenheit des Untergrundes wird mit L = 45 in festgelegt.

Der Abstand der Réder an einem Hauptfahrwerksbein (wheel spacing) betragt geméf Bild 8.1
st = 1,397 m = 55 in.

Daraus ergeben sich die HilfsgroBen s /L = 1,22 und A./L? = 0,62.

Damit lasst sich mit Hilfe der Bild 8.6 ein Reduktionsfaktor von 1,45 ermitteln und mit Gl. (8.3)
die dquivalente Einzelradlast (Equivalent Single Wheel Load) von

L
ESWL = %g"” ~ 178350,44 Ib

ermitteln. Abschlieflend lasst sich mit dem ESWL und dem gegebenen Reifendruck (Inflation
pressure) durch Extrapolation in Bild 8.7 eine Load Classification Number von LCN = 100
bestimmen.
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8.8 Aircraft Classification Rating (ACR)

Das ACR-System wurde von der International Civil Aviation Organization (ICAO) entwickelt, um
die Unzulinglichkeiten des ACN/PCN-Systems zu {iberwinden. Es ermoglicht die Erfassung der
Auswirkungen verbesserter Eigenschaften neuer Belagsmaterialien und moderner Fahrwerkskonfi-
gurationen, was zu einer hoheren Genauigkeit der Ergebnisse fithrt [3]. Es ist eine Klassifizierung
des Flugzeugs und der Flugbetriebsflichen, um festzustellen, ob bei der Landung keine Schiden
an den Flugbetriebsflichen oder am Flugzeugfahrwerk selbst entstehen.

Das Aircraft Classification Rating (ACR) beschreibt die Belastung der Flugbetriebsflichen durch
einen bestimmten Flugzeugtyp. Dabei gibt der Wert die Lastwirkung an und nicht die Last selbst.
Je hoher der Wert ist, desto hoher ist die Belastung, die ein Flugzeugtyp auf den Bodenbelag
ausiibt. Der ACR-Wert eines Flugzeugs héngt dementsprechend auch von seiner Nutzlast ab [9].

Grundsétzlich werden zwei Arten von Flugbetriebsflichen unterschieden: starre und flexible
Untergriinde. Die erforderliche Schichtdicke der Flugbetriebsflichen kann anhand der ACR-
Nummer ermittelt werden.

Die Ermittlung der ACR-Nummer erfolgt mit der Software ICAO-ACR 1.4!. Da die A330-
200 bereits in der Datenbank der ICAO-ACR 1.4-Software vorhanden ist, muss lediglich der
Flugzeugtyp ausgewédhlt werden. Beim Vergleich mit den technischen Spezifikationen nach Airbus
[3] ergeben sich keine Abweichungen beziiglich der ACR-Nummer.

Die ACR-Nummern sowie die erforderlichen Belagsdicken der unterschiedlichen Untergrundkate-
gorien fiir starre und flexible Flughafenbodenbelége sind in den Tabellen 8.3 & 8.4 aufgelistet.

Tabelle 8.3: ACR-Nummern fiir flexiblen Untergrund

Untergrundkategorie Untergrundmodul | ACR, flexibel | Belagsdicke
extrem geringe Tragfihigkeit (D) 50 Mpa 792,51 934,40 mm
geringe Tragfiahigkeit (C) 80 Mpa 645,45 745,30 mm
mittlere Tragfahigkeit (B) 120 Mpa 589,72 620,90 mm
hohe Tragfiahigkeit (A) 200 Mpa 563,50 499,90 mm

Tabelle 8.4: ACR-Nummern fiir starren Untergrund

Untergrundkategorie Untergrundmodul | ACR, starr | Belagsdicke
extrem geringe Tragféhigkeit (D) 50 Mpa 891,05 469,80 mm
geringe Tragfiahigkeit (C) 80 Mpa 788,59 424,60 mm
mittlere Tragfahigkeit (B) 120 Mpa 702,48 385,40 mm
hohe Tragfiahigkeit (A) 200 Mpa 610,73 340,40 mm

"https://www.airporttech.tc.faa.gov/Products/ Airport-Safety-Papers- Publications/ Airport- Safety- Detail /
ICAO-ACR-14
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8.9 Fahrwerksintegration

Die Befestigung des Hauptfahrwerks ist in Bild 8.8 dargestellt. Das Hauptfahrwerk wird im
Biegetorsionskasten des Fliigels integriert, der dafiir im entsprechenden Bereich verstarkt werden
muss. Das Hauptfahrwerk wird jeweils seitlich nach innen in den Fahrwerksschacht eingefahren
und kann so im unteren Bereich des Rumpfes verstaut werden.

SHORTENING
MECHANISM

R,
DOWNLOCK <N
ACTUATOR

SHOCKABSORBER ——— “— —=——>_*L___, IS
s,

BOGIE BEAM _ 7/ /&\
ASSEMBLY (k* 77 -

FWD AXLE

e BRAKE ROD !
<\ MAIN DOOR
RADIAL OR BIAS v ASSEMBLY (HYDRAULICALLY

E OPERATED)

Bild 8.8: Fahrwerksintegration des Hauptfahrwerks [3]

Das Bugfahrwerk wird unterhalb des Cockpits nach vorne in den Rumpf eingefahren, so dass
bei Ausfall des entsprechenden Hydrauliksystems das Ausfahren durch die Schwerkraft und den
Staudruck unterstiitzt wird. In Bild 8.9 ist die Integration des Bugfahrwerks dargestellt.

RETRACTION ACTUATOR

DOWNLOCK D DOORS
(HYDRAULICALLY
ACTUATOR OPERATED)

UPPER DRAGSTAY
(FOLDING STRUT)

LOWER DRAGSTAY

\ RADIAL OR BIAS AFT DOOR

N PLYTIRES (MECHANICALLY OPERATED)

Bild 8.9: Fahrwerksintegration des Bugfahrwerks [3]
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9 Polare

Zum Abschluss der Entwurfsphase ist es erforderlich, dass die Flugleistungen des Nachentwurfs
iiberpriift werden. Die Polare stellt den Zusammenhang zwischen Auftrieb und Widerstand her.
Bei der Bestimmung der Polare geht es im Wesentlichen um die Berechnung des Widerstandes.
Der erforderliche Auftrieb wird im Reiseflug durch das Flugzeuggewicht vorgegeben. Fiir die
Polare gilt:

CD = CDO + ACDwaue + A (91)

Zur Berechnung des Widerstandes wird eine in der Literatur vorgeschlagene Methode der
Widerstandsaufteilung gewéhlt. Es handelt sich dabei um die Berechnung der Einzelwiderstédnde
von allen Flugzeugkomponenten. In dieser Betrachtung setzt sich der Nullwiderstandsbeiwert
Cp, zusammen aus den Einzelwiderstdnden von Fliigel, Rumpf, Leitwerken, Triebwerksgondeln
und Triebwerken. Der Nullwiderstandsbeiwert wird dann beschrieben durch

< Swet,c
CDOZZCf,C'FFC'QC'<St7> (9'2)
c=1 ref

Darin ist Cy. , der jeweilige Beiwert des Reibungswiderstandes, F'F,. ein Faktor der den Form-
widerstand berticksichtigt, (). bewertet den Interferenzwiderstand bezogen auf den Rumpf und
Swet,c/Sref, ist das Verhiltnis aus umstromter Fliche der entsprechenden Komponente und
Referenzfliche S,.; = Sy = 361,60 m?.

Bei der Bestimmung der Widerstande muss zwischen laminarer und turbulenter Stromung
unterschieden werden. Bei laminarer Stromung gilt:

1,328
Cf,laminar = E (93)
Der Widerstandsbeiwert bei turbulenter Strémung gilt:
0,455
Ct turbulent = ; 9.4
Jturbutent =0 (Re)P™S - (1 + 0,144 - M2)055 6-4)
Fiir die Reynoldszahl ergibt sich folgender Zusammenhang:
V.l

Die dynamische Viskositét betrigt fiir den Reiseflug v = 5,46025 - 105 m?/s . Die charakteristische
Lénge bei Fliigel, Hohen- und Seitenleitwerk ist die mittlere aerodynamische Fliigeltiefe, beim
Rumpf die gesamte Rumpflénge. Die Geschwindigkeit im Reiseflug betrégt Vor = 254,00 m/s,
was einer Machzahl von Mo = 0,86 entspricht.

Im Falle, dass die Oberfliche der Flugzeugaufienhaut relativ rau ist, wird der Reibungswiderstand
hoher sein als das tiber die Gl. (9.4) beschriebene Ergebnis ist. Dieser Effekt wird durch die
sogenannte ,cut-off“ Reynoldszahl beriicksichtigt.

Nach Raymer [14] gilt fiir Machzahlen M < 0,9:

1\ 1,053
Recur—off = 38,21 - <k> (9.6)

Als Oberfliche wird hier fiir das gesamte Flugzeug glatte Farbe angenommen, wofiir sich nach

Datcom eine Rauhigkeit von k = 6,35 - 10°% m ergibt. Fiir die Berechnungen muss immer die
kleinere der beiden Reynoldszahlen verwendet werden
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Das Verhéltnis der beiden Reynoldszahlen bei den hier vorliegenden Reiseflugbedingungen lautet:

) e B .
Recut—off v 38,21 - 1,053 .
Re 254m/s-1- (6,35 .10-6 m)1,053

= = 0,41 -77005
Recui—ofs  (5,46025 - 10-5m?2/s) - 38,21 - (1,053 — 7

Da dieses Verhéltnis bei den hier betrachteten Langen immer Re/ Recyi—opp < 1ist, wird in allen
folgenden Rechnungen die daher kleinere Reynoldszahl nach Gl. (9.5) verwendet.

9.1 Rumpf

Parameter, Rumpf Formelzeichen Wert
Rumpfdurchmesser dr 5,82 m
Rumpflange lp 58,31 m
Schlankheitsgrad AR 10,01

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Rumpfes betrégt:

_ Ver - lr

Rep =271-10%

Es wird angenommen, dass die Stromung entlang des Rumpfes zu einem 20%-Anteil laminar
verlauft (Kjgminar,r = 20%). Der mittlere Reibungswiderstand kann wie folgt abgeschétzt werden.

Cf,F = klaminar,F ' Cf,laminar,F + (1 - klaminar,F) . Cf,turbulent,F (98)

Nach Gl. (9.3):

Cf,laminar,F = 8,06 . 1075
Nach Gl. (9.4):

Cf,turbulent,F = 1,74 . 1073

Nach GI. (9.8):
Crp=141-107°
Der Formfaktor des Rumpfes:

60 AR
FFp=1+—5+—=1,08 9.9
F + ()\F)?) + 100 , (9.9)

Zur Bestimmung des Interferenzwiderstands wird zur ersten Abschétzung nach Tabelle 9.1 ein
Interferenzfaktor gewéahlt. Der Interferenzfaktor des Rumpfes betrigt Qr = 1,0.
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Tabelle 9.1: Der Interferenzfaktor [2]

Interferenzfaktor Eigenschaft Interferenzfaktor
bezogen auf ...
Triebwerksgondel Triebwerke direkt an Fliigel oder Rumpf 1,50
Triebwerksabstand zu Fliigel bzw. 1.30
Rumpf ist kleiner als Triebwerkdurchmesser dy ’
Triebwerksabstand zu Fliigel bzw. Rumpf ist 10
grofler als Triebwerksdurchmesser dy ’
.. Fliigellage ist hoch, mittel oder tief
Fliigel mit Fl%igel—gRumpf—Ubergangsverkleidung 1O
Fliigellage ist tief ohne Fliigel-Rumpf-
>, . 1,10 ... 1,40
Ubergangsverkleidung
Rumpf - 1,0
SI:—:-Ii?c}elfllllt;itovx(fieesk iibliche Leitwerksausfithrungen 1,04
Ho6henleitwerk 1,08
Seitenleitwerk 1,03

Die benetzte Oberfliche des Rumpfs ist Gl. (6.2) zu entnehmen. Da der Flugzeugrumpf nicht voll-
stdndig zylindrisch ist, wird hier zur Vereinfachung von einem zylindrischen Rumpf ausgegangen.

Der Nullwiderstandsbeiwert des Rumpfes nach Gl. (9.2):

Cp, =3,84-1073

9.2 Fliigel

Parameter, Fligel Formelzeichen Wert

MAC Crrac 7,28 m
Streckung A 10,05
Zuspitzung A 0,22

Pfeilung W25 29,07°
rel. Profildicke (t/c) 0,15

rel. Profildicke (wing root) (t/c)r 0,18

Verhaltnis rel. Profildicken T 0,78

Dickenriicklage Tt 0,35

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Fliigels betrégt:

Vip -
Rey = Ver:-Cuac _ 3,39 - 107 (9.10)
1%

Nach GI. (9.3):
Cf,laminar,W = 2728 : 10_4

Nach Gl. (9.4):
Cf,turbulent,W =233 10_3

Nach GI. (9.8):
Crw=191-10"°
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Der Formfaktor des Fliigels:

0,6 [t t\*
14— () +100 - () ] 134 MO (cos )| = 1,51
C

FFy =
Tt Cc

(9.11)

Die benétigte Dickenriicklage liegt nach Abbott bei x; = 0,35 und der Pfeilwinkel ¢,, = @35 bei

l‘nH C C/ H

4 10 1—X
t —t . (=._Z 9.12
sy = Rl Pw2s Ty (100 1+)\) (9-12)
= P35 = 27,900
Nach Tabelle 9.1 betrégt der Interferenzfaktor des Fliigels Qw = 1,0.
Die benetzte Flache des Fliigels:
S’wet,W = Semp,W |:1 + 0,25 . <C)T . 1—|—)\:| = 619,55m (913)
wobei die umstromte Fléche S,y w des Fliigels aus Gl. (6.1) zu entnehmen ist.
Der Nullwiderstandbeiwert des Fliigels betrégt nach Gl. (9.2):
Cpy,, =4,93-1073
9.3 Hohenleitwerk
Parameter, HLW Formelzeichen Wert
Fliche St 82,81 m?
MAC Cymac,a 4,60 m
Streckung An 5,0
Zuspitzung AH 0,30
Spannweite b 20,35 m
Pfeilung ©H,25 34,07°
rel. Profildicke (t/e)u 0,12
Dickenriicklage T, H 0,30
Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Hohenleitwerks:
Vg -
Rey = Vor - Cuach _ 2,14 - 107 (9.14)
v
Nach GI. (9.3):
Cf,laminar,H = 2a87 : 10_4
Nach Gl. (9.4):
Cf,turbulent,H = 2750 : 10_3
Nach GI. (9.8):
Cry =2,06-1072
Der Formfaktor des Hohenleitwerks:
0,6 [t t\4
FFy= |1+ : () + 100 - () ] : [1,34~M0’18 : (cosgom)] =1,38 (9.15)
H
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mit x; = 0,30 und dem Pfeilwinkel ¢, = @39 bei
4

5 1—A\g
t =t e e 9.16
AN Y H 30 an Y H 25 Ay (100 1 +)\H) ( )
= tan o, = @30 = 33,21°
Nach Tabelle 9.1 betragt der Interferenzfaktor des Hohenleitwerks Qg = 1,04.
Die benetzte Flache des Hohenleitwerks:
t 1+7g - Ay
S, =2-.5 1+0,25- (- —_— 9.17
wet,H exp,H |: + 0, <C>H 1+ >\H ( )
mit y 4 y
- = - =0,11 9.18
(&)= 5713 (), ©15)
t t
(> =13 <> =0,15 (9.19)
C/Hr C/Hit
t/c
/)y _ 0,77 (9.20)

WO,

Der Wert fiir die umstrémte Fliche wurde tiber die Beziehung Se.p n = Su gebildet. Folglich
ergibt sich eine benetzte Flache des Hohenleitwerks nach Gl (9.13) von

Swet.r = 170,32m? (9.21)

Der Nullwiderstandbeiwert des Hohenleitwerks nach Gl. (9.2):

Cp, =1,38-1073

9.4 Seitenleitwerk

Parameter, SLW Formelzeichen Wert
Fliche Sy 55,07 m?
MAC Crmacy 6,27 m
Streckung Ay 1,6
Zuspitzung Ay 0,36
Spannweite by 9,39 m
Pfeilung ©V,25 45,00°
rel. Profildicke (t/c)v 0,12
Dickenriicklage Ty v 0,30

Die Reynoldszahl der Stromung entlang des Seitenleitwerks:

Ver Cuacy _y gy 147 (9.22)

14

Rey =

Nach Gl. (9.3):
Cf,laminar,\/ = 2,46 - 1074
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Nach Gl. (9.4):
Cf,turbulent,V = 2,38 . 10_3

Nach GI. (9.8):
Cry =196-10"°

Der Formfaktor des Seitenleitwerks:

06 [t t\*
14+ —/—- () + 100 - () ] : {1,34 - MO8 (cos gpm)} =1,20
TV c/v c/v

FFy =

mit z; = 0,30 und dem Pfeilwinkel ¢, = @39 bei

ta ta 4 ( 5 1-— Av>

n = tan - —=-

©V,30 PVv,25 1y \100 T+ Ay
= tan o, = @30 = 43,26°

Nach Tabelle 9.1 betrégt der Interferenzfaktor des Seitenleitwerks Qv = 1,04.

(9.23)

(9.24)

Die benetzte Fliche des Seitenleitwerks mit 7 = 0,77 und Seyp v = Sy nach Gl (9.13) betrégt:

Swet,v = 110,14 m?

Der Nullwiderstandbeiwert des Seitenleitwerks nach Gl. (9.2):

Cp, =T7,42-107*

9.5 Triebwerksgondel

(9.25)

Entsprechend dem Referenzflugzeug ist der Nachentwurf mit zwei Triebwerken des Herstellers
Pratt & Whitney ausgeriistet. Zum Einsatz kommen Triebwerke der Baureihe PW4000-100, die

in Bild 9.1 dargestellt sind.

Die in Tabelle 9.2 aufgefithrten Mafle entstammen aus den Spezifikationen nach Airbus und

stellen geeignete Richtwerte dar.

INTAKE EXHAUST
A ) COWL_ - FAN COWL THRUST REVERSER NOZZLE_

0.99m 1.73m 26m 0.84m

(3.251t) (5.68 1t (8.53 1t) (2.76 ft)

A._I B..l )C__| )

- <JA—)/D/:J
A BqJ C U=V
0.89m | W=U+V
2.921) 617 m
(20.24 ft)

Bild 9.1: Schnittsektionen der Triebwerksgondel von P. & W. - 4000er Reihe [3]
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Tabelle 9.2: Abmafle der Triebwerksgondel nach Airbus [3]

Schnittsektion W U A% NAC STA
A-A 312m | 1,56 m | 1,56 m | 0,89 m
B-B 316m | 1,58m | 1,8m | 1,79 m
C-C 306m | 1,53m | 1,53 m | 2,62m
D-D 258m | 1,29m | 1,29m | 2,62m
E-E 142m | 071m | 0,71m | 523 m
F-F 1.0m | 0,5m | 0,5m 6,07 m

Aus diesen Daten kénnen die notwendigen Parameter fiir die Berechnung der benetzten Oberflache
ermittelt werden. Die bendtigten Parameter sind in der folgenden Tabelle 9.3 dargestellt.

- 2,

— b ’Zﬁ e ,e?--

ZD% Doe

-~ 24— Dp Deg
FAN COWLING | GAS GEN,
- COWLING >("'" T
\
-

A\

-

\ PLUG

Bild 9.2: Berechnung der benetzten Oberfliche der Triebwerksgondel nach Scholz [2]

Tabelle 9.3: Entwurfsparameter zur Berechnung von Syt n der Triebwerksgondel

Fan-Gehéuse (Fan Cowling)

Parameter Formelzeichen | Wert
Max. Auflendurchmesser D, 3,38 m
Innendurchmesser Dy, 2,38 m
Auflendurchmesser, Hinten Dy 2,58 m
Lange bis max. Aulendurchmesser I 1,86 m
Gesamtlinge In 4,35 m

Gasgeneratorverkleidung (Gas Generator Cowling)
Parameter Formelzeichen | Wert
Auflendurchmesser, Vorne D, 2,00 m
Auflendurchmesser, Hinten D, 1,00 m
Gesamtlinge ly 1,82 m

Die Reynoldszahl der Stromung entlang der Triebwerksgondeln betragt:

Ver -l
Rey — ~CRIN
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Es wird angenommen, dass die Stromung entlang der Triebwerke vollstdndig turbulent ist.

Nach Gl. (9.4):
Cf,turbulent,N =2,39- 10_3

Der Formfaktor der Triebwerksgondeln:
0,35
ln/dn

FFy =1+ = 1,27 (9.27)

Nach Tabelle 9.1 betrégt der Interferenzfaktor fiir die Triebwerke @Qn = 1,30.

Die benetzte Fliache der Triebwerksgondeln setzt sich zusammen aus:

Swet,N = Swet,fom cowl T Swet,gas gen + Swet,plug (928)

wobei der Anteil Syt piug geméfl Bild 9.1 entféllt. Nachfolgend werden die benetzten Flichen der
einzelnen Gondelabschnitte berechnet.

l li-D
Swet,fancowl =1,Dy [2 + 0,35 - 2 + 0,8 . h

L\ D
+ 1,15 - (1 — 1) : ef] =42,54m? (9.29)
ln) Dy

5

3
I PR 1-0,18- Dy
3 D, ly

Daraus ergibt sich mit Gl. (9.28) eine benetzte Fliache der Triebwerksgondel von

Swet,gas gen — ngDg =993 m? (930)

Swet, N = 52,47 m? (9.31)

Der Nullwiderstandbeiwert der Triebwerksgondel nach Gl. (9.2):

Cpy =5,73-1074

Die Pylonen tragen nur einen sehr geringen Anteil am Gesamtwiderstand und werden vernachlés-
sigt.

9.6 Gesamtnullwiderstand

Die Summe aller berechneten Einzelwiderstdnde ergeben den Gesamtnullwiderstand.

Chp, :CDO,F"‘CDO,W+CD0,H+CD07V+2'CD07N (9.32)

Tabelle 9.4: Ubersicht der Gesamtnullwiderstinde

Nullwiederstande Formelzeichen Wert

Rumpf Cp, 3,84 - 1073
Fligel Cpyy 4,93 . 1073
Hohenleitwerk Cpy 1,38 - 1073
Seitenleitwerk Cp, 7,42 - 107*
2 x Triebwerksgondeln Cpy 5,73 - 1074
¥ Gesamtnullwiederstand ¥ Cp, 1,20 - 1072
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Zur Uberpriifung des berechneten Gesamtnullwiderstands aus Gl. (9.32) wird mit Hilfe der
nachfolgenden Beziehung ein Gesamtnullwiderstand angendhert, der in der Nédhe des ermittelten

Entwurfsflugzeuges liegen sollte.
1 [mAe
E =4/ 9.33
max 2 CDO ( )

Durch Umformung der Gl (9.33) nach den Gesamtnullwiderstand kann unter Annahme eines
Oswald Faktors von e = 0,85 und einer moglichen maximalen Gleitzahl von ein anzunehmender
Gesamtnullwiderstand ermittelt werden.

1 mAe
B 4 Emax2

Ch, (9.34)

Tabelle 9.5: Gesamtnullwiderstande bei unterschiedlichen maximalen Gleitzahlen

Maximale Gleitzahl | Gesamtnullwiderstand
19,00 1,86 -1072
20,00 1,68 -1072
21,00 1,52 -1072
22,00 1,39 -1072

Die Ergebnisse aus Tabelle 9.5 zeigen méogliche Gesamtnullwidersténde fiir verschiedene maximale
Gleitzahlen. Stellt man den berechneten Gesamtnullwiderstand von Cp, = 1,20 - 1072 in
Relation zu den Ergebnissen, so kann dieser insbesondere im Bereich von E,,,, = 22,00 als
plausibel betrachtet werden. Alternativ kann der Gesamtnullwiderstand durch Zunahme des
Interferenzwiderstands erhoht werden. Nach den Vorlesungsunterlagen von Scholz [2] sind etwas
hohere Interferenzfaktoren fiir das Hohenleitwerk Q@ = 1,10, fir das Seitenleitwerk Qv = 1,05
und fir die Tragflichen Qyw = 1,05 zu wéihlen. Durch die Erhéhung der Interferenzfaktoren wird
ein Gesamtnullwiderstand von Cp, = 1,24 - 1072 erzielt.

9.7 Wellenwiderstand

Der Wellenwiderstandskoeffizient betragt geméf der Definition nach Airbus:
ACp, ... = 0,002 (9.35)

Da die Machzahl des Widerstandsanstiegs Mpp gleich der Machzahl im Reiseflug Mg entspricht.

9.8 Oswald Faktor und Gesamtwiderstand

Fir den Oswald-Faktor wurde in der Dimensionierung fiir den Reiseflug ein Wert von e = 0,85
verwendet. Da dieser Wert jedoch nicht exakt dem tatséchlichen Faktor im Reiseflug entspricht,
wird im Folgenden eine detaillierte und genaue Berechnung des Oswald Faktors anhand der
Vorlesungsunterlagen nach Scholz durchgefiihrt [10]. Die Herleitungen der z.T. empirischen
Formeln finden sich in der Literatursammlung von Scholz.

Der Oswald Faktor fiir gepfeilte Tragfliigel ohne Einfluss des Nullwiderstandsbeiwertes setzt sich
zusammen aus

€ = €theo * ke,F : ke,Do : ke,M (936)
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Der Theoretischer Oswald-Faktor, der den induzierten Widerstand durch den Auftrieb darstellt:

1
Cthee = T FN—AN) - A

= 0,95 (9.37)

Die Funktion (A - AX) wird bestimmt durch folgende Néaherungsgleichung;:

FON= AN =0,0524- (A — AN —0,15- (A — AN)3

5 (9.38)
+0,1659 - (A — AX)* —0,0706 - (A — AX) +0,0119
Ein Korrekturfaktor fiir die Verluste durch den Rumpf:
dr\?
kerp=1-—2- > ) = 0,98 (9.39)
Ein Korrekturfaktor fiir den viskosen Widerstand durch den Auftrieb:
ke,p, = 0,87 (9.40)

Ein Korrekturfaktor fiir die Auswirkungen der Kompressibilitdt auf den induzierten Widerstand:

be

M,

ket = de - (MCR > + e (9.41)
comp

An dieser Stelle erfolgt eine weiterfiihrende Betrachtung des Korrekturfaktors k. ps, da dieser
mafgeblich den berechneten Oswald-Faktor bestimmt. Der Korrekturfaktor setzt sich zusammen
aus den Parametern:

s b = 10,8,
mc =1,
s Meomp = 0,3,
s und a,
wobei der Parameter a. sich berechnet aus

e S
(e —1)"

Zur Ermittlung des Oswald Faktors ist ein iteratives Vorgehen erforderlich. Ist der Faktor a.
zu niedrig ausgelegt, fithrt dies zu einem entsprechend niedrigen Korrekturfaktor k. ps, was
wiederum zu einer geringen Oswald Faktor und Gleitzahl resultiert.

(9.42)

Qe =

Zur Festlegung der maximalen Gleitzahl wird hierbei auf eine Projektarbeit aus der Literatur-
sammlung vom Professor Scholz zuriickgegriffen, in der die maximalen Gleitzahlen von Verkehrs-
flugzeugen ermittelt worden sind [11]. Demzufolge wird die maximale Gleitzahl auf Grundlage
des A340-300 ausgelegt, da dieser eine moglichst grole Similaritdt zum Referenzflugzeug aufweist.
Der A340-300 weist eine maximale Gleitzahl von E,,., = 22,00 auf.

Folglich wird zu Beginn der Parameter My berechnet, der sich aus My = Mcgr + n zusammensetzt,
wobei n der Iterationsparameter darstellt. Ziel ist es, den Parameter n so weit zu erhéhen, dass
die maximale Gleitzahl des A340-300 erreicht wird. Sobald dies erfiillt ist, wird die Iteration
beendet und der erforderliche Oswald Faktor kann entnommen werden.
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Zur Vollstandigkeit folgt ein kurzer Exkurs zur Ermittlung der maximalen Gleitzahl. Bei maxi-
maler Gleitzahl ist der Widerstand bei Nullauftrieb gleich dem induzierten Widerstand.

Cp, = mAe

(9.43)

Unter dieser Bedingung und der Umformung der Gl. (9.1) nach den Auftriebsbeiwert (md:
minimal drag) wird folgende Gleichung erzielt:

Cr,., = \/ Cp, + ?CD“W (9.44)
TAe

Setzt man nun den ermittelten Auftriebsbeiwert in Gl. (9.1), so erhilt man den Widerstandsbei-
wert bei minimalem Widerstand. Der Quotient aus diesen liefert die maximale Gleitzahl.

md (9.45)

Eine Zusammenstellung der berechneten Oswald-Faktoren und der entsprechenden maximalen
Gleitzahl ist in Tabelle 9.6 dargestellt.

Tabelle 9.6: Iteration zur Ermittlung des Oswald Faktors

Iteration n My | kem e Erax
1 0,08 | 0,94 | 0,764 | 0,623 | 18,71
2 0,12 | 0,98 | 0,878 | 0,716 | 20,06
3 0,16 | 0,02 | 0,934 | 0,762 | 20,69
4 0,20 | 1,06 | 0,963 | 0,786 | 21,01
5 0,24 | 1,10 | 0,979 | 0,798 | 21,18
6 0,28 | 1,14 | 0,988 | 0,805 | 21,27
7 0,32 | 1,18 | 0,992 | 0,809 | 21,33
8 0,36 | 1,22 | 0,995 | 0,812 | 21,36
9 0,40 | 1,26 | 0,997 | 0,813 | 21,38
10 0,44 | 1,30 | 0,998 | 0,814 | 21,39
11 0,48 | 1,34 | 0,999 | 0,815 | 21,40

Nach Tabelle 9.6 endet die Iteration nach 11 Schritten, da der Korrekturfaktor bereits gegen
ke.nmr = 1,0 konvergiert. Es ergibt sich jedoch ein Widerspruch, da My = 1,34 bedeutet, dass
das Flugzeug im Uberschallbereich fliegen wiirde. Daraus folgt, dass der gewihlte Ansatz zur
Bestimmung des Oswald-Faktors fiir die Auslegung des A330-200 nicht geeignet ist und ein
anderer Ansatz gewédhlt werden muss. Dennoch wird fiir die weitere Auslegung der ermittelte
Oswald-Faktor von e = 0,815 gewahlt, der zu einer maximalen Gleitzahl von F,,,, = 21,40 fiihrt.
Dies ergibt eine Abweichung von der maximalen Gleitzahl aus der Dimensionierung von 5,93%.

Der Auftriebsbeiwert bei maximaler Gleitzahl betrégt:
Cr,.. = 0,60
Der Widerstandsbeiwert bei maximaler Gleitzahl betragt:

Cp,,, = 1,28- 1072
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Abschlieflend ldsst sich die Widerstandspolare mit Gl. (9.1) bestimmen. Die Widerstandspolare
und die maximale Gleitzahl sind in Bild 9.3 dargestellt.

L | | | | | | |
0 0.025 0.05 0.075 0.1 0.125
Cp [

Bild 9.3: Widerstandspolare/Lilienthalpolare
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10 Direkte Betriebskosten (DOC)

Die Berechnung der DOC erfolgt nach der Methode der Association of European Airlines (AEA
1989b) fir Langstreckenflugzeuge. Diese Methode berticksichtigt die einzelnen Kostenelemente
Abschreibung, Zinsen, Versicherung, Kraftstoff, Wartung, Personal und Gebiihren, die addiert
werden, um die gesamten direkten Betriebskosten des Flugzeugs zu erhalten.

Cpoc = Cpep + Cint + Cins + Cr + Cy + Co + Crep (10.1)

Die direkten Betriebskosten kénnen auf verschiedene Groflen bezogen werden, z.B. auf die
Flugstrecke, Flugzeit, Nutzlast oder die zuriickgelegten Sitzplatz-Kilometer. Im vorliegenden Fall
werden die Kosten fiir das Flugzeug als dquivalente Tonnen-km- Kosten dargestellt. Hierbei wird
die der DOC-Rechnung zu Grunde liegende Flugstrecke 50% der Reichweite laut Anforderung
betragen. Zunédchst wird fiir die Kostenermittlung der Zeitraum von einem Jahr betrachtet und
die jahrlichen Flugzeugkosten tiber Cpoc = Cy /¢ o ermittelt.

10.1 Abschreibung

Die jahrliche Wertminderung setzt sich zusammen aus dem Kaufpreis des Flugzeugs Pt , seinem
Restwert P.egiguar und der Nutzungsdauer ng4ep. Nach Tabelle 10.1 wird eine Nutzungsdauer von
Ndep = 16 angesetzt (AEA 1989b).

Die Abschreibung ergibt sich demnach zu

Ptotal (1 - Presidual/Ptotal)
Ndep

Cprp = (10.2)

Das Verhéltnis Presiqguat/ Prota Wird aus der Tabelle 10.1 entnommen und ist fiir die AEA-Methode
mit Presidual/Ptotal = 071 angegeben-

Tabelle 10.1: Parameter zur Berechnung der Abschreibung

Quelle Ndep  Presidual/ Priotal  ks,ar  ks,E
ATA1967 12 0,00 0,10 0,10
NASA 1977 - - 0,06 0,06
widebody® | 16 0,10 - -
turbo fan® | 14 0,02 - -
turbo jet?® 10 0,05 - -
turbo prop* | 10 0,15 - -
DLH 1982 14 0,00 - -
AEA 1989a | 14 0,10 0,10 0,30
AEA 1989b | 16 0,10 0,10 0,30
AT 1989 15 0,10 0,06 0,25
Fokker 1993 | 15 0,10 0,08 0,08

& Daten in NASA 1977 sind Zitate aus den ,, Depreciation
Guidelines“ des U.S. Civil Aeronautics Board (CAB)

Der erforderliche Kaufpreis des Flugzeuges setzt sich aus dem Auslieferungspreis und dem Preis
fiir die von Flugzeughersteller empfohlenen Ersatzteile zusammen

Piotar = Pdelivery + Ps (103)
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Der Auslieferungspreis Pyejjvery Wird durch den Mittelwert der drei folgenden Abschétzungsme-
thoden bestimmt:

1. Die erste Abschétzung tiber die maximale Startmasse ergibt mit dem Verhéltnis Pyeivery/mmro =

350 US$/kg fir Langstreckenfliige:

Pdelivery

- marro = 86,720 Mio US$ (10.4)
MayTO

Pdelivery =
2. Die zweite Abschétzung iiber die Betriebsleermasse nach [Jenkinson 1999a] liefert mit dem
Verhaltnis Pyejivery/mor = 860 USS$/kg fiir Kurz- bis Langstreckenflugzeuge:

Pdelivery

- mop = 104,272 Mio US$ (10.5)
mMoE

Pdelivery =
3. Die dritte Abschétzung wird iiber die Anzahl der Sitzplédtze durchgefiihrt. Es gilt mit dem
Verhaltnis Pyejivery/npax = 265000 US$/kg fiir Kurz- bis Langstreckenflugzeuge:

Pdelivery

‘npax = 64,660 Mio US$ (10.6)
npAx

Pdelivery =

Der Mittelwert fiir den Auslieferungspreis betrigt somit

Pictivery = 85,217 Mio US$

Der Preis fiir Ersatzteile Pg errechnet sich aus einem Anteil kg o des Preises fiir die Flugzeugzelle
und einem Anteil kg g des Preises fiir die Triebwerke. Fiir beide Anteile ergeben sich nach der
Methode von AEA 1989b fiir ks 4r = 0,10 und fiir kg g = 0,30.

Ps =ksar - Par +ksg-np-Pr (10.7)

Der Triebwerkspreis wird in Abhéngigkeit vom Startschub eines Triebwerkes Tr/0 g = T'ro /2 mit
der folgenden statistischen Gleichung basierend auf Daten nach [Jenkinson 1999b] abgeschéitzt.

Tri0.E

0,81
5 ) = 8,065 Mio US$ (10.8)

Pr =293US$ - (

Der Preis der Zelle entspricht dem Preis des Flugzeugs abziiglich des Preises der Triebwerke.

Par = Pictivery — niz - P = 69,087 Mio US$ (10.9)

Daraus ergibt sich tiber Gl. (10.7) ein Preis fiir die Ersatzteile von

Pg = 11,747 Mio US$

Daraus kann der Kaufpreis des Flugzeugs nach Gl. (10.3) bestimmt werden.

PtOtal = 96,965 Mio US$

woraus sich schlieBlich fiir die Abschreibung nach Gl. (10.2) folgender Wert berechnen lésst:

Cppp = 5,454 Mio US$/Jahr
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10.2 Zinsen

Bei 100%-Fremdfinanzierung werden die Zinsen mit dem Durchschnittszinssatz nach AEA 1989b
gemaf Tab. 10.2 ermittelt. Es wird der Wert von F,,, = 0,0534 angesetzt und es ergibt sich ein
Durchschnittszinssatz von

CINT = Pav . Ptotal = 5,177 Mio US$/Jahr (10.10)

Tabelle 10.2: Parameter zur Berechnung des durchschnittlichen Zinssatzes

Quelle D q=14+p npay kn/ko nNaep Dav

ATA1967 0,00 1,000 - - 12 0,0000
NASA 1977 / AA1980 | 0,00 1,000 - - - 0,0000
DLH 1982 0,09 1,09 14 0,0 14 0,0570

AEA 1989a 0,08 1,08 14 0,1 14 0,0529
AEA 1989b 0,08 1,08 16 0,1 16  0,0534

AT 1989 0,05 1,05 10 0,0 15 0,0197
Fokker 1993 0,08 1,08 15 0 15 0,0502

10.3 Versicherung

Der jahrliche Versicherungsbetrag, der das Flugzeug gegen Beschidigung (hull damage) oder
Totalverlust (hull loss) versichert, ergibt sich aus Tabelle 10.3 mit dem Parameter k;yg = 0,005
nach der Methode geméfl AEA 1989b mit einem Wert von

CINS = kINS . Pdelivery = 0,426 Mio US$/Jahr (10.11)

Tabelle 10.3: Parameter zur Berechnung der Versicherungskosten

Quelle | ATA67 AA 1980 DLH 1982 AEA1989 a/b AI 1989 Fokker 1993

krns | 0,0200  0,0100 0,0056 0,005 0,005 0,004

10.4 Kraftstoff

Die Kraftstoffkosten, fiir ein Betriebsjahr werden berechnet nach
Cr=ntq-Pr-mp (10.12)

Darin ist n;, die Anzahl der Fliige, die pro Jahr durchgefiihrt werden. Der Parameter Pp ist der
Kraftstoffpreis, welcher hier mit Pr = 1,00 US$/kg angesetzt wird.

Die wéhrend des Fluges verbrauchte Treibstoffmasse wird durch mp beschrieben. Da hier nur
die halbe Reichweite gegeniiber der Dimensionierung zugrunde gelegt wird, muss zur Ermittlung
der Kraftstoffmasse zunéchst ein neues Massenverhéltnis fiir den Reiseflug berechnet werden.

Nach AEA Methode soll gelten, dass

= 5% Reserven zusatzlich zu dem tatsichlich benotigten Kraftstoff mitgenommen werden,
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» zusitzlich ein Ausweichflugplatz in einer Entfernung von 250 NM (Anpassung geméf Scholz
auf 200 NM) erreicht werden konnte,

s zusédtzlich 30 Minuten lang Warteschleifen bei minimalem Widerstand in 1500 ft geflogen
werden

Mit dem Reichweitenfaktor Bg nach Gl. (2.31) und der im Reiseflug zuriickgelegten Flugstrecke
nach AEA-Methode gilt somit

1852

Daraus ergibt sich ein neues Massenverhéltnis fiir den Reiseflug zu
meg _Sc

76— TR = 0,862 (10.14)

ms

Die zusétzlich 30 Minuten lang zu fliegenden Warteschleifen sind bereits nach FAR Part 121 fiir
internationale Reserven mit ¢ = 1800 s berticksichtigt.

Mit den Massenverhéltnissen fiir die restlichen Flugphasen ergibt sich eine neue , mission fuel

fraction® von
mg mg Mmy Mg M5 M4 M3 M2

Myy = — — =0,814 (10.15)
mg My Mg My M4 Mz My Mg
woraus sich die neue Kraftstoffmasse ergibt zu
mgp = MprTO * (1 - Mff) = 44705,45 k:g (10.16)

Die noch benétigte Anzahl der Fliige pro Jahr ergibt sich aus der Flugzeit:

_ Scr

- — 19699,37s = 5,47 h (10.17)
Ver

ty

und zwel weiteren Parametern die aus Tabelle 10.4 nach AEA 1989b entnommen werden konnen.
Die Anzahl der Fliige pro Jahr betréagt

kun
Nt.a

= ——— =815 10.18
’ ty+ ko ( )

Tabelle 10.4: Parameter zur Berechnung der Flugzeugnutzung (Utilization)

Quelle ki ko
AA1980 / NASA 1977 3205 h 0,327 h
AEA 1989a 3750 h 0,750 h
AEA 1989b 4800 h 0,420 h

AT 1989 - -

R < 1000 NM 3994 h 0,754 h
1000 NM < R <2000 NM | 5158 h 1,650 h
2000 NM < R NM 6566 h 3,302 h

Daraus ergibt sich fiir die Kraftstoffkosten nach Gl. (10.12) der Wert
Cr = 27,867 Mio US$/Jahr (10.19)
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10.5 Wartung

Die Wartungskosten werden zunéchst auf eine Flugstunde bezogen und dann mit der Gesamt-
flugzeit pro Jahr multipliziert.

Cwv = [(tmarf +taef) - Lvr + O ars + Crrmg ] - tr - niea (10.20)

mit folgendem Index Unterscheidung zwischen Zelle (airframe, Index: AF) und Triebwerk (engine,
Index: E). Nach AEA 1989b gelten folgende Beziehungen.

Wartungszeit der Zelle:

1 1 350000 kg
t =—.(9-107°—. 6,7 — - (0,8h 40,68 -t 10.21
Wartungszeit der Triebwerke:
1,3h
ity B, f =ng-0,21- -k - ks- (A)OA, <1+ 7t > (10.22)
!
Materialkosten der Zelle:
Cym,MAFf = ol 4,2-107°+4+2,2-10 N “ty |- Pap (10.23)
f
Materialkosten der Triebwerke:
US$ 1,3h
Cymmpf =nE - 2,56 & ky - (kg + ks) - (A)"° - (1 + i > ~king (10.24)

Zur Vereinfachung der Gl. (10.22) & GI. (10.24) wurde der Parameter A eingefiihrt, der sich
zusammensetzt aus

1
A= (1 +1,02-107%- ¥ TT/O,E> = 31,89

Um die oben genannten Beziehungen zu berechnen, miissen weitere Vorberechnungen durchgefiihrt
werden.

MAF = MOoE — ME,inst = 102908,85 kg (10.25)
ky=1,27-02-1%% =0,9941 (10.26)
OAPR\!#
ko =0,4- ( 50 > +0,4 =1,1369 (10.27)
ks = 0,032 n.+ ks = 1,114 (10.28)
0,50 fiir ng = 1
ky = < 0,57 fiir ng =2 | = 0,57 (10.29)
0,64 fiir ng =3
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Inflationsfaktor:

k[NF — (1 +pINF)nyear—Nmethod — 1,9998 (1030)

Fir die durchschnittliche jahrliche Inflationsrate wird ein Wert von pryr = 0,020 angenommen
[2]. Fiir den Parameter nyeq, wird das aktuelle Jahr 2024 verwendet. Der Wert 1n,,e1p0q steht fiir
das Veroffentlichungsdatum der AEA-Methode und betragt n,,ein0a = 1989.

Ly =69 U]‘f$ ~kinrp = 137,99 U:$ (10.31)

Die in den GIl. (10.26 - 10.29) enthaltenen Triebwerksdaten kénnen der Literatur oder direkt den
Herstellerangaben entnommen werden [12].

» das Nebenstromverhéltnis (BPR) p =5

» das Druckverhéltnis (overall pressure ratio) OAPR = 32

s die Anzahl der Verdichterstufen - einschlieflich des Fan n. = 17

s die Anzahl der Wellen des Triebwerks ng = 2

Aus diesen und schon bekannten Parametern ergeben sich Anhand der Gl. (10.21 - 10.24) folgende
Ergebnisse.

Wartungszeit der Zelle:

MMH
t =11,56 ——
M,AF,f ; FH
Wartungszeit der Triebwerke:
MMH
t =2 S
M,E.f ;30 T
Materialkosten der Zelle:
UsS
Cummar,r = 198,16 h$
Materialkosten der Triebwerke:
US$
Cum e f = 452,42 -

Die gesamten Wartungskosten pro Jahr belaufen sich nach Gl. (10.20):

Cir = 11,428 Mio US$/Jahr

10.6 Personalkosten

Die Personalkosten richten sich nach Art und Anzahl der Besatzung des Flugzeugs. Sie ergeben
sich zu
Cc = (nco-Leo+nca-Lea) thnia (10.32)

Die Stundensétze fiir Cockpit- und Kabinenbesatzung sind in Tabelle 10.5 aufgelistet. Nach der
AEA-DOC-Methode betriagt der Stundensatz fiir einen Langstreckenflug fiir die Cockpitbesatzung
Lco = 355,0 US$/h und fir Kabinenbesatzung Loa = 90,0 US$/h.
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Tabelle 10.5: Stundensétze des fliegenden Personals im Vergleich

Quelle Kurz- und Mittelstrecke US$/h  Langstrecke US$/h

AEA-DOC-Methode - -

Cockpitbesatzung, Mittelwert: Loo 246,5 355,0

Kabinenbesatzung, Mittelwert: Loa 81,0 90,0
deutsche Fluglinie?® - -

Kapitian 208 254

Co-Pilot 102 120

Cockpitbesatzung, Mittelwert: Lco 155 187
Kabinenbesatzung, Mittelwert: Loa 53 61

# Umrechnungsgrundlagen:

1.) Gehaltsnebenkosten sind mit 85% vom Bruttogehalt beriicksichtigt und im Stundensatz enthalten, nicht
enthalten sind Ausbildungskosten des Personals

2.) 1 US$ = 2 DM.

GeméaB der AEA1989b Methode liegt die Blockzeit nach Tabelle 10.6 bei Langstreckenfliigen bei

25 min tiber der Flugzeit t;:

ty =1ty +0,42h = 5,89

Tabelle 10.6: StandardméBige Zeitdifferenz zwischen Blockzeit und Flugzeit

At =ty - ty Bemerkung Quelle
15 min. = 0,25 h | Kurz- und Mittelstrecke AEA 1989a
25 min. = 0,42 h Langstrecke AEA 1989b

(10.33)

Die AEA-Methode rechnet mit einem Besatzungsmitglied in der Kabine je angefangene 35
Passagiere. Dies ergibt bei einer maximalen Passagierzahl von np4x = 244 eine Kabinenbesatzung
von nc4 = 7. Die Cockpitbesatzung liegt bei nco = 2.

Dementsprechend betragen die Personalkosten nach Gl. (10.32):

Cc

10.7 Gebiihren

= 6,432 Mio US$/Jahr

Die Gebiihren pro Jahr berechnen sich zu

Cree = Creg,Lp + Cree.Nnav + CrEE.GND

Die Gebiihren teilen sich nach Gl. (10.35) in drei Hauptgruppen auf.

Landesicherungsgebiihren:

CFEE,LD = kLD *MMTO * Nt - kINF = 2,382 MioUS$/Jahr

Flugsicherungsgebiihren:

CFEE,NAV = kNAV -R- VMMTO * Nt * kINF = 6,168 MiOUS$/JahI‘
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Abfertigungsgebiihren:

Hierbei wird der Inflationsfaktor aus Gl. (10.30) verwendet.

CFEE,GND = kgND - MMPL Nt.a - kinrp = 8,247 MiOUS$/Jahr

Die benétigten Parameter nach AEA 1989b sind aus der Tabelle 10.7 entnehmen.

Tabelle 10.7: Parameter zur Berechnung der Gebiihren

(10.38)

Quelle kLD [US$/kg] kNAV [US$/NM\/@] kGND [US$/kg] PINF
AA1980 0,0022 mpyro/mr anderer Zusammenhang anderer Zusammenhang -
DLH 1982 | anderer Zusammenhang - anderer Zusammenhang 0,08

Deutschland - 0,00706 - -

Europa - 0,00547 - -
Langstrecke - 0,00141 - -
AEA 1989a 0,0078 0,00414 0,10 -
AEA 1989b 0,0059 0,00166 0,11 -

AT 1989 0,002 0,00180 kein DOC-Bestandteil 0,033
Fokker 1993 0,0090 0,00716 - -

Die Gesamtsumme der Gebiihren betrdgt nach Gl. (10.35):
Crer = 16,798 Mio US$/Jahr (10.39)

10.8 Gesamtdarstellung

Die jahrlichen Gesamtbetriebskosten betragen geméafi G1. (10.1):
Cpoc = 73,584 Mio US$/Jahr

Die Ergebnisse der einzelnen Kostenelemente im Verhéltnis zu den gesamten Betriebskosten sind

in Bild 10.1 dargestellt.

Bild 10.1: Direct Operating Costs (DOC)
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11 3D-Visualisierung mit Open VSP

Der folgende Abschnitt enthélt die 3D-Visualisierung des Nachentwurfs in Open VSP und dem 3D-
Viewer. Es ist darauf hinzuweisen, dass bei der Erstellung des 3D-Modells ein Doppeltrapezfliigel
verwendet wurde, da mit Open VSP kein Dreifachtrapezfliigel erzeugt werden kann. Die Ergebnisse

sind in Bild 11.1 - 11.5 dargestellt.

Bild 11.1: Draufsicht des Nachentwurfs (Open VSP)

-

Bild 11.2: Vorderansicht des Nachentwurfs (Open VSP)
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Bild 11.3: Seitenansicht des Nachentwurfs (Open VSP)

Bild 11.4: Iso-Perspektive des Nachentwurfs (Open VSP)
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Bild 11.5: Aircraft 3D Visualization des Nachentwurfs

Tabelle 11.1: Steuerung des 3D-Viewers (Maus)

Linksklick Rotieren
Rechtsklick Zoomen
Linksklick + Rechtsklick | Verschieben

Tabelle 11.2: Steuerung des 3D-Viewers (Maus & Tastatur)

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

function addremoveClipPlane(chk) {
  var curTrans=getCurTrans();
  var clip=scene.createClippingPlane();
  if(chk){
    //add Clipping Plane and place its center either into the camera target
    //position or into the centre of the currently selected mesh node
    var centre=new Vector3();
    if(target){
      var trans=target.transform;
      var parent=target.parent;
      while(parent.transform){
        trans=trans.multiply(parent.transform);
        parent=parent.parent;
      }
      if(target.constructor.name=='Mesh'){
        var centre=trans.transformPosition(target.computeBoundingBox().center);
      }else{
        var centre=new Vector3(trans.translation);
      }
      target=null;
    }else{
      centre.set(scene.cameras.getByIndex(0).targetPosition);
    }
    clip.transform.setView(
      new Vector3(0,0,0), new Vector3(1,0,0), new Vector3(0,1,0));
    clip.transform.translateInPlace(centre);
  }else{
    if(
      scene.nodes.getByName('$$$$$$')||
      scene.nodes.getByName('Clipping Plane')
    ){
      clip.remove();clip=null;
    }
  }
  restoreTrans(curTrans);
  return clip;
}

//function to store current transformation matrix of all nodes in the scene
function getCurTrans() {
  var tA=new Array();
  for(var i=0; i<scene.nodes.count; i++){
    var nd=scene.nodes.getByIndex(i);
    if(nd.name=='') continue;
    tA[nd.name]=new Matrix4x4(nd.transform);
  }
  return tA;
}

//function to restore transformation matrices given as arg
function restoreTrans(tA) {
  for(var i=0; i<scene.nodes.count; i++){
    var nd=scene.nodes.getByIndex(i);
    if(tA[nd.name]) nd.transform.set(tA[nd.name]);
  }
}

//store original transformation matrix of all mesh nodes in the scene
var origtrans=getCurTrans();

//set initial state of "Cross Section" menu entry
cameraEventHandler.onEvent(1);

//host.console.clear();
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12 Darstellung der Ergebnisse

Tabelle 12.1: Zusammenstellung der Endergebnisse

Segment Formelzeichen = Entwurfsergebnis Original AbweichungA%
Rumpf

Linge lp 58,31 m 57,51 m 1,39 %
Durchmesser dr 5,82 m 5,64 m 3,20 %
Fliigel

Fliche Sw 368,20 m? 361,60 m? 1,80 %
Spannweite bw 60,30 m 60,30 m -
Pfeilung OW.25 29,07° 29,70° 2,12 %
MAC Crac 7,26 m 7,28 m 0,27 %
Ho6henleitwerk

Fliche S 82,81 m? 81,96 m? 1,05 %
Spannweite by 20,35 m 19,40 m 4,90 %
Seitenleitwerk

Fliche Sy 55,07 m? 52,90 m? 4,10 %
Spannweite by 9,39 m 9,30 m 0,97 %
Massen

Max. Startmasse mro 247772,80 kg 242000 kg 2,38 %
Betriebsleermasse MOE 121246,64 kg 124000 kg 2,22 %
Leistung

Startschub Tro 605612 N 622752 N 2,75 %

In der Tabelle 12.1 sind die Ergebnisse der relevanten Parameter im Vergleich zum Referenzflug-
zeug aufgefiihrt.

Abschlieend kann festgestellt werden, dass die Ergebnisse des Nachentwurfs sehr zufriedenstellend
sind, da alle Anforderungen erfiillt wurden sind und die Abweichungen zum Referenzflugzeugs
unter 5% liegen.

118



Literaturverzeichnis

Literaturverzeichnis

1]

2]

o =

=N =

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

Wikipedia, Die freie Enzyklopéadie. Bearbeitungsstand: 7. Mai 2024, 19:07 UTC. URL:
https://de.wikipedia.org/wiki/Airbus_ A330 (Abgerufen: 13. Mai 2024, 13:00 UTC)

Scholz, D.: Vorlesungsunterlagen: Flugzeugentwurf. Department Fahrzeugtechnik und Flug-
zeugbau, HAW Hamburg, 2024, URL: http://LectureNotes.AircraftDesign.org

Aircraft Characteristics Airport and Maintenance Planning Airbus A330: Air-
bus S.A.S., Customer Services Technical Data Support and Services, 31707
Blagnac Cedex, France, 2021, https://www.airbus.com/sites/g/files/jlcbtal36/files/2021-11/
Airbus-Commercial- Aircraft- AC- A330.pdf

Dubs, F.: Aerodynamik der reinen Unterschallstromung, Basel: Birkhduser, 1987

Schiktanz, D.; Scholz, D.: Supercritical Airfoils. Survey of Experimental Data of Selected
Technical Note, Aircraft Design and Systems Group (AERO), Hamburg University of Applied
Sciences. 2011, URL: https://purl.org/aero/TN2011-12-21

Abbott, I.H. ; von Doenhoff, A.E.: Theory of wing sections, New York, 1959

Airfoil Tools, URL: http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=naca0012h-sa (Abgerufen:
13. Mai 2024, 12:57 UTC)

Wimmel, P.: Projektarbeit: Das Giermoment eines gepfeilten Fliigels im Schiebeflug und die
Auswirkung auf die Seitenleitwerkauslegung, Department Fahrzeugtechnik und Flugzeug-
bau, HAW Hamburg, 2010, URL: https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/
TextWimmel.pdf

Messner, C.: Projektarbeit: Beschreibung der Bodenbelastung durch Flugzeuge mit Hilfe
der ACN/PCN-Methode, Department Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau, HAW Hamburg,
2006, URL: https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextMessner.pdf

Nita, M.; Scholz, D.: Estimating the Oswald Factor from basic Aircraft geometrical pa-
rameters, Hamburg University of Applied Sciences, DLRK, 2012, URL: https://www.fzt.
haw-hamburg.de/pers/Scholz/OPerA/OPerA_PRE_DLRK_ 12-09-10_ MethodOnly.pdf

Schliiter, J.A.: Projektarbeit: Maximale Gleitzahl, Streckung und benetzte Fliche, Depart-
ment Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau, HAW Hamburg, 2006, URL: https://www.fzt.
haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextSchlueter.pdf

Wikipedia, Die freie Enzyklopadie. Bearbeitungsstand: 07. Februar 2024, 22:15 UTC. URL:
https://de.wikipedia.org/wiki/Pratt_ %26_ Whitney  PW4000 (Abgerufen: 27. Mai 2024,
19:28 UTC)

Loftin, L.K.: Subsonic Aircraft: Evolution and the Matching of size to Performance, NASA
Reference Publication, 1980

Raymer, D.P.: Aircraft Design: A Conceptual Approach, ATAA Education Series, Washington
D.C.: ATAA, 1989

Roskam, J. I: Airplane Design. Bd. 1 : Preliminary Sizing of Airplanes, Ottawa, Kansas,
Vertrieb: Analysis and Research Corporation, 120 East Ninth Street, Suite 2, Lawrence,
Kansas, 66044, USA, 1989

Roskam, J. II: Airplane Design. Bd. 2: Preliminary Configuration Design and Integration of
the Propulsion System, Ottawa, Kansas, 1989

Roskam, J. III: Airplane Design. Bd. 3 : Layout Design of Cockpit, fuselage, Wing and
Empenage: Cutaways and Inboard Profiles, Ottawa, Kansas, 1989

119


https://de.wikipedia.org/wiki/Airbus_A330
http://LectureNotes.AircraftDesign.org
https://www.airbus.com/sites/g/files/jlcbta136/files/2021-11/Airbus-Commercial-Aircraft-AC-A330.pdf
https://www.airbus.com/sites/g/files/jlcbta136/files/2021-11/Airbus-Commercial-Aircraft-AC-A330.pdf
https://purl.org/aero/TN2011-12-21
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=naca0012h-sa
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextWimmel.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextWimmel.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextMessner.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/OPerA/OPerA_PRE_DLRK_12-09-10_MethodOnly.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/OPerA/OPerA_PRE_DLRK_12-09-10_MethodOnly.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextSchlueter.pdf
https://www.fzt.haw-hamburg.de/pers/Scholz/arbeiten/TextSchlueter.pdf
https://de.wikipedia.org/wiki/Pratt_%26_Whitney_PW4000

Literaturverzeichnis

Marckwardt, K.: Unterlagen zur Vorlesung Flugzeugentwurf, Fachhochschule Hamburg,
Fachbereich Fahrzeugtechnik, 1998

Torenbeek, E.: Synthesis of Subsonic Airplane Design, Delft : Delft University Press, 1988

Hoak, D.E.: USAF Stability and Control Datcom, Wright-Patterson Air Force Base, Air
Force Flight Dynamics Laboratory, Flight Control Division, Ohio, Vertrieb: NTIS, 1978

Schmitt, D.: Luftfahrttechnik, Flugzeugentwurf, Technische Universitdt Miinchen, Lehrstuhl
fiir Luftfahrttechnik, Skript zur Vorlesung, 1988

Joint Aviation Authorities: Joint Aviation Requirements, JAR-25, Large Acorplanes

U.S. Department for transportation, federal Aviation administration: federal Aviation regu-
lation, Part 25, Transport Category Airplanes

120



	Nachentwurf – Airbus A330-200
	--------------------
	Metadaten
	Kurzreferat
	Inhaltsverzeichnis
	Verzeichnis der Bilder
	Verzeichnis der Tabellen
	Liste der Symbole
	Liste derAbkürzungen
	Einleitung
	Dimensionierung
	Landestrecke
	Startstrecke
	Steigrate im 2. Segment
	Steigrate beim Durchstartmanöver
	Reiseflug
	Schub-Gewichtsverhältnis
	Flächenbelastung
	Entwurfsdiagramm
	Reiseflughöhe

	Bestimmung der Entwurfsparameter
	Betriebsleermassenanteil
	Kraftstoffanteil
	Nutzlast
	Berechnung von Massen, Startschub und Flügelfläche

	Überprüfung der maximalen Landemasse
	Vergleich der Dimensionierungsergebnisse mit dem Referenzflugzeug

	Rumpfauslegung
	Rumpfquerschnitt
	Kabinenauslegung
	Frachtvolumen
	Notausgänge
	Konstruktionswasserlinie

	Flügelauslegung
	Flügelpfeilung
	Geometrie des Dreifachtrapezflügel
	Zuspitzung
	Mittlere aerodynamische Flügeltiefe (MAC)

	Relative Profildicke
	Flügelprofil
	Schränkung
	V-Form
	Einstellwinkel
	Tankvolumen
	Kraftstoffmasse & Kraftstoffvolumen
	Querruder und Spoiler
	Hochauftriebssysteme

	Leitwerksauslegung I
	Höhenleitwerk I
	Seitenleiwerk I
	Höhen- und Seitenruder

	Masse und Schwerpunkte
	Class I Massenprognose nach Raymer
	Class II Massenprognose nach Torenbeek
	Schwerpunktberechnung

	Leitwerksauslegung II
	Höhenleitwerk II
	Auslegung nach Steuerbarkeit
	Auslegung nach Stabilität
	Ermittlung der Höhenleitwerksfläche

	Seitenleitwerk II
	Auslegung nach Steuerbarkeit
	Auslegung nach Stabilität


	Fahrwerkauslegung
	Position des Fahrwerks
	Bodenfreiheit der Flügelspitze
	Heckwinkel
	Kippwinkel in Längsrichtung
	Kippwinkel in Querrichtung
	Reifenauswahl
	Load Classification Number (LCN)
	Aircraft Classification Rating (ACR)
	Fahrwerksintegration

	Polare
	Rumpf
	Flügel
	Höhenleitwerk
	Seitenleitwerk
	Triebwerksgondel
	Gesamtnullwiderstand
	Wellenwiderstand
	Oswald Faktor und Gesamtwiderstand

	Direkte Betriebskosten (DOC)
	Abschreibung
	Zinsen
	Versicherung
	Kraftstoff
	Wartung
	Personalkosten
	Gebühren
	Gesamtdarstellung

	3D-Visualisierung mit Open VSP
	Darstellung der Ergebnisse
	Literaturverzeichnis

	pbs@ARFix@2: 
	pbs@ARFix@3: 
	pbs@ARFix@4: 
	pbs@ARFix@5: 
	pbs@ARFix@6: 
	pbs@ARFix@7: 
	pbs@ARFix@8: 
	pbs@ARFix@9: 
	pbs@ARFix@10: 
	pbs@ARFix@11: 
	pbs@ARFix@12: 
	pbs@ARFix@13: 
	pbs@ARFix@14: 
	pbs@ARFix@15: 
	pbs@ARFix@16: 
	pbs@ARFix@17: 
	pbs@ARFix@18: 
	pbs@ARFix@19: 
	pbs@ARFix@20: 
	pbs@ARFix@21: 
	pbs@ARFix@22: 
	pbs@ARFix@23: 
	pbs@ARFix@24: 
	pbs@ARFix@25: 
	pbs@ARFix@26: 
	pbs@ARFix@27: 
	pbs@ARFix@28: 
	pbs@ARFix@29: 
	pbs@ARFix@30: 
	pbs@ARFix@31: 
	pbs@ARFix@32: 
	pbs@ARFix@33: 
	pbs@ARFix@34: 
	pbs@ARFix@35: 
	pbs@ARFix@36: 
	pbs@ARFix@37: 
	pbs@ARFix@38: 
	pbs@ARFix@39: 
	pbs@ARFix@40: 
	pbs@ARFix@41: 
	pbs@ARFix@42: 
	pbs@ARFix@43: 
	pbs@ARFix@44: 
	pbs@ARFix@45: 
	pbs@ARFix@46: 
	pbs@ARFix@47: 
	pbs@ARFix@48: 
	pbs@ARFix@49: 
	pbs@ARFix@50: 
	pbs@ARFix@51: 
	pbs@ARFix@52: 
	pbs@ARFix@53: 
	pbs@ARFix@54: 
	pbs@ARFix@55: 
	pbs@ARFix@56: 
	pbs@ARFix@57: 
	pbs@ARFix@58: 
	pbs@ARFix@59: 
	pbs@ARFix@60: 
	pbs@ARFix@61: 
	pbs@ARFix@62: 
	pbs@ARFix@63: 
	pbs@ARFix@64: 
	pbs@ARFix@65: 
	pbs@ARFix@66: 
	pbs@ARFix@67: 
	pbs@ARFix@68: 
	pbs@ARFix@69: 
	pbs@ARFix@70: 
	pbs@ARFix@71: 
	pbs@ARFix@72: 
	pbs@ARFix@73: 
	pbs@ARFix@74: 
	pbs@ARFix@75: 
	pbs@ARFix@76: 
	pbs@ARFix@77: 
	pbs@ARFix@78: 
	pbs@ARFix@79: 
	pbs@ARFix@80: 
	pbs@ARFix@81: 
	pbs@ARFix@82: 
	pbs@ARFix@83: 
	pbs@ARFix@84: 
	pbs@ARFix@85: 
	pbs@ARFix@86: 
	pbs@ARFix@87: 
	pbs@ARFix@88: 
	pbs@ARFix@89: 
	pbs@ARFix@90: 
	pbs@ARFix@91: 
	pbs@ARFix@92: 
	pbs@ARFix@93: 
	pbs@ARFix@94: 
	pbs@ARFix@95: 
	pbs@ARFix@96: 
	pbs@ARFix@97: 
	pbs@ARFix@98: 
	pbs@ARFix@99: 
	pbs@ARFix@100: 
	pbs@ARFix@101: 
	pbs@ARFix@102: 
	pbs@ARFix@103: 
	pbs@ARFix@104: 
	pbs@ARFix@105: 
	pbs@ARFix@106: 
	pbs@ARFix@107: 
	pbs@ARFix@108: 
	pbs@ARFix@109: 
	pbs@ARFix@110: 
	pbs@ARFix@111: 
	pbs@ARFix@112: 
	pbs@ARFix@113: 
	pbs@ARFix@114: 
	pbs@ARFix@115: 
	pbs@ARFix@116: 
	fd@rm@0: 
	pbs@ARFix@117: 
	pbs@ARFix@118: 
	pbs@ARFix@119: 
	pbs@ARFix@120: 


