hochschule fir angewandte wissenschaften

FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK UND FLUGZEUGBAU hamburg

FLUGZEUGBAU

university of applied sciences

Berliner Tor 5
20099 Hamburg

Wahl pflichtentwurf

Flugzeugentwurf am Beispiel
einer Boeing B737-300

Verfasser: Philipp Wolgast

Abgabedatum: 01.10.2002

Prufer:  Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME



Kurzreferat

Die vorliegende Arbeit zeigt die Vorgehensweise eines Flugzeugnachentwurfs an dem
Beispiel einer Boeing B737-300. Dieser Entwurf ist angelehnt an die Vorlesung
Flugzeugentwurf von Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz von der Hochschule fiir angewandte
Wissenschaften in Hamburg. Anhand einiger Originalflugzeugdaten wie z.B. Nutzlast,
Flugelstreckung, Reisefluggeschwindigkeit, den Zulassungsvorschriften der JAR/FAR 25 und
von Erfahrungswerten die verschiedenen Fachbichern entnommen sind, werden die zu
erfullenden Anforderungen definiert. Daraufhin wird eine Rumpf- und Fligelauslegung
durchgefiihrt, Grol3e und Art der Hochauftriebshilfen bestimmt, Flugzeugmasse- und
Schwerpunktsberechnung bis hin zur Widerstandspolaren und den Betriebskosten. Zum
Abschluss wird das nachentworfene Flugzeug mit dem original Flugzeug verglichen.
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Aufgabenstellung

Theor etische Arbeit / Wahlpflichtentwurf

Flugzeugentwurf am Beispiel eines ausgefiihrten Flugzeugs

Organisation des Entwurfs

Der Entwurf wird semesterbegleitend durchgefiihrt. Der Fortschritt der Arbeiten it gekoppelt
an die Prasentaion des Stoffes in der Vorlesung "Hugzeugentwurf" (FE). Die wesentlichen
Ergebnisse des Entwurfs sollen am Ende des Semesters vorliegen. Das Abgabedatum fir den
Entwurf ergibt Sch aus der Angabe im Begletbogen zum Wahipflichtentwurf. Die fir die
Bearbeitung verbleibende Zeit in der vorlesungdreen Zeit is fir aoschlief?ende Rechnungen
und ene abgabereife Dokumentation vorgesehen. In 6 Zwischenbesprechungen sollen die
Talergebnisse vorgeegt und besprochen werden. Die Zwischenbesprechungen werden im
Begleitbogen engetragen. Dazu i der Beglatbogen zu den Zwischenbesprechungen mitar
bringen.

Terminefur die Zwischenbesprechungen
16.04.2002: Dimendonierung

14.05.2002:  Rumpf

21.05.2002: Higd und Hochauftriebshilfen
11.06.2002: Letwerk | / Masse und Schwerpunkt
18.06.2002:  Leitwerk I1

02.07.2002: Fahrwerk / Polare

Die Berechnung DOC soll eilgensténdig durchgefiihrt werden.

Der Entwurfsumfang entgoricht im wesentlichen der Dargdlung im Skript zur Vorlesung
FE. Parameter snd zu iterieren. Zusaizarbeiten entstehen durch die Fahrwerksintegration ba-
Serend auf der in der Bibliothek verfligbaren Literatur. Weitere Rechnungen (nach Abspra-
che) werden gegebenenfdls erforderlich durch die Anforderungen aus der Spezifikation des
zu entwerfenden Hugzeugs.

Arbeitsschritte
Die Arbeitschritte orientieren sch am Abschnitt 2 des Skripts zur Vorlesung.

Vorarbeten

Ergdlen ener Lige mit den Anforderungen. Dreisatenanscht des Vorbildflugzeugs. Die
Anforderungen dienen ds Eingabewerte zur Dimensonierung. Recherche: Bibliothek, Inter-
net. ldentifizieren von "entwurfsbestimmenden” Anforderungen.



Dimensionierung
Berechnungen zu eing Dimendonierung ("preiminay dzing®, Schritt 5), die den Entwurf
hingchtlich der DOC optimieren soll.
Die Dimengonierung soll folgende Parameter liefern:

»  Anfluggeschwindigkeit

»  maximae Startmase

» Betriebdeermasse

»  Kraftsoffmasse

= FHigdflache

= Startschub
Gegebenenfals: Nachwels der "initid cruise dtitude, ICA". Nachwes Uber die Unterbrin
gung des eforderlichen Kraftstoffes (Dichte = 0.803 kg/l; Gleichung 7.35). Fdls der Kraft-
goff im Higd nicht unterzubringen is, so snd andere Ubliche Bereiche zur Unterbringung
heranzuziehen und deren Volumen abzuschétzen. Aufzuligen snd ebenfdls die berechneten,
realigtisch gewahlten, abgeschétzten bzw. angenommenen Werte:

= Vehdtnis aus maximaer Landemasse und maximaer Startmasse,

=  maximaer Auftricbsbeiwert in Landekonfiguration,

=  maximaer Auftriebsbeiwert in Startkonfiguration,

= Glatzahl in Startkonfiguration (2. Segment),

= Glatzahl in Startkonfiguration (Durchstarten mit ausgefahrenem Fahrwerk),

=  Glatzahl im Reissflug und Abschétzung zur Erreichbarkeit der gewdhiten Gleitzahl,

= Auftricbsbeiwert im Reiseflug.

Rumpfaudegung
Zu ergelende Dokumente:
= mal3stabliche Zeichnung eines Rumpfquerschnittes,
= maidddliche Zechnung enes Kabinenlayouts (ersdlt unter Beachtung von
JAR/FAR 25.813 und der Anordnung der Tiren und Notausgange - Sehe unten)
»  matadliche Zeichnung einer Saitenanscht des Rumpfes,
= ener Tabdle mit einer Zusammenfassung von wichtigen Rumpfmal3en:
0 Anzahl der Sitze pro Reihe (YC)
Anzahl der Géange,
Anzahl der Personen der Kabinenbesatzung,
Rumpfdurchmesser,
Rumpflange,
Lange der Kabine,
Lange der Bugsektion,
Lange der Hecksektion,
0 Heckwinkd.
Es snd folgende Rechnungen durchzufihren und Nachwelse zu erbringen:
= Uberpriifung des zur Verfligung stehenden Transportvolumens.
= Uberprifung der zur Verfiigung stehenden Kabinenfache.

O O O O O O o



= Nachwes der vorschriftamddgen Anzahl und Vertellung der Tiren und Notausgange
(JAR/FAR 25.807 in Vebindung mit AC 25.807-1 der FAA) unter Beachtung der
daraus folgenden Anordnung der Notrutschen (JAR/FAR 25.810).

» Berechnung der "Kongtruktionswasserlinie€' (JAR/FAR 25.801) .

Flagel und Hochauftriebshilfen
Die Flugdlauslegung nach Skript: Abschnitt 7 liefert die Daten gemd3 Skript: Abschnitt 2,
Schritt 7:
= Wahlen Se ein gedgnetes Profil unter Berticksichtigung des bereits festgeegten Auf-
triebshewertes im Reis=flug.
= Wdahlen Se die rdative Profildicke und die Pfeilung am Profilschnitt der mittleren ae-
rodynamischen Profiltife passend zur Resflugmachzahl und zum  Auftriebsbeiwert
im Reis=flug.
= Beachten Se, dass sch be einem Doppdtrapezfligd Parameter am Innent und Au-
[fenflligdl unterscheiden.
»  Bedimmen Se Zuspitzung, V-Winkd, Schrankung, Eingtelwinkd.
= Uberprifen Sie das Tankvolumen mit den nun genauer vorliegenden Daten.
» Legen Se die Geometrie der Querruder und Spoiler (im Vergleich mit existierenden

Hugzeugen) fedt.

Die Audegung des Hochauftriebsystems an Hugevorder- und -hinterkente ligfert fir die
geforderten maximalen Auftriebsheiwerte bei Start und Landung nach Skript: Abschnitt 8:

= Art des Hochauftriebsystems

* relative Profiltiefedes Systems ¢, /c,

= gpannwaltige Ergtreckung des Systemsvon h; bish,
= gegebenenfdls Hachenvergroferung c'/ ¢,

=  Klappenwinkd d ,

»  Geometrie der Vorfligd.

L eitwerksausegung |
Die Leitwerksausegung nach Skript: Abschnitt 9 ligfert die Daten gemd3 Skript: Abschnitt
2, Schritt 9. Spezifizieren Sie auch die Parameter von Hohen und Seitenruder.

Masse und Schwer punkt

Fuhren Sie Entwurfsschritt 10 aus nach Skript (Sehe Abschnitt 2). Verwenden Sie dabel die
Class | Masseprognose nach Raymer (Abschnitt 10), um einen ersten Uberblick tber die
Massen zu erhdten. Danach arbeiten Sie mit der Class |1 Masseprognose nach Torenbeek
(Abschnitt 10) (oder einer anderen Quele nach Absprache). Empfehlenswert ist, die Berechr
nung mit Hilfe eines Tabelenkakulationsorogramms durchzufihren. Denken Se daran, dal
eine Iteration erforderlich wird (Skript Abschnitt 10, S. 199). Fihren Sie die innere und &ar-
Bere Iteration mit den Schritten 1 bis 7 durch (sehe Abschnitt 10). Vergleichen Se hre u-
springliche Statmasse myto aus der Dimensonierung mit der Startmasse aus der Class |



Masseprognose, der Startmasse nach dem ersten Durchlauf der Class I Masseprognose und
der Startmasse nach der Iteration.

Berechnen Se den Schwerpunkt des leeren Fugzeugs und verschieben Se die mit dem HU-
gel verbundenen Massen (Higegruppe) so, dass der Schwerpunkt des leeren Flugzeugs auf
der 25%-Linien der mittleren aerodynamischen Profilsshne (mean aerodynamic chord, MAC)
liegt. Legen Sie den Schwerpunktbereich fest.

Leitwerk I1

Die Letwerksaudegung nach Skript: Abschnitt 11. Als Ergebnis liegt vor:

1) Eine eforderliche Hohenleitwerksflache errechnet aus der Steuerbarkeit des Flug
zeugs im “kritischen” Hugzudand und aus Forderungen zur Langsstabilitét ermittelt
mit dem "V-Diagramnm". Wenn die hier unter "Letwerk I1" berechnete Hohenlet-
werksflache um mehr as 10% abweicht von der bereits unter "Leitwerk 1" berechneten
Flache, so muss iteriet werden (Hohenleitwerksmasse, Figellage, Leitwerkshebd-
am). Auf die Berechnung enes Bdadediagramms wird verzichtet. Es i aber sicher
zu ddlen, dass der Schwerpunkt des unbeladenen Hugzeugs entsprechend der Hug
zeugkonfiguration (Skript: Bild 10.11) "snnvall® im oben gewéhlten Schwerpunktbe-
reich liegt.

2.) Eine eforderliche Seitenleitwerksflache errechnet aus der Steuerbarkeit des Flug
zeugs be enem Triebwerksaudfal bem Start. Zusitzlich ist eine eforderliche Seiten
leitwerksfache aus Stabilitdtsforderungen zu berechnen (fdls diese Héche erheblich
grol3er ausfalen sollte as die bisher berechneten Satenleitwerksflachen, so bitte ich

um Rcksprache).

3) Passen Sie nach der Iteration die Ubrigen Leitwerks und Ruderparameter den neu ke
rechneten Fléchen an.

Fahrwerk

Wéhlen SedielL ange der Fahrwerksbeine unter Berlicks chtigung von:
= Bodenfreiheit: Heckwinkd (longitudianl ground clearance)
» Bodenfretheit: Triebwerke unter dem Fligel bzw. Fligespitze (laterd ground clearan
ce): Minimum 7.5°
=  Maximder Hohe der Turschwellen.
= Kippwinkd in Langsichtung (longitudind tip-over angle): Minimum: 15° (be un
gungtigster Schwerpunktlage)
»  Kippwinkd in Querichtung (laterd tip-over angle): Maximum: 55° (be unglngtigster
Schwerpunktlage)
Wéhlen Se die Anzahl der Hauptfahrwerksbeine und die Anzahl und Anordnung der
Rader an jedem Fahrwerksbein (nach Vorbild). Berechnung eines LCN-Wertes nach Litera
tur (Roskam Bd. 1V, Abschnitt 2.3; Torenbeek, Abschnitt 10.2). Wahlen Sie den Reifen-
durchmesser nach Katdogangaben oder im Vergleich mit anderen Flugzeugen. Beschreiben
Sie (grob) die Befestigung des Fahrwerks an der Flugzeugstruktur, die Richtung(en) in die die



Fahrwerke eingefahren werden und die Raume in denen die eingefahrenen Fahrwerke unter-
gebracht werden.

Polare
Berechnung des Nullwiderstands aus den Einzdwiderstanden der Komponenten. Abschétzung
der Ubrigen Widerstandselemente. Berechnung des Oswal dfaktors.

DOC

Die DOC sollen berechnet werden ds aquivdente Tonnen-km-Kosten (Skript: Gl. 14.19, Fak-
toren nach Al 1989) baserend auf der DOC-Methode nach AEA 1989 (Kurz- bzw. Langstre-
ckenflugzeuge). Abschdtzung des Audieferungspreises Uber die maximde  Abflugmasse
Kraftstoffpreis: 0,22 USHkg.

Erforderliche Form desfertigen Dokuments

Die Berechnungen und Berechnungsergebnisse sollen in Uberschtlicher Form zusammenge-
schrieben werden: Gleichungen, eingesatzte Zahlenwerte, Berechnungsergebnisse. Die Darle-
gung dler Iterationsschritte ist nicht erforderlich. Der generdle Ablauf der Iteration, Gedan
ken und Erfahrungen sind aber durch eine erforderliche Menge an Text zu dokumentieren.

Eine Ansammlung von Excd-Saten i nicht akzeptabe. Beachten Se die Hinweise zum
Ergtdlen von Theoretischen Arbeiten im Internet:

http:/Aww.haw- hamburg.de/pers/Schol zZZArbeitenHinwel se.html
Sehe auch:

http://buch.ProfScholz.de (Word-Vorlage ener wissenschaftlichen Arbelt).

Also:

1. Bitte stellen Sie vor der Abgabe lhrer Arbeit scher, dass diese Aufgabenstdlung vollséan
dig bearbeitet wurde und dass dle geforderten Parameter Ubersichtlich angegeben wurden.

2. Wenn andere Quélen ds das Vorlesungsskript verwendet werden, so sind die Quelen
anzugeben. Es ig dann auch en Literaturverzeichnis (nach DIN) vorzusehen mit der An
gabe der Qudlen.

3. Bitte ergelen Se lhre Arbeit in der geforderten Form mit Hilfe der (Word-)Vorlage. Bin
den Se lhre Arbeit mit ener festen Heftbindung, Gewebestreifen ds Rucken (keine Ord-
ner, keine Spirdbindungen), weillem Karton auf der Rickseite und fester Folie ds Deck-
blatt.
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Listeder Symbole

A Streckung

b Spannweite

B Reichweltenfaktor (Breguet factor)
C Profiltiefe

co, Cp Widerstandsbeiwert (drag coefficient)
c, CL Auftriebsbeiwert (lift coefficient)

d Durchmesser

e Oswald-Faktor

g Erdbeschleunigung

h Flughthe

I Lange oder
Hebelarm

L Auftrieb (lift)

L/D Gleitzahl

m Masse

M Machzahl oder

Moment um die Querachse
nvVSy Flachenbelastung

n Lastvielfaches oder
Anzahl

R Reichweite

S Strecke

S Flache

t Profildicke (thickness)

T Schub (trust)

t/c relative Profildicke

T/(mQ) Schub-Gewichtsverhdtnis

v Geschwindigkeit

Griechische Symbole

a Anstellwinkel
€ Schrankung
A Zuspitzung
(0] Pfeilung

Yo, Dichte

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



14

| ndizes

Anflug (approach)

>
T
o

Reiseflug (cruise)

(@]
Py

Triebwerk (engine)

m

Landeklappe (flap)

—

Rumpf (fuselage)

Tn

Hohenleitwerk (horizontal tail)

T

Landung (landing)

—

Fahrwerk (landing gear)
Triebwerksgondel (nacelle)
Passagiere

Vorflige (dat)

Systeme

Start (take-off)
Seitenleitwek (vertical tail)

R N

<

AN AN AN AN AN AN AN AN N AN N N /N /S o/~
SN’ NS N S N e e N N e N S SN S N
—
®

Fluge (wing)

=
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Listeder Abkurzungen

AC

A/C
BPR
CG
FAR
ICAO
JAR
MAC
NACA
THS
TRW

ZTL

aerodynamic center oder

Advisory Circular

aircraft

Nebenstromverhaltnis (bypass ratio)

Schwerpunkt (center of gravity)

Federal Aviation Regulations

International Civil Aviation Organisation

Joint Aviation Requirements

Mittlere aerodynamische Flugeltiefe (mean aerodynamic chord)
National Advisory Commitee for Aeronautics
Trimmbare Hohenflosse (trimmable horizontal stabilizer)
Triebwerk

World Wide Web

Zweistromtriebwerk

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300
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1 Einlatung

Das 1984 in Dienst gestellte Mittelstrecken-V erkehrsflugzeug, die Boeing B737-300, ist nach
dem Vorlesungsskript , Flugzeugentwurf* von Prof. Dr. D. Scholz nachzuentwerfen.
Verschiedene Quellen werden zu diesem Zweck herangezogen.

Zu den Zulassungsvorschriften der JAR/FAR 25 werden noch einige der tatsachlichen
Leistungsmerkmale der B737-300 bendtigt. Dazu gehéren u.a. Nutzlast, Passagieranzahl,
Reichweite, Reiseflugmachzahl sowie Start- und Landestrecke. Durch diese Vorgaben sind
die grundsétzliche Konfiguration und das Antriebssystem weitestgehend festgel egt.

Das Flugzeug wird in konventioneller Bauweise, so genannter Drachenbauweise, mit
freitragenden Fllgeln und negativer Flugelpfeilung konzipiert. Das Antriebssystem besteht
aus zwel ZTL-Triebwerken, die jeweils in einer Triebwerksgondd unter den Tragfléachen
angebracht sind. In dem Flugzeug finden 139 Passagiere platz.

Mit den Eingangsparametern wird zunéchst eine Dimensionierung nach Loftin
vorgenommen. Diese Ergebnisse bilden in den nachsten Kapiteln die Grundlage fur den
weiteren Verlauf des Entwurfs. Unter Umstanden ist im spateren Verlauf des Entwurfs ein
Durchlauf von mehreren Iterationsschleifen erforderlich, so dass die Ergebnisse
vorangegangener Kapitel noch mal tUberarbeitet und angepasst werden miissen.

Das oben genannte Vorlesungsskript ist die mal3geblich bestimmende Quelle fir diese Arbeit.
Aus ihr werden die meisten Formeln und Verwei se entnommen und deshalb wird nicht immer
gesondert darauf hingewiesen. Andere Quellen werden an der jeweiligen Stelle durch den
kursiv gedruckten [Autorennamen] in eckigen Klammern dargestellt. Es wird damit an das
Literaturverzeichnis verwiesen.

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300
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2 Dimensionierung

Da sich die Quéllen in ihren Angaben geringfligig unterscheiden oder Angaben teillweise
nicht vorhanden sind, wurden die folgenden Daten fur die Dimensionierung aus dem [Jane' s]
und von [ Butterworth-Heinemann] aus dem Internet entnommen:

Reichweite R = 2922 km (bei max. Zuladung)
Nutzlast m,, = 15400 kg

Machzahl M = 0,745

Startstrecke Sror. = 2030 m

Landestrecke  §p = 1420 m

Die Dimensionierung nach [Loftin 80] wird mit Hilfe einer Excel-Tabelle nach [ScholZ]
durchgefihrt und zur Veranschaulichung in eénem Diagramm dargestellt.

2.1 Landestrecke

Nach JAR 25.125 ist die Sicherheitslandestrecke vorgeschrieben. Die Féachenbelastung bel
maximaler Landemasse ergibt sich aus:

my /Sy =k [T [$ir (21)

L,max, L

Der Sicherheitsfaktor fur Jets von 1,667 ist in der obigen Formel bereits enthalten. Der
Landevorgang findet auf3erdem in Meereshohe statt, woraus sich ein g =1 und en
k, =0107kg/m’ ergibt. C_ e Wird aus dem [Butterworth-Heinemann] entnommen, der
Auftriebsbeiwert hat einen Wert von 3,28 bei der Landung. Die Flachenbelastung bel
maximaler Landmasse ergibt sich dann zu

my. /Sy = 498,36% (22)
Die Anfluggeschwindigkeit V., ergibt sich mit der Konstanten K, =L70\/W zu
Voo = Koo QS0 = 64,1? . (2.3)
Die maximale Fachenbelastung ist nun zu berechnen:
Mo _ Ma/Su (2.4)

SN IﬂnML / mMTO
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Nach den Originaldaten von Boeing [Boeing] hat das Landemasse/Startmasseverhéltnis einen
Wert vonm,, /m,,;, =0,837. Daraus ergibt sich die maximale Flachenbelastung zu

m, /S, <59556-

9. (25)
m

2.2 Startstrecke

In Abhéngigkeit zu der Flachenbelastung ergibt sich ein Schub-Gewichtsverhéltnis, das nach
einer statistischen Auswertung nach [Loftin 80] fur Flugzeuge mit Strahltriebwerken sich
zusammenfassend nach folgender Formel berechnen 18sst:

a= TTO /(mMTO [g) > kTO ( 26)
mMTO /SN SI'OFL w |:G:L,max,TO

Dabel ist k,, =2,34m°/kg und die Sicherheitsstartstrecke betragt sjor. = 2030 m, der
maximale Auftriebsbeiwert mit Klappen in Startstellung betrdgt nach [Butterworth-
Heinemann] C, yax1o =2,47. Daraus ergibt sich ein Wert fur das Verhdtnis aus
Schubgewichtsverhaltnis zu Flachenbelastung von

2
a=4667107 L (2.7)
kg

Die Abhebegeschwindigkeit berechnet sich aus der Formel:

V= \/ 200 o —gp1a™ (2.8)
IOEG:L,LOF S

Die Abhebegeschwindigkeit ist gleich der Take-Off-Geschwindigkeit.

2.3 Steigrateim 2.Segment

Wenn ein Triebwerk im Steigflug ausfallt muss trotzdem gewéhrleistet sein, dass die
Triebwerke Uiber ein ausrei chendes Schub-Gewichtsverhéltnis von

Tro _( N jté 1 . j (29)
= +siny
Mm@ N-1)(L/D

verflgen.
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In der JAR 25.121 ist der minimal erforderliche Steiggradient fur Flugzeuge mit einem
ausgefallenen Triebwerk im 2.Segment angegeben. Fir Flugzeuge mit zwei Triebwerken
betragt e 24 %. Da dieser Winke sehr klein ist, l&sst sich aufgrund der
Geometriebedingungen vereinfachend sagen, dass siny =0,024ist. N bezeichnet die Anzahl

der Triebwerke, in diesem Fall handelt es sich um zwe Triebweke. Die Gleitzahl L/D wird
nach einem Naherungsverfahren, welches auf bliche Passagierflugzeuge angewandt wird,
abgeschétzt:

L. c (2.10)
D

C, +——
°P " nlAle

Der Oswald-Faktor e betragt 0,7 bei ausgefahrenen Klappen und Vorfligeln und die
Flugelstreckung des Originalflugzeuges ist A=7,91 [Jane's|]. Der Auftriebsbeiwert C_ kann
nun anhand der folgenden Gleichung bestimmt werden:

_ Clmro _ 247

C = =172 (211)
144 144

Der Faktor 1,44 ergibt sich aus der Tatsache, das der Steigflug im 2.Segment mit
v, =12V, statt findet.

Der Profilwiderstand Cp, , ergibt sich abgeschétzt aus der Gleichung:

Co.p =Cpo +ACq 1 +AC (2.12)

D, flap D,gear

Das Fahrwerk ist im 2.Segment eingefahren, d.h.AC
Cpo =0,02. AC
in der jeweiligen Konfiguration (siehe [ScholZ] Seite 69). AC, ., ergibt sich danach zu 0,03.
Damit wird der Profilwiderstand Cp, ;=0,05.

=0; der Nullauftriebswiderstand ist

D,gear

ist abhangig von der Klappenstellung und damit vom Auftriebsbeiwert

D, flap

Eingesetzt in Gl. (2.10), erhélt man die Gleitzahl L/D fir das 2.Segment:

= 172 =7.827

L
D 2
005+ 1%
r[7,9100,7
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Wird die Gleitzahl nun in Gl. (2.9) eingesetzt, ergibt sich, dass mindestens ein Schub-
Gewichtsverhaltnis von
TTO — 2 1

=20——+ 0,024J = 0,304 (213)
Mo [0 7,827

vorhanden sein muss.

24  Steigrate beim Durchstartmandver

Beim Durchstartmanéver befindet sich das Flugzeug im Endanflug. Aus irgendeinem Grund
wird entschieden nicht zu landen. Startschub wird gegeben, das Flugzeug steigt, es befindet
sich aber noch in Landekonfiguration, d.h. ausgefahrenes Fahrwerk und Landeklappen in
Landestellung. Der nach JAR 25.121(d) geforderte Steiggradient fir zweimotorige Flugzeuge
von 2,1 % bei einem ausgefalenen Triebwerk fuhrt wieder zu eéinem Minimalwert fir das
Schub-Gewichtsverhdltnis:

Tro :( N j[é 1 +sinyj M (214)
Myro LY N-1/\L/D TO

Die Gleitzahlabschétzung erfolgt nach dem gleichen Muster wie in Kapitel 2.3 beschrieben;
der Auftriebsbeiwert liegt jetzt bei

da beim Durchstartmandver nach dem Landeanflug v,,, =130y, betrégt. Daraus folgt
enAC; ., =0,03. my, /m,,wurde bereitsin Kapitel 2.1 mit 0,837 gewahlt und siny istin

diesem Fall gleich 0,021. Fir die Zulassung nach FAR Part 25 muss auch ein ausgefahrenes
Fahrwerk berlicksichtigt werden. Daraus folgt: AC, ., =0,015. Damit wird der

Profilwiderstand C;, , = 0,065 und die Gleitzahl beim Durchstartmandver L/D =6,893. Setzt

man diese Werte nun in Gl. (2.14) ein, so ergibt sich:

TT—O =0,278 (2.15)

mM TO

Dieser Wert darf nicht unterschritten werden.
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2.5 Reseflug

Im stationaren Geradeausflug soll das Flugzeug die gewéhlte Reiseflugmachzahl erreichen, so
dass das Verhdltnis zwischen Hachenbelastung und Schub-Gewichtsverhdtnis danach
gewahlt werden muss.

Die Flachenbelastung und das Schub-Gewichtsverhdltnis werden fur die maximale
Startmasse berechnet. Der Zusammenhang zwischen Fléchenbelastung und Schub-
Gewichtsverhé@ltnis wird so ermittelt, dass beide Parameter getrennt berechnet werden.

Das Schub-Gewichtsverhdltnis lasst sich nach [Scholz] wie folgt berechnen,

To - : (2.16)
r‘nl\/ITO @ (TCR/TTO)[GL/ D)CR .

Es wird hierbei angenommen, dass im Reseflug die maximale Gleitzahl und der
Auftriebsbeiwert mit dem geringsten Widerstand herrschen.

Die, unter dieser Annahme im Reiseflug herrschende Gleitzahl, wird berechnet aus:

LY (L) _ A
5.7 (5). "% ol (e
S

Wobei k; ein Erfahrungswert ist, der sich aus

K, =1p|e 108 _j,q (2.18)
21 ¢, 21 0003

zusammensetzt.
Der Uibliche Wert fir S?We‘ =6,2 ist unter [ScholZ] Bild 5.10 zu finden.

Die Gleitzahl im Reiseflug ergibt sich daraufhin zu

(Lj =16,85.
D max
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Der zugehorige Auftriebsbeiwert im Reiseflug bei Flug mit dem geringsten Widerstand, d.h.
bel (L/D)mex lautet

¢ —o onlAle_
L,CR L,md ZEEmaX
(2.19)
_ 77[7,91,85

c, . =——"%2-06268
L md 216,85

Das in Gl. (2.16) gesuchte Verhdltnis aus Reiseschub zu Startschub T /T, wird bel

gewahltem Nebenstromverhdltnis (BPR) von 4,9 [Lufthansa] und fir den Reiseflug in einer
bestimmten Reiseflughdhe heg nach folgender Formel berechnet:

I_cR =(0,0013BPR - 0,0397)ki hg —0,0248BPR+0,7125 (2.20)
m
TO

Gl. (2.20) stammt aus dem Anhang C des Entwurfsskripts von [Scholz] [nach Marckwardt
98b]. Es gilt Naherungsweise fur eine Machzahl von ungeféhr M ; = 0,8,also ausreichend

fur diese Betrachtung.

Weiterhin muss noch aus den Forderungen im Reiseflug die Flachenbelastung als Funktion
der Hohe bestimmt werden. Gl. (5.34) [Scholz] besagt:

Myo _ CL M ? (2'21)
S %Ep(h)

Darin ist der Isentropenexponent y =1,4; die gewiinschte Reiseflugmachzahl M =0,745; der
Auftriebsbeiwert bei minimalem Widerstand (maximaler Reichweite) wiein Gl. (2.19):

C_ s =0,6268

und der Druck in Abhéngigkeit von der Hohe nach 1SA-Bedingungen p(h).

Die Ergebnisse aus Gl. (2.16), Gl. (2.20) und Gl. (2.21) lassen sich aus der Tabelle 2.1
ablesen.
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Tabelle 2.1:  Schub-Gewichtsverhéltnis und Fléchenbelastung im Reiseflug

Flughdhe Reiseflug
Muro / Sw
h [km] hift]] ph)[Pa]  Ter/Tro  Tro/ Muro*g [kg/m?]
0 0 101325 0,59098 0,100 2515
1 3281 89873 0,55765 0,106 2231
2 6562 79493 0,52432 0,113 1973
3 9843 70105 0,49099 0,121 1740
4 13124 61636 0,45766 0,130 1530
5 16405 54015 0,42433 0,140 1341
6 19686 47176 0,39100 0,152 1171
7 22967 41056 0,35767 0,166 1019
8 26248 35595 0,32434 0,183 884
9 29529 30737 0,29101 0,204 763
10 32810 26431 0,25768 0,230 656
11 36091 22627 0,22435 0,265 562
12 39372 19316 0,19102 0,311 479
13 42653 16498 0,15769 0,376 410

Mit den bisherigen Ergebnissen lasst sich ein Entwurfsdiagramm erstellen, in welches man
den Entwurfspunkt kennzeichnet und daraus die geforderte Flachenbelastung und das Schub-
Gewichtsverhaltnis erhélt.

Entwurfsdiagramm

0,600
P 0,500 -
= Entwurfspunkt
(©
% 0,400 ~ —]—e—2. Segment
§ N —&— Durchstarten
[y Reiseflug
Q 0,200 -
2 —¥—Landung
e
(&)
? 0,100 -

0,000 1 X

0 200 400 600 800 1000
Flachenbelastung in kg/m?2

Abbildung 2.1:  Entwurfsdiagramm

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



24

Der Auslegungspunkt fir das Flugzeug soll nun so gelegt werden, dass bei einem maoglichst
geringen Schub-Gewichtsverhdltnis eine moglichst hohe Flachenbelastung zugelassen wird.
Die Auswahl des am niedrigsten moglichen Schub-Gewichtsverhéltnisses besitzt hierbel
Prioritét. Somit ergibt sich ein Entwurfspunkt mit den Koordinaten:

Flachenbel astung: (Myro !/ Syy) = 595kg / m?
Schub-Gewichtsverhdltnis: (T, /(Mo [9)) = 0,3177

In Tabelle 5.3 und 5.4 [ScholZ] nach [Raymer 89] sind typische Werte von Strahlflugzeugen
angegeben: (Myro /S, ) =586 kg/m® und(T;, /(Mo [§)) =0,25; die aus der obigen
Abbildung ermittelten Daten sind demnach plausibel.

Wie sich aus Tabelle 2.1 erkennen lasst, findet der Reiseflug zwischen 12 km und 13 km
statt. Die genaue Reiseflughdhe errechnet sich wie folgt:

T _ 1 — 0187 (2.22)
To TTio [m_/ D)
mMTO
W= Te /Ty +0.0248BPR - 0,7125 «m = 12 13km (2.23)
R 0,0013BPR - 0,0379 ’

Der Reiseflug findet somit in der Stratosphére bel einer Temperatur von
T, = 216K
bei einer nach 1SO-Standardatmosphére existierenden Schallgeschwindigkeit von
a=295m/s
und mit einer Reisefluggeschwindigkeit
Ver =M, [ = 0,745 [295m/s = 220m/ s (2.24)

statt.
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2.6 Maximale Startmasse

Die maximale Startmasse myro Setzt sich zusammen aus Betriebsleermasse meg,
Kraftstoffmasse mg und maximaler Nutzlast mp.. Durch Umformen und einsetzen erhélt
man:

mPL

Myro = 2.25
MTO 1_ mF _ mOE ( )

mMTO mMTO

Die Nutzlast wird den Daten des Originalflugzeugs entnommen, es entspricht m,, =15400kg .
Bel einer Sitzanzahl von ngeat=139, einer nach [Roskam 1] errechneten durchschnittlichen
Masse des Handgepéacks plus einer durchschnittlichen Masse eines Passagiers von insgesamt
MpaggagerPax=93Kg und einem geschéatztem Frachtgewicht von mg,4,=2000kg ergibt sich die
Abschétzung der Nutzlast zu mg qog.m =14927kg . Zu den original Daten ergibt sich eine

Abweichung von 3,2 %.

Nach dtatistischen Angaben betrégt der Betriebsleermassenanteil fur Kurzstrecken-
Strahlverkehrsflugzeuge nach [Torenbeek] [Bild 5.15, Scholzl mog/my10=0,53. Um aber nah
an den Daten der Boeing B737-300 zu bleiben, wird das Verhéltnis aus Betriebsleermasse
und maximaler Abflugmasse ebenfalls Gbernommen. Dieses entspricht

Mo~ 052389 (2.26)

mMTO

Zur Bestimmung der Kraftstoffmasse wird der Flug in einzelne Phasen aufgeteilt. Diese
Phasen 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 Fugphase wird die Masse an ihrem Beginn angegeben. Das Produkt der
Masseverhaltnisse Ende/Beginn der einzelnen Flugphasen liefert die so genannte ,mission
fuel fraction“ My . Nach GI.(5.53) [ ScholZ] berechnet sich daraus der Kraftstoffanteil

me (2.27)

:(1_Mff)

mMTO

Fur die Phasen 1-4 sowie 7 und 8 werden die einzelnen ,,mission segment mass fractions*
nach [Roskam 1] [Bild 5.19; Scholzl aus Erfahrungswerten angenommen; Steig- und
Sinkflug werden je zwel Mal berlicksichtigt, um das Anfliegen eines Ausweichplatzes zu
berticksichtigen.
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Tabelle 2.2: Masseverhaltnisse der Flugphasen
Flugphase Masseverhdltnis

engine start 0,990

taxi 0,990

take-of f 0,995

climb 0,998

descent 0,990

climb 0,998

descent 0,990

landing 0,992

Die noch fehlenden Masseverhéltnisse fur Reiseflug (cruise) und Warteflug (loiter) missen
nach [Breguet] bestimmt werden.

Der Breguet’ sche Reichweitenfaktor fir den Reiseflug eines Jets wird nach Gl. 5.54 [ScholZ]
berechnet:
B. = /PN (228)

* oSG g

Die Gletzahl im Reiseflug ist hierbel gleich 16,85 (siehe Gl.(2.17)) und die
Reisefluggeschwindigkeit vcr=220 m/s. Als spezifischer Kraftstoffverbrauch werden

1,9010°kg/(Ns) angenommen. Daraus folgt ein Breguet-Faktor von Bs=19875922m. Das
Masseverhaltnis fir den Reiseflug betrégt dann:

Mff,CR:%:eBs (2.29)

HierfUr muss zunéchst die im Reiseflug zurtickgelegte Flugstrecke scg bestimmt werden.
Nach FAR 121 ist fur Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge (,, domestic reserves’):

S = R+ R, = 2922456 m + 370400 m = 3292856 m, (2.30)

wobei R die Reichweite aus den Leistungsmerkmalen ist und R, die Entfernung zum
Ausweichflugplatz darstellt. Somit ergibt sich

M = =0847.
Fur den Warteflug eines Kurz- und Mittelstreckenflugzeuges ist nach FAR 121 eine Dauer

von 2700 Sekunden (45 min) vorgegeben. Der Breguet-Zeitfaktor ist:

B, _ 19875922 m
Ven  220M/

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300
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Das Masseverhdtnis fur den Warteflug wird damit:

Yoiter 2700s
m, - - 2.32
My, o =—=e & =g %02 =0971 (232)
Y %

My ist nun das Produkt aus allen einzelnen M assenverhaltnissen:

M, =ﬂdﬁmﬁﬁjdﬁ[€2dﬁjdﬂwﬁmm“o, (2.33)
m, m ms ) my m,) m,

M, =0,99[0,99 0,995 [0,998 [D,99 [0,998 [0,99 [0,992 [0,847 [0,971= 0,777

Der Kraftstoffanteil ist nach Gl. (2.27):

me

= 0,223 (2.34)

mMTO

Die Gleichung (2.25) wird mit den Gleichungen (2.34) und (2.26) verknlpft. Daraus ergibt
sich eine maximale Abflugmasse von

15400kg

Myro = = 60931k (235)
MTO  1-0,223-0,52389 g
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2.7 Startschub und Fltgelflache

Mit der jetzt bekannten maximalen Startmasse myto lassen sich der Startschub T1o und die
Flugelflache S,y aus dem Schub-Gewichtsverhdltnis und der Féchenbel astung berechnen:

T =M, [ [ETL] = 60931kg [9,81- 0 (0,311 =189901N  (236)
Myro S
und

Sy = My /[%) = 60931kg/595% =102m? (3.37)

Die Vergleichsdaten der tatsachlichen B737-300 lauten:

Tro = 195720N (Abweichung: 3,1%)
Sy =1054m? (Abweichung: 3,3%)
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3 Rumpfauslegung

Der B737-300-Rumpf soll in der Lage sein, 139 Passagiere in Economy-Class-Bestuhlung
(YC) plus Gepéack transportieren zu kénnen. Ein zusétzliches Frachtvolumen von 2000 kg ist
dabel  vorgesehen.

3.1 Rumpfquerschnitt

Aus Festigkeitsgrinden wird fur die Aufnahme einer Druckkabine ein kreisdhnlicher
Rumpfquerschnitt gewahlt, welcher Uber die Lange konstant ist, um so die Fertigungskosten
maoglichst gering zu halten. Der Querschnitt wird leicht eliptisch gestaltet sein, um so eine
komfortablere Unterbringung der Passagiere zu gewahrleisten und um mehr Fracht um
Unterdeck unterzubringen.

Als Schlankheitsgrad wird 1. /d. =9 angenommen. Geméald [Roskam II1] betragt der

Schlankheitsgrad 8, aufgrund der weiterentwickelten B737-300 zum Vorganger der B737-
200, die etwas kurzer ausfiel, ist diese Annahme nachvollziehbar.

Mit dem Schlankheitsgrad und der Passagierzahl ergibt sich nach [Marckwardt 98a] (Bild
6.1; [ScholzZ]) die Anzahl der Sitze pro Reihe: ng,=6. Uberschlagig lasst sich fir
durchschnittliche Schlankheitsgrade nach Gl. (6.1) [ScholZ]

Ngy = 0,450/ Nppy (31)

mit Npax=139 ein Wert von 5,31 aufgerundet zu ns,=6 berechnen. Nach JAR 25.817 ist somit
ein Gang ausreichend.

Nach [Raymer 89] Bild 6.4 [Scholz] wird fir einen Sitz in der Economy-Class 17“
angegeben. Fir eine Dreiersitzbank inkl. Lehnen ergibt das 59“. Die Gangbreite betragt 20".
Daraus folgt eine maximale Rumpfinnenbreite von

(239+20") 2541102 2 + 2[0,015m = 354m = d. , . (3.2)

Der Wert 0,015m ist hierbel der Abstand zwischen Kabinenwand und Aul3ensitz. Der Gang
entspricht damit auch der geforderten Breite nach JAR 25.815, denn fir mehr als 20
Passagiere missen mindestens 15 am Boden und 20" ab 25" Hohe Uber dem FulRboden
vorhanden sein.
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Nach Gl.6.2 [ScholZ] kann vom Innendurchmesser auf den AulRendurchmesser geschlossen
werden:
deo =dg, +0,084m+0,0450d ., =3,78m (3.3)

[Schmitt 98] [Bild 6.3; ScholZ liefert fir den AufRendurchmesser:
Dy =107[D,; =3,78m (34)

Aufgrund der dliptischen Bauweise des Rumpfes reduziert sich der AuRendurchmesser auf
3,76m in der Breite und wachst auf 4,01m in die Hohe. Nach [Raymer 89] [Bild 6.4; ScholZ]
muss eine ausreichende Ganghohe von mindestens 76“ = 1,93m sowie eine ausreichende
Kopffretheit auf den @uf3eren Sitzen gewdhrleistet sein; der Kabinenboden muss folglich
unterhalb der Mittellinie liegen. Eine Absenkung um 0,6m liefert dabei zufrieden stellende
Resultate. In dieser Hohe hat der Ful3boden bel gegebenem Rumpfquerschnitt eine Breite von
3,08m. Nach [Schmitt 98] liegt die bendtigte Fufdbodendicke bei 0,035[D. =0,14m. Es kann

nun der gesamte Rumpfquerschnitt gezeichnet werden, siehe Abbildung 3.1.
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Abbildung 3.1: Rumpfquerschnitt
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3.2 Kabinenauslegung

139 Sitze bel 6 Sitzen je Reihe erfordern 22 Sitzreihen mit einer Dreierbestuhlung auf jeder
Seite, eine Reihe mit 3 Sitzen auf einer Seite aufgrund einer Sitzreihenverschiebung und eine
Sitzreihe mit zwel Doppelsitzen aufgrund der Zugénglichkeit der Notausstiege. Der
Sitzabstand betragt 32“=0,81m.

Nach [Schmitt 98] [Bild 6.5; Scholz] ist bel Kurz- bzw. Mittelstreckenflugzeugen in der
Economy-Class pro 60 Passagieren eine Toilette vorgesehen. Somit haben nach [Raymer 89]
zwel Toiletten jeweils eine Bodenflache von etwa 1,03 m% Es kommt nach [Marckwardt
98a] eine Kichenflache von

e 4 0 5

galley galley 1000 ( 35)

hinzu. Mit Kga1e,=16 m? nach Tabelle 6.2 [ScholZ] folgt die bendtigte K iichenbodenfléche von
Sqaie,=2,72m°. Garderoben sind in der Economy-Class nicht gefordert, es bleibt jedoch ein
kleiner Raum dafur verfugbar (s.Abb.3.2).

Die Toiletten- und Kichenflache wird durch die Bodenbreite geteilt, es ergibt sich eine Lénge
von 1,55 m. Die Sitzreihen ergeben eine Lange von 19,105 m und die Eingangsbereiche vorn
und hinten betragen 1,80 m. Addiert ergibt sich eine Kabinenldnge von |.,; = 22,457m.

Nach Gl. (6.8) [Scholz] wird die gesamte Rumpflange zu:
I =lepgn T1,60. +4m=22,457m+1,6[B,88m + 4m = 32,66m (3.6)

Die Lénge des Cockpits wird auf 4m geschédtzt und der Rumpfdurchmesser ergibt sich
ausd, =D, =+ D[H . Die hier ermittelten Elemente mlissen nun méglichst Platz sparend
in der Kabine (Abb. 3.2) untergebracht werden.

; 14

» 139 PASSENGERS
» 32.IN. 10.814) PTICH

Abbildung 3.2:  Kabinenauslegung

Legende: A: Flightattendant G: Galey
L: Lavatory S: Wardrobe/Storage
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3.3 Notausgange

Nach JAR 25.807 sind fur bis zu 139 Passagiere auf jeder Seite drei Ein/Ausgénge
vorgeschrieben. Als Typ-1-Eingang fungiert die Einstiegs- und Versorgungstir am Bug vorne
links, rechts kommt ein etwas kleinerer Typ-I-Eingang zum Einsatz (34x72" (0,86x1,83m) zu
30x65* (0,76x1,65m)). Der Typ-llI-Notausgang (20x38* (0,50x0,97m)) wird Uber der
Tragflache (overwing) angebracht. Die FHugeposition ist zu diesem Zeitpunkt noch nicht
festgelegt; die Position der overwing exits kann somit noch verschoben werden. Der zweite
Typ-I-Eingang befindet sich am Heck zwischen der Toilette und der Kiiche. Die Hecktiren
haben die gleiche Groél3e wie die vordere rechte TUr.

AC (Advisory Circular) 25.807-1 bietet eine Methode, nach der die geforderte ,, gleichméliige
Vertellung® der Notausgange uUberpriuft werden kann. Im ersten Schritt wird die
Passagierverteilung in Bezug auf die Notausgange kontrolliert. Dazu wird das Flugzeug in
»Zonen" zwischen den paarweise auf beiden Seiten des Rumpfes angeordneten Ausgéngen
aufgetellt. In diesem Fall reicht Zone A von der Mittellinie der vorderen Typ-I-Tur bis zur
Mittellinie der Typ-IlI-Tdr, Zone B von hier bis zur Mittellinie der hinteren Typ-I-Tar. In
jeder Zone darf die Anzahl der Sitze die Summe der sog. ,ratings* der die Zone begrenzenden
Ausgange nicht Uberschreiten.

Tabelle 3.1:  Zonenkapazitaten nach AC 25.807-1

Zone A ZoneB
Kapazitét 45(Typl)+35(Typl11)=80 35(Typlll)+45(Typl)=80
Sitze vorhanden | 65 74

Im zweiten Schritt wird die Vertellung der Ausgange in Bezug auf den Rumpf und
zueinander Uberprift. Zundchst wird die Lénge der Passagierkabine bestimmt. Sie reicht von
der Mittellinie des vorderen Ausgangs bis zur Mittellinie des hinteren Ausgangs und ist damit
20m lang. Jetzt wird die Summe der sog. , exit unit“-Werte fur beide Zonen bestimmt, i.e. die
Summe der Werte der die Zone begrenzenden Ausgange. Jeder Notausgangstyp weist einen
anderen , exit unit*-Wert auf; bei Typl betragt er 1,25, bei Typlll 1,0. Damit liegt der , exit
unit* Wert fir Zone A bel 2,25, fir Zone B ebenfallsbel 2,25, insgesamt 4,5.

Als néchstes erhdlt man den Rumpflangenfaktor (fuselage length factor,flf) durch Division
der Kabinenlange durch die Gesamtzahl der , exit units*: flf=20m/4,5=4,44m. Angefangen an
der Mittellinie des ersten Eingangs werden die ,,nominellen Positionen” der Notausgange
(d.h. ihrer Mittellinien) bestimmt. Dazu wird der flf mit dem ,exit-unit“-Wert der
entsprechenden Zone multipliziert.
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Tabelle 3.2: Nominelle Notausgangspositionen
Notausgang »hominal location®
Ausgang 1 (Typl) Om

Ausgang 2 (Doppe-Typlll)  0m+4,44m-2,25=10m
Ausgang 3 (Typl) 10m+4,44m-2,25=20m

Die Differenz zur tatsachlichen Position soll maximal 15% der Kabinenlange betragen. Die
tatsachliche Position des Typ IlI-Ausgangs liegt bei 9,50m, das bedeutet eine Abweichung
von (10-9,50)m/20m=0,025=2,5%; bzw. 11,10m vom Typ-IlI- zum Heck Typ-I-Ausgang;
dies bedeutet eine Abweichung von 5,5%.

Als weitere Forderung wird verlangt, dass mit Ausnahme eines Doppel-Typlll-Ausganges
zwei benachbarte Ausgéange nicht ndher als das fIf-Mal3 (hier 4,44m) zusammen liegen sollen.
Dasist bel der vorgesehenen Anordnung nicht der Fall.

In Abbildung 3.3 ist die mal3stabliche Seitenansicht des Rumpfes, einschliefdlich der Position
der Turen, Notausgange und dem Heckwinkel aus Bild 6.19 [Scholz], dargestellt.

o
@I{ﬁ f[:} g/_;}) ﬂ'

<t 32.66m

Abbildung 3.3:  Rumpfseitenansicht

3.4 Frachtvolumen

Die durchschnittliche Masse des Gepécks enes Passagiers bei Kurz- und
Mittelstreckenfliigen betrégt nach Tabelle 3.3 [Scholz] 13,6kg. Bel 139 Passagieren ergibt
dies 1890,4kg. Mit einer angenommenen Dichte des Gepacks von 170kg/m3 [ Torenbeek 88]
erhélt man ein Frachtvolumen fir Gepack von 11,12m3. Zusétzlich soll das Flugzeug noch
2000kg Fracht transportieren kénnen, die bei einer Frachtdichte von 160kg/m?® [ Torenbeek
88] 12,5m3 einnehmen.
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Zusammen mit dem Gepack wird also ein Frachtraumvolumen von 23,6m3 bendtigt. An
Handgepackfachern stehen etwa 139 - 0,05m3 = 6,95m? zur Verfugung. Vom gezeichneten
Rumpfquerschnitt aus, ergibt sich Uberschlégig eine Frachtraumquerschnittsfléche von
Scarco compartvent = 2,5m2. Als vorhandenes Frachtraumvolumen erhdlt man nach
Gleichung (6.4) [ScholZ]:

(37)

Vearso_compartvient = e BBoarso_comparmvent Kearco_comparmvent
— 2 _ 3
= Vearco comparvent = 32,66mMI2,5m” (0,4 = 32,66m

mit einem angenommenen Kcarco compartment VOn 0,4 fur en  Kurz- und
Mittelstreckenflugzeug. Somit ist das errechnete Frachtraumvolumen mehr als ausreichend.
Das Unterflur-Frachtraumvolumen des Originalflugzeugs betragt 30,2m°. Man muss jedoch
bedenken, dass bei diessr Rechnung die Verjingung des Rumpfes und der
Fahrwerksausschnitt nicht berticksichtigt wurden.

3.5 Konstruktionswasserlinie

Fur den Fall einer Notwasserung ist gemal3 JAR 25.807(e)(2) gefordert, dass die Wasserlinie
beim schwimmenden Flugzeug unterhalb der Tirenunterkanten liegt, damit beim Offnen der
Turen kein Wasser in die Kabine eindringen kann. Bei einer Notwasserung kurz nach dem
Start besdRe das Flugzeug anndhernd die max. Abflugmasse my1o=60931 kg. Nach dem
Archimedischen Prinzip verdrangt es im schwimmenden Zustand die gleiche Masse an
Wasser. 60931 kg Wasser besitzen bei einer Dichte von pwase=1kg/dm? ungefdhr das
Volumen 6100 dm3=61 m3. Die Turunterkanten liegen h=1,60m Uber der Rumpfunterseite.
Der Kresabschnitt des Rumpfrohrenquerschnitts hat damit eine Flache von
A=1/ 2[E2[{p —sin $) mit

$=2 @rcco{l—hj =2 @rccos(l—w—mj = 2,789rad (38)
r 1,94m

Die Fl&che des Rumpfquerschnittes, die unter Wasser liegen darf, ist damit A=4,6 m? grol3.
Der Rumpf besitzt auf einer Lange von ca. 18m zylindrische Form. Ohne Beriicksichtigung
des nicht-zylindrischen Teils an Nase und Heckkonus ergibt sich so bereits eéin VVolumen von
V=18m-4,6m?=82,8m?3, das gefahrlos unter der Wasserlinie liegen kann; die Forderung ist
also mit mehr a's ausreichender Sicherheit erfillt.
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3.6  Ubersicht wichtiger Rumpfmafe

Tabelle 3.3:  Ubersicht wichtiger RumpfmaRe

Nachentworfene Origina B737-300
B737-300

Anzahl der Sitze pro Reihe (YC) 6 6
Anzahl der Gange 1 1
Anzahl Pers. der Kabinenbesatzung 3 34
Effektiver Rumpfdurchmesser aufen 3,88 3,88
Rumpflénge 32,66 32,18
Lange der Kabine 22,46 21,79
Lange der Bugsektion (Bild 6.19 [ScholZ]) 6,6 k.A.
Lange der Hecksektion (Bild 6.19 [ScholZ]) 13,58 K.A.
Heckwinkel (Bild 6.19 [ScholZ]) 13,6 10
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4  Flugelauslegung

Waéhrend der Dimensionierung bzw. aus den Anforderungen wurden folgende Parameter
ermittelt:

Flugel streckung: A=7,91
Fliigelflache: Syw=102m?
Auftriebsbeiwert im Reiseflug:  C_ cr=CL(L/D)m= 0,627

4.1 Flugelpfeilung

Durch die Pfellung wird die kritische Machzahl erhoht, d.h.,, der Bereich des
Widerstandsanstiegs wird zu héheren Flugmachzahlen verschoben. Die Reiseflugmachzahl
ist deshalb entscheidend fir die Wahl der Fliigelpfeilung.

Fir die Reiseflugmachzahl M ., =0,745ist eine Rickwartspfeilung von 25° an der c/4-Linie

des Fligels ausreichend. Der Fliigel wird als Doppeltrapezfligel ausgelegt, welches auch dem
Originalflugzeug entspricht.

4.2  Zuspitzung

Fligel mit positiver Pfeilung neigen zu ener ,fllligeren” Auftriebsvertellung nahe der
Flugel spitze und somit wird ein grolBerer Anteil des Auftriebs an der Fllgelspitze erzeugt. Um
sich der eliptischen Auftriebsverteilung wieder zu nahern, muss die Zuspitzung A kleinere
Werte annehmen, der Fllgel also spitzer werden. Nach Gl. (7.39) [Scholz] kann die optimale
Zuspitzung fur den geringsten induzierten Widerstand in erster Néherung abgeschétzt
werden:

Ao = 0,458 7°%%%= = 0,45 (&> = 0,183 (41)

Eine Zuspitzung kleiner as 0,2 sollte jedoch vermieden werden, da die kurze Flugeltiefe an
der Flugespitze nur geringe Reynoldszahlen aufweisen kann. Dies wirde zu geringen
maximalen Auftriebsbeiwerten und einer Uberziehneigung an der Flugelspitze (tip stall)
fuhren. Aus diesem Grund wird A = 0,24 gewahlt.

4.3 Relative Profildicke

Um einen leichten Fllgel bauen zu kénnen und das Tankvolumen grofl? zu halten, muss die
relative Profildicke so grofd wie moglich gewahlt werden. Nach oben wird sie jedoch begrenzt
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durch die Machzahl des Widerstandsanstiegs Mpp. Boeing wahit als Entwurfsmachzahl:
M cr=M gesign. Somit gilt dann:

M DD:M CR:0’745

Nach Bild 7.14 [ScholZ] ergibt sich nach der Cosinus-Regel fir die effektive Machzahl am
Fligel bei senkrechter Anstromung: M = M [€osg,.. 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:

Moo e =M pp Gfcosg,s =0,74503/cos25° = 0,709 (42)

Nach GI.7.33 [ScholZ] kann nun die maximal zuléssige relative Profildicke berechnet werden.
Mit ky=1 fur Profile der NACA-6-Serie, ¢,. =25° und C_cz=0,627:

2
35 " E]
5+M 2 J1-M
(t/c)=0,3tosgd,, | 1- D & ~| | 22| =o0838 (43)
5+ (k,, —0,25[C, )

M DD ,eff

Die relative Profildicke von 8,4% erscheint jedoch zu gering, weshalb die Profildicke mit
15% angenommen wird, welches ein zufrieden stellendes Ergebnis liefert, da die
durchschnittliche Originalprofildicke mit 12,89% angegeben wird.

4.4  Flugelprofil

Fur die vorgegebenen Reiseflugbedingungen soll das Flugelprofil bei maximaler Gleitzahl
einen Auftriebsbeiwert von C_ cr=0,627 liefern. Das Originaflugzeug fliegt vermutlich mit
einem von Boeing entwickelten transsonischen Profil. Es liegen hierfir jedoch keine Daten
vor. Aus diesem Grund wird zunachst ein Profil der NACA-6-Serie gewahlt, welches den
Vorgaben in etwa entspricht. Die Profildaten werden dem Katalog von [ Abbott/von Doenhoff]
entnommen. Mal3geblich fur die Auswahl ist der aus der Dimensionierung errechnete
Auftriebsbeiwert im Reiseflug sowie die in Kap. 4.3 abgeschétzte maximal zuldssige relative
Profildicke. In Frage kommt ein Profil wie das NACA 63,-615 (s.Abb.4.1). Die 15 am Ende
steht in Prozent fur die relative Profildicke. Der zum Profil gehdrende Auftriebsbeiwert liegt
bei 0,6 bis 0,8 (die 6 an dritter Stelle von hinten in Kombination mit der tiefergestellten 2
definiet die Breite der Laminardelle;  Auftriebsbeiwerte  mit  geringstem
Widerstandsbeiwerten sind: ¢, =0,6%0,2).
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Abbildung 4.1: NACA 63,-615-Profil

45 Tankvolumen

Mit den oben festgelegten Flligelparametern kann das Volumen der Kraftstofftanks im Flugel
nach Gl. (7.35) [ScholZz] [ Torenbeek 88] abgeschétzt werden:

oyl Ep/m/?w\zﬁ

_ 15
VTank,vorh =054 [SW |ltlc)r \/K (1+ /])2 = ( 44)
2
= 0,54 [{102m%)" (12800~ [+ 024R07 0247 D7 _ 5 gg s
J7.91 (1+0,24)
mit 7 = (t/e), 0,7
(t/o),

Nach den Ergebnissen der Dimensionierung ist das Verhdltnis aus benétigtem Kraftstoff und
maximaler Abflugmasse mg/my10=0,223; hier ist das taxi-fue jedoch noch nicht
berticksichtigt. Der Kraftstoffanteil erhdht sich somit:

mf taxi,end ( 4.5 )
|V —— J—>*% =0,777[0,990 = 0,769

f taxi,begin

Damit ergibt sich fur my i5/myro=1- 0,769=0,231.

Be dem ermittelten MTOW von 60931 kg missen also 14075 kg Kraftstoff mitgefuhrt
werden, was bel einer durchschnittlichen Dichte von 0,803 kg/dm? ca. 17,53 m3 (= Vi )
entspricht. (Das Originalflugzeug besitzt ein Tankvolumen von etwa 20,105m>))

Die Gleichung (4.4) liefert zwar relativ ungenaue Ergebnisse (Genauigkeit +10%), fur diese
Einschéatzung ist es aber ausreichend, da genligend Tankvolumen vorhanden ist und die
Abweichung zum Originalflugzeug nach oben abweicht.
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4.6 Schrankung
Nach Gl. (7.40) [ScholZ] ist die Schrankung definiert als:
‘gt = iW,tip - iW,root ' ( 46)

Um ein Uberziehen an der Fligespitze (tip stall) zu vermeiden, werden viele Fliigd,
insbesondere rickwérts gepfeilte, mit negativer Fllgelschrankung & gebaut. Der

Einstelwinkel nimmt somit in Richtung der Fligelspitze ab. Die Schrankung wird nun
zunachst festgelegt auf &, =-3° (wash out).

47 V-Form

Bel der B737-300 handelt es sich um einen im Unterschallbereich fliegenden Tiefdecker. Ein
positiver V-Winked sorgt im Schiebeflug fur ein Moment um die Langsachse, welcher das
Flugzeug wieder aufrichtet und es zu einer positiven Stabilitdt um die Langsachse kommt.
Nach Tab.7.7 [Scholz] wird nun zun&chst ein V-Winkel von 5° angenommen.

4.8 Einstellwinkel

Der Einstellwinkel muss so gewahlt werden, dass der Widerstand im Reiseflug moglichst
gering ist. Es muss ebenfalls darauf geachtet werden, dass der Kabinenboden unter
Rei seflugbedingungen horizontal verlauft. Nach Gl. (7.41) [Scholz] soll der Einstellwinked iy,
zunachst abgeschétzt werden:

C
iy = CL’CR +a,-04[%, (4.7)

L,

a

Der Anstelwinkel bei Nullauftrieb eines Figels wird nach dem Profilkatalog von
[Abbott/von Doenhoff] des NACA 63,-615 Profils abgelesen. Er betragta, = -4°.

Der Auftriebsgradient C_ l1&sst sich nach Gl. (7.27) [ScholZ] berechnen:

2(n(A (4.8)

C =
N 2+\/A2 E(&+tan2¢50 —M2)+4
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Hierinist tang., der Pfellwinkel auf der 50%-Linie:

4 Iln—-mJ11-A
tang., =tang.,, —— 34
b0 Pz A[Emo 1+/J
4 [ 50% - 25% 0,24 (49)
tan g, = tan(25°) - 0-25% 170241 _ 1359
7.91 100 1+ 0,24

= @, = 21,25°

Somit ist es nun moglich, nach Gl. (4.8), den Auftriebsgradienten des Fliigels zu bestimmen:
CL4=5,8979 /rad. Dies entspricht C_,=0,1029 /grad.

Nach Gl. (4.7) folgt damit ein Einstellwinke von:

0627,

Iy =——=°—-4°+0,4[3°=33°.
0,1029

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



41

5 Hochauftriebssysteme

Fur die Landung wird en maximaler Auftriebsbeiwert von c¢ = 3,28bendtigt. Aus

L,max, L
Sicherheitsgrinden wird ein Sicherheitsfaktor von 10% aufgeschlagen, fir den Fall, dass zur
Trimmung am Leitwerk Abtrieb erzeugt wird, der ausgeglichen werden muss. Daraus ergibt
sich:

CLmex = 361.

Die Summe der zusatzlich bendtigten Auftriebsbeiwerte durch Hochauftriebshilfen (flaps und
slats) muss mindestens so grol3 sein wie die Differenz aus dem ben6tigten Auftriebsbeiwert
fur die Landung C,_ s und dem Auftriebsbeiwert des reinen FUgels Cp ux dean- DENN NaCh
Gl. (8.10) [ScholZ] gilt:

0'95 IjXCL,max,f +ACL,max,s 2 C:L,max _CL,max,cIean ( 5.1 )
Eswird zunachst der rechte Teil der Ungleichung betrachtet.
Der Auftriebsbeiwert des reinen Fligels betragt nach Gl. (8.3) [ScholZ]:

[ C
CL,max,cIean - C

e j Ij:L,max,clean +ACL,max ( 52 )

L, max

Anzumerken ist, dass diese Formel nur Naherungswerte liefern kann, da sie nach [DATCOM
1978] fur ungeschrankte Flige gilt. Die Bedingung nach Gl. (8.2) [ScholZ] ist hingegen
erfullt, da

8 8

A=791 =
3[¢osg,. 3[¢os(25°)

=294 (5.3)

Der Quotient (C_ ma/CLmax) 1St aus Bild 8.10 [Scholz] abzulesen. Hierbei wird von einem
Pfeilwinkel der Vorderkante ¢, g=28,45° (vgl. Gl. 4.9) ausgegangen und von einem leading
edge parameter Ay, nach Tab.8.1 [ScholZ]:

Ay=22,0({t/c)=22,0[0,15=3,3% (5.4)

Mit diesen Werten ergibt sich Cp_ ju/CL max 2U 0,8.
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Der maximale Auftriebsbeiwert des Profils €| yux dean Wird dem Profilkatalog entnommen. Um
dort auch die, richtige’ Kurve zu betrachten, wird zunéchst die Reynoldszahl Uberpruft:

R = Po [V app [Cuac (55)
o

Die mittlere aerodynamische Profiltiefe des Originalflugzeuges liefert cyac=3,73 m. Nach
ISA-Standardatmosphére ergibt sich in Bodenndhe eine dynamische Zahigkeit von
No=1,789010° kg/ms und eine Dichte von p,=1,225 kg/m°. Die Landeanfluggeschwindigkeit
ist aus der Dimensionierung bekannt und betrégt vap=64,1 m/s. Damit ist die Reynoldszahl:

R=163710"'

Die hochstmogliche Reynoldszahl aus dem Profilkatalog betragt R = 9[10°. Aufgrund dieser
Betrachtungen wird ein maximaler Auftriebsbeiwert von C_ ey gean=1,7 abgelesen.

Um aus Bild 8.11 [ScholZz] die Korrekturgrofde AC, . bestimmen zu kénnen, muss zunéchst
die Machzahl im Landeanflug errechnet werden:

64,1
M, = Ve - S =0188 (5.6)
Booen 34037

Fir Machzahlen < 0,2 ist der Korrekturterm AC_ s = 0. Nach Gl. (5.2) wird somit der
Auftriebsbeiwert des unveranderten Fgels zu:

C =0801,7=136.

L,max,clean

Die Differenz aus dem bendtigten Auftriebsbeiwert fir die Landung und C i dean €70ibL

dann:

Cl v = Cl e = 361136 = 2,25, (5.7)

Nun wird die linke Seite der Ungleichung (5.1) betrachtet. Nach [DATCOM 1978] wird
zunéchst die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils durch Klappen (flaps)
an der Profilhinterkante AC_ mqy ¢ ermittelt:

Ac, .., =k, [k, Ok, [{AC (5.8)

L,max, f L,max)base
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Die maximale Zunahme des Auftriebsbeiwertes fir eine Klappe mit 25% Klappentiefe betragt
nach Bild 8.12 (AC_ max)ase = 1,53, wenn das Flzg. mit einer Fowler-Klappe ausgestattet ist.
Die Faktoren ki, ko, sowie k3 sind jeweils gleich 1. k; soll eine andere Klappentiefe als 25%
berticksichtigen; da dieser Wert jedoch gewahlt wird, muss diesbeziiglich keine rechnerische
Veranderung in Betracht gezogen werden. k, wird fir Fowlerklappen bel einem
Klappenausschlag von 40° nach Bild 8.14 [Scholz] gleich 1. ks betragt bel dem fur k;
angenommenen Klappenwinkel ebenfalls 1. Damit liegt die Zunahme des maximalen
Auftriebsbeiwertes bel
AC| e =110101,43=1,43.

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes am gesamten Figel hingegen lésst sich mit
folgender Formel abschéatzen:

S,

AC =Ac Gg'EIK,\ (5.9)

L,max, f L,max, f

Der empirische Korrekturfaktor K, nimmt nach Bild 8.20 [Scholz] bel einer Flige pfeilung
von ¢,5=25° einen Wert von 0,87 an.

Sw s wird als die wirksam betrachtete Referenzflache der Klappen bezeichnet. Diesist der Teil
der Flugdflache, der begrenzt wird durch zwei Geraden parallel zur Anstrémrichtung von
Flugelvorderkante bis Flugehinterkante, welche ihrerseits die seitlichen Begrenzungen der
Klappen als Aufhéngepunkte besitzen. Bild 8.21 [Scholz] gibt eine Vorstellung dartiber. Die
durchschnittliche Fgeltiefe betragt:

c, +C _ 535m+150m

=3,425m (5.10)
2 2

das Verhdltnis von (Flap Span/Wing Span) betragt 0,72. Daraus folgt eine gesamte Flap-
Spannweite von 20,79 m, da die Flugelspannweite 28,88 m betragt. Sy ¢ folgt daraus zu
71,21m?. Der Quotienten S/ Sy wird somit zu 0,698. Nach Gl. (5.9) lautet die Zunahme
des maximalen Auftriebsbeiwertes am gesamten Flugel durch Klappen:

AC =1,43[0,6980,87 = 0,868.

L,max, f

Nach Gl. (5.1) muss nun gelten, dass:

0,95M868+AC, ... =225 AC, .. >145 (5.11)

L,max,s L,max,s
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Anhand dieser Ungleichung wird nun der zusétzlich bendtigte Auftriebsbeiwert am gesamten
Flugel durch die Vorfluge bestimmt. Er kann abgeschétzt werden nach [Raymer 1992]:

S, (5.12)

AC =/Ac [—)§S [¢os@,,

L,max,s L,max,s

Die Berechnung des Flachenverhéltnisses S, /Sy erfolgt aquivalent der Berechnung bei der
Klappenbetrachtung. Mit abgeschétzten Werten bzw. Abstdnden des Originalflugzeuges
folgt:

Sws= 90m>.

Anmerkung: Es wurden hierbel die Nasenklappen (leading-edge Krueger flaps) mit in die
Berechnung einbezogen und zu der Vorflugdreferenzflache der Vorfligel addiert.

Esfolgt ein FHachenverhdtnis von: SW,SISW:9Om2/102m2:O,882.

Der Pfeilwinkel der Scharnierlinie der Vorfligel wird nach Gl. (4.9) berechnet und ergibt
¢H.L:26144°-

Die Zunahme des maximalen Auftriebsbeiwertes des Profils durch Vorfligel l&sst sich nach
folgender Formel [DATCOM 1978] berechnen:

DC, s = G o B s (B BE (5.13)

Nach Bild 8.16 [Scholz] ergibt sich eine theoretisch maximale Klappenwirksamkeit von
Csma= 1,42. Die Profiltiefe c und die Profiltiefe des Vorflugels ¢ wurden hierbei mit Hilfe
des Originalflugzeuges abgeschéatzt und mit ¢'/c=1,15 angenommen.

Um nun den empirischen Faktor N, Nach Bild 8.17 [ScholZ] zu ermitteln, wird von einem
»Vorderkanten/relative Profildicke*-Verhdtnis von = 0,09 ausgegangen. Es ergibt sich:
Nrmax=1,75.

Weiterhin kann nach Bild 8.18 [ScholZ] bei eéinem Ausschlagwinkel von &=25° (0,44 rad) ein
empirischer Faktor von ns=0,9 abgel esen werden.

Nach Gl. (5.12) folgt aus den einzelnen Faktoren:

Ac =1,42[1,7500,9[0,44rad [1,15=113

L,max,s
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Der zusétzlich bendtigte Auftriebsbeiwert durch die Vorflige betragt dann:

AC =113[0,882[¢0s26,44° = 0,98

L,max,s
Dieser Wert erreicht nicht die geforderten 1,45 aus Gl. (5.10). Dies liegt wohl daran, dass die
gewahlte Methode nicht fur Krueger-Klappen anwendbar ist. Als Abschédtzung ist dieser
Umstand jedoch annehmbar. Krueger-Klappen erzeugen groflere Auftriebsbeiwerte als
Vorfligel, ebenso sind einige Werte auch nur abgeschdtzt worden und entstammen

Erfahrungswerten.
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6 Querruder und Spoiler

Die durchschnittliche Fugetiefe betrégt nach Gl. (5.10) 3,425 m. Nach [Roskam I1] nimmt
der Wert fur die Profiltiefe der Querruder i.d.R. 20 bis 40% der FlUgeltiefe ein. Hier werden
30% erwartet, was einer Querrudertiefe von c.a. einem Meter entspricht. Die Lange ist mit
65 bis 95% der Halbspannweite quantifiziert. Dies entspricht einer Lange von 3,60 m. Die
Lage der Querruder ist mit 40 bis 100% angegeben. In diesem Fall wird in einem Bereich von
c.a 95% der Halbspannweite die Querruderposition vermutet.

Genaue Spoilergeometrien konnen an dieser Stelle nicht festgelegt werden. Es werden jedoch
wahrscheinlich funf Spoiler, die sich Uber circa 40% der Habspannweite erstrecken,
elngebaut werden.
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7 Leatwerksauslegung |

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

7.1 Hohenleitwerk (HLW)

Die Streckung des Hohenleitwerks (horizontal tail) solltein etwa die Hélfte der Streckung des
Flugels betragen, es wird aber die Streckung der originalen Boeing B737-300 verwendet. Sie

betragt:
An=5,15.

Nach [Roskam I1] Tabelle 9.2 [Scholz] betrégt die Zuspitzung zwischen 0,27 und 0,62. Die
Zuspitzung fallt mit dem gewahlten 1,,=0,26 geringfugig kleiner aus, als die des Fliigels.

Die Pfellung des Hohenleitwerks soll nach [Scholz] Kapitel 9.2 um etwa 5° grél3er gewahlt
werden, als die Pfeilung des Fligels. Dadurch wird eine héhere kritische Machzahl erreicht
und ein Verlust der Wirksamkeit durch Verdichtungsstofze wird vermeiden. Weiterhin bleibt
das HLW auch bei groReren Anstellwinkeln noch wirksam, denn durch die groR3ere Pfeilung
kann der Auftriebsgradient des HLW geringer ausfallen; das Hohenleitwerk tberzieht spater
als der Fliigel. Angenommen wird demnach eine Pfeilung von

bH,25=dw 25 + 5°=25°+5°=30°. (7.1)

Die relative Dicke des HLW sollte etwa 10% geringer als die relative Dicke des Auléenfligels
sein. Damit kann eine hohere kritische Machzahl des HLW erreicht werden, was enen
Verlust der Wirksamkeit durch Verdichtungsstoi3e verhindert. Die Auf3endicke des Flligelsist
jedoch nicht bekannt, weshalb eine Dicke des HLW mit (t/c),=8% angenommen wird.

Es wird ein symmetrisches Profil aus der vierziffrigegn NACA-Reihe gewahit. Das NACA
0009 passt zu einer angestrebten relativen Dicke von 8%.

Die kritische Machzahl des Hohenleitwerks Mcgrry soll um 0,05 hoher liegen as die
kritische Machzahl des Figels Mcrtw, UM so auch bel hohen Geschwindigkeiten die
Wirksamkeit des HLW garantieren zu konnen. Eine Naherung an die kritische Machzahl
kann Uber die Machzahl des Widerstandsanstiegs erfolgen, also Mpp 4=0,05+0,745=0,795.
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Bel oben angenommener Pfeilung ergibt sich eine effektive Machzahl von:

M oot i =Moo /COS@,, » =0,7950E/cos30° = 0,7398 (7.2)

Nach Gl. (4.3) kann die maximal zuléssige relative Profildicke abgeschéatzt werden:

2
3,5 3
2 [ _ 2
S+ MDD,eff,H B 1 MDD,eff,H

7.3
5+(Ky —0,25[C, e p0)> Z (7:3)

M DD eff ,H

(t/c)y =0,3[¢cosg,, 1—[

Hohenleitwerke werden Ublicherwei se mit symmetrischen Profilen ausgestattet, somit erzeugt
ein HLW-Profil bei gerader Anstrémung keinen Auftrieb: C_ cry=0. Mit ky=1,2 fir neuere
superkritische Profile folgt daraus, dass (t/c)=16,4% betragt. Es lasst sich also das NACA
0009-Profil verwenden. HLW werden jedoch meist so angestellt, dass ein Abtrieb auftritt,
dies hat jedoch auf die Gl. (7.3) keinen einschneidenden Einfluss.

Die V-Form des Hohenleitwerks wird mit etwa 6° festgelegt, was nach [Roskam I1] fur
strahlgetriebene Verkehrsflugzeuge in einem annehmbaren Bereich liegt.

Ein fester Einstellwinkel ist aufgrund des oben erwahnten THS nicht notwendig.

Die benttigte HLW-Flache wird mit Hilfe des sog. Leitwerkvolumenbeiwertes abgeschétzt.
Dieser wird berechnet aus:

_ S, 0, (7.4)
H
S [yac

Nach [Raymer 89] [Tab.9.4; ScholZ] lasst sich ein typischer Leitwerksvolumenbeiwert fir das
Hohenleitwerk von Cu=1,0 be dtrahlgetriebenen Verkehrsflugzeugen ermitteln. Bel
trimmbarer Hohenflosse reduziert sich dieser Wert jedoch um 10% bis 15%. Damit folgt ein
Leitwerksvolumenbeiwert fur das Hohenleitwerk von:

Cy=1,00,9=0,9 (7.5)
Die bendtigte Leitwerksflache |&sst sich dann wie folgt berechnen:

S, — Cu BBy Bync. (7.6)

N

Aus der Dimensionierung (Kap. 2.7) ist die Fluigelflache mit S,,=102m? bekannt. Die mittlere
aerodynamische Profiltiefe des Fllgels betragt 3,73 m, sie ist dem Kapitel 5 zu entnehmen.

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



49

Tab.9.5 [ScholZ] geht nach Daten von [Raymer 89] davon aus, dass fir ein Flugzeug mit am
Flugel befindlichen Triebwerken der Leitwerkshebelarm etwa 50% bis 55% der Rumpflénge
betragt. Aufgrund der grol3 gewéhlten Streckung des HLW (Ublich ist die Héfte der
Flugelstreckung) und da Probleme mit der Schwerpunktslage aufgetaucht sind, wird mit
einem Hebelarm von 45% der Rumpflange gerechnet. Dies entspricht einem Hebelarm von
14,78 m.

Somit ergibt sich nach Gl. (7.4) eine Hohenletwerksflache von:

S,=23,16m? (7.7)

7.2 Seitenleitwerk (SLW)

Die Streckung des Seitenleitwerks (vertical tail) sollte nach [Roskam 1] im Bereich zwischen
0,7 und 2,0 liegen. Gewahlt wird:

Ay=1,56 (7.8)

Nach [Roskam II] betrdgt die Zuspitzung von Seitenleitwerken zwischen 0,26 und 0,73.
Gewahlt wird eine Zuspitzung von:

Av=0,31 (7.9)
Der Pfeillwinkel des Seitenleitwerks betrégt fur Fluggeschwindigkeiten bei  denen

Kompressibilitétseffekte (durch hohe Fluggeschwindigkeiten) auftreten, zwischen 33° und
53° [Roskam I1]. Es wird demnach eine Pfeilung angenommen von:

v 25=35° (7.10)
Die kritische Machzahl des Seitenleitwerks Mcrity verhélt sich wie die oben berechnete

kritische Machzahl des HLW. Bel oben angenommener Pfeilung ergibt sich eine effektive
Machzahl von:

Mot v = Mppy /COS@, s =0,795[4/cos35° = 0,7195 (7.11)

Nach Gl. (4.3) kann die maximal zuléssige relative Profildicke abgeschéatzt werden:

2
3,5 > §
4 Mo N
(t/c), =0,3[cosp, [1_( DD ff V J ]D DD &ff V

5+ (ky _O’ZSECL,CR,V)Z ? (7.12)

M DD ef Vv
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Fur Seitenleitwerke werden ausschliefdlich symmetrische Profile gewahlt; somit erzeugt ein
SLW-Profil bei gerader Anstromung keinen Auftrieb: C_cgry=0. Mit ky=1,2 folgt daraus,
dass (t/c)\,=16,7% betragt. Es lasst sich das NACA 0015-Profil verwenden.

Die Abschéatzung der Seitenleitwerksflache S, erfolgt aquivalent der Berechnung der
Hohenleitwerksflache:

_SIh o _GIS,Ib
q_%mﬁg_ ) (7.13)

Der SLW-Volumenbeiwert liegt nach [Raymer 89] Tab.9.4 [Scholzl bel C,=0,09. Mit
Sw=102m? der Fligelspannweite b=28,88m und einem Seitenleitwerkshebelarm von
ly=13,68 m folgt eine nétige Seitenleitwerksflache von:

S,=19,38m>. (7.14)

7.3 HoOhen- und Setenruder

Fur Hohen- und Seitenruder werden an dieser Stelle keine exakten Geometrien ermittelt, da
hier keine genauen Anforderungen vorliegen. Thre GrofRe wird nach Vergleich mit anderen
Flugzeugen vorlaufig festgelegt.

Das Seitenruder erstreckt sich Uber etwa 90% der Halbspannweite des SLW, seine Profiltiefe
liegt bel ca. 40% des Seitenleitwerks. Der Ausschlagwinkel des Ruders ist auf 6=25°
beschrankt.

Das Hohenruder erstreckt sich tber ca. 80% des HLW, seine Profiltiefe betragt ca. 30% des
HLW.
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8 Masseund Schwer punkt

Die Berechnung der Massen verschiedener Gruppen und deren Schwerpunkte werden nach
zwel Verfahren in diesem Kapitel erléutert.

81 Class | Methode =zur Prognose der Massen und
M assenaufteilung nach [Raymer 89]

Die bendtigten Flugzeuggruppen sind Fltgel, Rumpf, Seitenleitwerk, Hohenleitwerk, Haupt-
und Bugfahrwerk, Triebwerke sowie Systeme. Bei den ersten vier dieser Gruppen wird der
Bezugsparameter ,,umstrémte Flache® mit einem empirischen Faktor multipliziert und die so
erhaltenen Massen addiert. Aus den vorangegangenen Entwurfsschritten sind die Fléachen
bekannt. Fir Fahrwerke und Systeme wird ein fester Gewichtsanteil an der beabsichtigten
maximalen Startmasse angenommen. Die Masse des nicht installierten Triebwerks ist
bekannt und wird mit einem Faktor fir Anbauteile versehen. Die umstrémte FHigelflache
erhalt man aus der doppelten Referenzflligelfléche abziiglich des Anteils im Rumpf:

S

ex|

Somaw = 2[0Sy ~ Croq (8 o) = 2[{102m2 —5,35m(B,88m) =162,48m?  (8.1)

Dabel ist ¢, die Profiltiefe an der Fligelwurzel, sie wird durch Gl. (8.2) abgeschétzt, da sich
die Gleichung auf den einfachen Trapezflligel bezieht.

3 1+ A
C :E EMAC E:ll-m = 5,35m ( 82)

Die benetzte Flache des Rumpfes wird nach [ Torenbeek 88] [Scholz] Gl. (13.8) berechnet:

2/3
2 1
Swet,F = ﬂl]jF D]F [El_/]_j EE:H-/‘_ZJ (8-3)
F F

Es wird hierbei davon ausgegangen, dass der Rumpf einen zylindrischen Mitteltell besitzt.
Der Rumpfdurchmesser und die Rumpflange wurden in Kap 3.2 behandelt. Der
Schlankheitsgrad A =1./d. entspricht einem Wert von 8,4. Daraus folgt eine benetzte

Flache des RumpfesvonS,, . =338,22m”.

Die Ermittlung der umstrémten Leitwerksflache wird so gehandhabt, dass Hohenleitwerks-
und Seitenleitwerksflache zweifach addiert werden:
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Sexosed=2"(23,16m2+19,38m?)=85,08m2 (84)
posed

Nach [Raymer 89] GI.10.16 [Scholz] kann die Triebwerksmasse abgeschétzt werden:

_0,0724

11 -0,045BPR _
mg 0,0 [& =

11
0,072r: [ﬁ189901N j BE—O,O45IZL9 - 1768,295kg ( 8.5 )
9g1M \ 2
82
Damit haben beide Triebwerke zusammen eine Masse von Mg ¢=2[1768,295kg=3536,59Kg.

Nun kann die Masseprognose anhand der oben berechneten Bezugsparameter durchgefihrt
werden, vgl. Tabelle 10.2 [ScholZ]:

Tabelle 8.1:  Masseprognose Class |

Faktor Bezugsgroide Masse (Transportflugzeug)
(Transportflugzeug) Name Wert [ka]
Flugel 49 SexplM?] 162,48 7961,52
Rumpf 24 Syel M 338,22 8117,28
Leitwerke 27 SexplM?] 85,08 2297,16
Bugfahrwerk (0,006 muto[kg] 60931 365,586
Hauptfahrwer
Kk 0,037 mutolkg] 60931 2254,447
Tricbwerke 1,3 Megeslkg]  3536,59 4597,567
Systeme 0,17 mMuto[kg] 60931 10358,27
Moe - - - ¥=35951,83

Die maximale Startmasse wére demnach:

MTo,cLAss =Moe+Me +Me=35951,83kg+15400kgH+ 0,223 60931kg =64939,44Kg.

Das Verhdltnis mg/my10=0,223 wurde dabel der Dimensionierung, Kapitel 2.6 Gl. (2.34),
entnommen. Eine Abweichung von 6,6%, bezogen auf die maximale Startmasse, liegt nach
dieser Massenprognose nach [Raymer 89] vor.
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8.2 Class Il Methode zur Prognose der Massen und
M assenaufteilung nach [Torenbeek 88]

Diese Methode enthdlt iterative Rechenschritte und ist genauer als die Class I-Methode nach
[Raymer 89]. Zun&chst werden die Massen der Massengruppen Fligel, Rumpf,
Hohenleitwerk, Seitenleitwerk, Fahrwerk, Triebwerksgondel, installierte Triebwerke und
Systeme mit empirischen Formeln und dem Eingangswert my1o=60931kg aus der
Dimensionierung in Kapitel 2 abgeschétzt.

Die Fligelmasse kann nach Gl. (10.6) [Scholz] fur Flugzeuge mit einem maximalen
Startgewicht, grof3er als 5700kg berechnet werden:

0,30
m, _ - 0,75 bref 0,55 bs /tr
=6,6700° M M1+ . [y, EE—/ (8.6)
Myze Myize SN

S

Der Bruchlastfaktor betrégt nach JAR 25.337 n,=1,5[2,5=3,75; der Referenzwert betragt
b&=1,905m und die strukturelle Spannweite b=b/cosps,=28,88m/cos(21,25°)=31m. Das
Verhdltnis aus struktureller Spannweite und Profildicke der Flugelwurzel fur freitragende
Flugel (cantilever ratio) kann aus Erfahrungswerten abgeschétzt werden und wird hier auf
by/t,=40 festgelegt. Die maximale Leertankmasse ist aus der Dimensionierung zu ermitteln, da
sie die Summe aus der Betriebsleermasse und der maximalen Nutzlast ist. Aus dieser Summe
ergibt sich fur die Betriebseermasse eine Masse von 47321,14 kg. Es mussen weiterhin fir
das Endergebnis noch folgende Korrekturen vorgenommen werden:

+2% fir einen Fligel mit Spoilern und —5% fur zwel Triebwerke am Flugel.
Somit ergibt sich aus all den oben aufgefiihrten Parametern und Korrekturfaktoren eine
Flugelmasse von:

Mw=5054,35Kg. (87)

Um die Rumpfmasse zu ermitteln, wird Gl. (10.7) [ScholZz] herangezogen:

/ | 12
=0,230/v, B—F—1[5,
me Vo W, +h, et (8.8)

Die Sturzfluggeschwindigkeit vp=M pla=(Mg+0,07)[8z=0,815296m/s=241,61m/s wird in
Gl. (8.8) eingesetzt (die Sturzflugmachzahl My, ist aus Praxiserfahrung um etwa 0,07 grof3er
als die Reiseflugmachzahl).
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Nach Kap. 7.1 ist der Hohenleitwerkshebelarm |=14,78m. Die maximale Rumpfbreite sowie
die maximale Rumpfhohe betragen wg=3,76m und hg=4,01m. Die benetzte Flache des
Rumpfes lasst sich abschatzen mit:

,88m

St e =207 O =207 [32,66m = 398,11m’ (8.9)

Unter Berticksichtigung eines Korrekturfaktors von +8% fiir eine vorhandene Druckkabine,
ergibt sich nach Gl. (8.8) eine Rumpfmasse von:

me = 7020,038kg (8.10)

Die Berechnungen der Hohen- und der Seitenleitwer ksmasse verlaufen nach [Scholz] Gl.
(10.8) und Gl. (10.9) &quivalent:

~ S, 0,

M =k 5 EEGZ D1OOOE1/cos¢H,so 25} (810)
_ S

M=k B [EGZ D1000 [/cosd, s Z’SJ (8.12)

Mit einem ky=1,1 fir enen THS, ener Hohenleitwerksflache aus Kapitel 7.1 von
S,=23,16m* und einer Sturzgeschwindigkeit von vp=241,61m/s, ist nun nur noch die
Hohenleitwerkspfeilung der 50%-Linie zu bestimmen. Nach Gl. (4.9) ergibt sich:

4 1n-m1-A
tang,, 5 = tang,, » - EE Dl H}ﬁ

A, 100 1+A,
4 | 50% —25% Dl— 0,26
tan = tan(30°) - =0,4633
P =1NE0) ~ 5 EE 100 1+ 0,26} (8.13)
= @y 5 = 24,86°
Somit wird die Hohenleitwer ksmasse zu:
my=992,43kg (8.14)

Der Faktor ky wird gleich eins gesetzt, da es kein Hohenunterschied, zwischen
Seitenleitwerkswurzel und der Stelle wo das Hohenleitwerk am Seitenleitwerk befestigt ist,
gibt (vgl. Seite 194 [ScholZ]). S ist gleich 19,38m? (vgl. GI. (7.14)).
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Nach GI. (4.9) erhdt man eine Seitenleitwerkspfeilung der 50%-Linie von ¢y 50 =19,93°.
Damit ist die Seitenleitwer ksmasse:

my,=611,95kg (8.15)
Die Fahrwerksmasse ist die Summe aus Bugfahrwerksmasse und Hauptfahrwerksmasse:
Mg =Mgn ¥ Mg (8.16)
Nach Gl. (10.11) [ScholZ] kénnen die beiden Summanden berechnet werden:

mLG,NbZW-mLG,M =k As +Bs Dmlv|T03/4 +Cls My + Dig Dm|\/|T03/2) (8.17)

Die Koeffizienten zur Fahrwerksberechnung A g, Big, Cig und D ¢ werden hierbel der
Tabelle 10.3 [ScholZ] entnommen. Der Faktor kg ist fur Tiefdecker gleich 1. Demnach ist:

M.cy =10(9,1+0,082[60931kg** + 0+ 2,97 10°° [60931kg* ) = 371,78kg

My =10181+0,131060931kg** +0,0190[60931kg + 2,2310° [60931kg*'?) = 2019,23kg
Die Fahrwerksmasse ist nach Gl. (8.16):
m_g = 2391,01kg (8.18)

Nach GI. 10.13 [ScholZ] kann nun die Masse der Triebwerksgondel fir ZTL-Triebwerke
ermittelt werden:

8.19
L 005(Ty, _ 00658900 _ 1) (8.19)
g 9,81(m/ s%)

DieMasseder installierten Triebwerkeist as Nachstes zu berechnen:
Me e = Ke Ky, Ohe O =1,15[1,18 [2[1768,295kg = 4799,15kg (8.20)

Wichtig hierbel ist, fir mg die Masse eines Triebwerks nach Gl. (8.5) einzusetzen. Die
restlichen Faktoren entsprechen:

ke=1,15 fur strahlgetriebene Passagierflugzeuge mit Triebwerken (TRW) in Gondeln
Kiy=1,18 fur TRW mit Schubumkehr und
ng=Anzahl der Triebwerke.
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Zum Schluss der Masseprognose muss noch die Masse der Systeme nach Gl. (10.15)
[ScholZ] abgeschétzt werden:

Mss = Kequip DMy +0,768 1K, Mo (821)

Keouip entspricht 0,12 fir ein Kurz- und Mittelstreckenflugzeug und kg entspricht 0,88 fur
ein Flzg. mit primarer Flugsteuerung.

Die Masse der Systeme ergibt sich dann zu:

mg,s = 8358,21kg (8.22)
Die Summe der einzelnen Massengruppen ergibt die Betriebs eermasse moe=30485,41kg, aus
der wiederum die max. Startmasse berechnet werden kann. Der so erhaltene Wert wird nun
als Startwert fur eine erneute Berechnung der Einzelmassen herangezogen. Diese Iteration
wird wiederholt, bis die Anderung der max. Startmasse zwischen zwei Schritten unter 0,5%
liegt. Diese (innere) Iteration liefert folgende Ergebnisse:

Tabelle 8.2: Masseprognose Class Il, innere Iteration

Schritt MuTto Abweichung
1 59054,58kg 3,2%

2 58644,05kg 0,7%

3 58554,21kg 0,15%

Der letzte Wert liegt 4,1% unter dem Startwert 60931kg. Beim Uberschreiten der Grenze von
5% Abweichung mussen Fugeflache und Startschub neu angepasst werden; dies ist in
diesem Fall nicht notwendig.

Die endguiltige M assenaufteilung sieht folgendermalien aus:

Tabelle 8.3:  Massenaufteilung
Flugelmasse my, 5054,35 kg
Rumpfmasse me 7020,038 kg
HLW-Masse my 002,43 kg
SLW-Masse my 611,95 kg
Hauptfahrwerksmasse m ¢ {1942,71 kg
Bugfahrwerksmasse myg  [360,30 kg
Inst. TRW-Masse Mg g ges  4799,15 kg
TRW-Gondelmasse my 1258,26 kg
Systemmasse Msys 8057,43 kg
Betriebs eermasse moe 30096,63 kg
Abflugmasse myto 58554,21 kg
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8.3 Schwerpunktberechnung

Das Flugzeug wird fur die Schwerpunktberechnung in zwel Hauptgruppen aufgeteilt:

» Hauptgruppe Rumpf: (Leitwerke, Rumpf, Systeme, Bugfahrwerk), mgg
» Hauptgruppe FHgd: (Flugel, Hauptfahrwerk, Triebwerke & Gondeln), myc

Fur beide Gruppen wird nun die Masse und der jewellige Schwerpunkt ermittelt; die
Flugelgruppe muss dann so verschoben werden, dass der Gesamtschwerpunkt bei etwa 25%
der mittleren aerodynamischen Fiigeltiefe (mean aerodynamic chord, MAC) liegt. Die Lage
der Triebwerke, Triebwerk-Gondeln und Fahrwerke, welche rechnerisch noch nicht festgelegt
werden konnten, werden nach Daten existierender Flugzeuge angenommen. Die Rumpfnase
wird als allgemeiner Nullpunkt gewahlt.

Tabelle 8.4:  Schwerpunkt der Rumpfgruppe

Massegruppe Masse SP-Lage von der Masse - SP-Lage
[kg] Rumpfnase [m]
Rumpf 7020,44 14,37 100878
Bugfahrwerk 360,3 4,01 1444.8
Systeme 8057,43 12,00 96689,16
HLW 992,43 30,57 30338,59
SLW 611,95 29,60 18113,72
2 Mg, 17042,15 - 247464,30
Gesamtschwerpunktlage [m], von der 14,52
Rumpfnase gemessen, X g = 2m 5P
xm
Tabelle 8.5:  Schwerpunkt der Fliigelgruppe
Massegruppe Masse SP-Lagevon Masse - SP-Lage
[kg] LEMAC [m]
Fige 5054,36 15,82 79959,98
Hauptfahrwerk 1942,71 16,46 31977,01
Triebwerk 4799,15 13,51 64,836,52
TRW-Gondeln 1258,26 14,24 17917,62
2 My 13054,48 - 194691,10
Gesamtschwerpunktlage [m], von der 14,91
>
Rumpfnase gemessen, X, = n;nzSP
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Der Gesamtschwerpunkt des Flugzeuges x¢ befindet sich

+
X, =% =14,71m (8.23)
hinter der Rumpfnase.
Tabelle 8.6:  Schwerpunkt der Fligelgruppe von LEMAC
Massegruppe Masse SP-Lage von Masse - SP-Lage
[ka] LEMAC [m]

Fluge 5054,36 1,58 7985,89
Hauptfahrwerk 1942,71 2,53 4915,06
> 6997,07 - 12900,95

Gesamtschwerpunktlage [m], von 1,825

>
LEMAC gemessen, X, puac = r;_n?sp

Uber das Momentengleichgewicht bezogen auf LEMAC kann nun der Abstand zwischen
Nullpunkt (Flugzeugnase) und LEMAC ermittelt werden. Nach Gl. (10.24) [ScholZ] 1&sst sich
dieser Abstand ermitteln, wobei der Abstand LEMAC bis zum Schwerpunkt des
Gesamtflugzeuges (Xce, emac) Nach Wunsch vorgegeben wird und in diesem Fall gleich 25%

VON Cyacist:

Xiemac = Xeg ~

X, euac = 14,52m—0,2503,73m+

Mas
XCG,LEMAC + m (X\I\G,LEMAC - XCG,LEMAC) =
FG

1305448kg | oo
17042,15kg

-0,250873m) =14,27m.  (8.24)

Damit liegt die Position des Flugels bel X, ;yac =14,27m von der Rumpfnase fest.
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9 Letwerksauslegung Il

Nach der Schwerpunktberechnung (s. Kap. 8) kann nun die endglltige Auslegung der
Leitwerke bestimmt werden.

9.1 Hobhenlaetwerk

Die Auslegung auf Steuerbarkeit und Stabilitét liefern je eine Geradengleichung mit der

Variablen X.g_,c (Abstand AC zum Schwerpunkt bezogen auf MAC). Diese Geraden lassen

sich in ein gemeinsames Diagramm eintragen. In Abhéngigkeit vom erforderlichen
Schwerpunktbereich kann dann die HLW-Fache ermittelt werden.

9.1.1 Auslegung nach Steuerbarkeit

Die Triebwerke befinden sich unter dem Fligel, somit ist als kritischer Flugzustand der
Landeanflug bei maximaler Klappenstellung dimensionierend; es entsteht ein Moment um die
Querachse. Die HLW-Flache nach Steuerbarkeitsforderung ist gegeben durch eine
Geradengleichung der Form:

i: +b
SN aD(CG—AC (9,1)

Dabel ist nach GI. (11.19) [ScholZ] die Steigung:

C,
I
CL,H [y, B

MAC

a=

(9.2)

Der Auftriebsbeiwert C, ist der Dimensionierung zu entnehmen und betrégt nach Kapitel 2.1
gleich 3,28. Be der Betrachtung des Auftriebsbeiwertes des HLW geht man von einer
konservativen Annahme aus und setzt C_y = -0,5, dieser Wert ist negativ, da das HLW
Abtrieb erzeugt. Ein Ublicher Mittdwert fir ny ist 0,9, genauere Werte erhdlt man mit
[DATCOM 78]. Der Hohenleitwerksarm l&sst sich aus der Schwerpunktermittiung in Kapitel
8.3 errechnen:

Iy = Xacmiw — Xiemac = Xacremae = 3057M=14,27m-0,25[3,73m=1540m  (9.3)

Die mittlere aerodynamische Flugeltiefe betragt (s. Kap. 5) cyac = 3,73m.

Mit Gl. (9.2) ergibt sich eine Steigung von a = -1,7654.
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Fur den Summanden b gilt nach Gl. (11.19) [ScholZ]:

CM W +CM,E

b=
| 9.4
CL,H |1VH BL ( )

MAC

Zunachst kann der Nickmomentenbeiwert des Fllgels bezogen auf den Neutralpunkt nach
Gl. (11.33) [ScholZ] berechnet werden:

Cuw =|Cu 0, flaped

A R)OSZ¢25 + [Acm,o ] & :| (Cm’O )M
t

A+2C0SP, & lc 5 (9.5)

Der Nickmomentenbeiwert des Profils ergibt sich aus:

X X c'
= +A = + A AC_ TP =
Cwu 0, flaped Cu 0 Cu Cu 0 CL,fIaped I:EC C ( 96 )

MAC C MAC

= 0,09 +1,55[0,25 - 0,44 [1,25] = —0,555.

Nach [Abbott/Doenhoff] ist fur das gewahlte Profil ein Nickmomentenbeiwert bezogen auf
den Neutralpunkt abzulesen von cy o = -0,09 und die Zunahme des Auftriebsbeiwertes durch
Klappen ist [ScholZ] Bild 5.4 fur Fowler-Klappen mit Vorflligeln zu entnehmen.

Die Anderung des Nickmomentenbeiwerts pro [deg] der linearen Fliigelschrankung betrégt
nach Bild 11.14a [ScholZ] (Ac ,o/€)=-0,0065. Die Fllgelschrankung ist bereits in Kapitel 4.6
mit €=-3° festgelegt worden. Weiterhin kann nach Bild 11.15 [ScholZl von einem
Machzahleinfluss von etwa 1,24 ausgegangen werden. Demnach ergibt sich der
Nickmomentenbeiwert des Fliigels zu:

2 o
Co {_ 0555091 €0 (25°) N

—0,0065)33° |[1,24 = -0,4357. 9.7
7,91+ 2c05(25°) ) } - (9.7)

Der Nickmomentenbeiwert durch die Triebwer ke kann nach Gl. (11.10) [Scholz] bestimmt
werden:

=T —~189901N [{-1,35m)
C:M,E

_ _ 3 A =0,26775 (98)
408w Busc 1/ m,zzsn?g (6412 102m2 [3,73m
S
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Dabel ist die Geschwindigkeit v,,, der Gleichung (2.3) entnommen. Der Schub beim
Landeanflug ist der Dimensionierung aus Kapitel 2.7 entnommen. Der z-Abstand der
Triebwerke vom Schwerpunkt wurde mit zg = -1,35m angenommen.

Nach Gl.(8.3) wird der Summand b zu:

_ —0,4357+0,26775 _
- 540m 0% (9.9)
~05M09F>
3,73m

b

Die Geradengleichung aus Gl. (9.1) unter Beachtung der Steuer bar keitsfor derung wird zu:

Sg” = —1,7654 (¥g_ +0,09. (9.10)

9.1.2 Auslegung nach Stabilitat
Die Geradengleichung fur die Stabilitét um die Querachse hat die Form

S,
= alXeg_ac-

S, (9.11)

Nach Gl. (11.24) [ScholZ] I&sst sich die Steigung definieren durch:

a= CL,a,W
9.12
CL,a,H m7H [El_aej FIH ( )
0a) Cype
Hierin ist zunéchst der Auftriebsgradient des Fliigels nach Gl. (4.8) heran zu ziehen:
C = 58979i
Law — rad (9.13)
und mit selbiger Gleichung der Auftriebsgradient des Hohenleitwerks:
2[nlA,
C.u= =
LaH 2+\/AH2[Q1+tan2¢H,50_M2)+4 (9.14)
_ 275,15 - 487 1
2+,/5152 ({1 + tan? 24,86° - 0,745 + 4 rad
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FUr ny ist der oben angenommene Wert ny=0,9 einzusetzen. Der Abwindgradient am
Hohenleitwerk ist nach Gl. (11.34) [ScholZ]:

444[[k [k, [k, (fcosgy,| " Gotel (CL” . (9.15)

La)M =0

Die Faktoren kp, k) und ky sind nach [ScholZz] Gl. (11.35) bis Gl (11.37) zu bestimmen:

Der Faktor fur die Flugelstreckung betragt:

9.16
kAzi— 117: 1 _ 1 — =0,09756 ( )
A 1+A" 791 1+791
der Faktor fir die Fligel zuspitzung ist:
K, _10-3(4 =10_3[O’24=L3257 (9.17)
7 7
und der Lagefaktor fir das Hohenleitwerk besteht aus:
z 1- 2,0m
28.88M _ 911, (9.18)

2 Eﬂ 2 EL5 4m
\! 28 88m

Der Hohenleitwerkshebelarm |y wurde bereits in Kapitel 9.1.1 Gl. (9.3) bestimmt und die
Flugelspannweite ist mit b=28,88m bekannt. Die Hohendifferenz zwischen der Fligelwurzel -
Profilseshne und der mittleren aerodynamischen Fugeltiefe des HLW ist dem
Originalflugzeug entnommen und betragt etwa z,=2,0m.

Es muss weiterhin der Ausdruck (C_q)m/(Cpo)m=0 bestimmt werden. Nach GI. (9.13) ist
(CLa)M=5,8979 l/rad und bei einer Machzahl von M=0 wird der Auftriebsgradient des
H Ugds Zu (CL,G)M=O:416364 1/rad.

Die Gl. (9.15) gibt den Abwindgradient am HLW wieder:

6,5,8979
9 _ 4.441]p,0075611.3257 D911 cos(25) | * = rad Haa =0418  (9.19)
a 4,6364 y od

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



63

Die ermittelten Parameter werden, fur die Berechnung der Steigung a, in Gl. (9.12)
el ngesetzt.

. CLow _ 589791 055 (gm;
oe 1y ~ 540m 9.20
CLan Uy [él_ GO’J B(@ 4,87 rad (0,9 [ﬂl 0,418) dﬁ

Die Geradengleichung aus Gl. (9.11) unter Beachtung der Stabilitatsforderung wird somit:

S
§H = 0,56 Ko pc- (9.21)

9.1.3 Gesamtbetrachtung der Geradengleichungen

Die beiden Geradengleichungen kénnen nun in ein gemeinsames Diagramm (s. Abb. 9.1)
eingetragen werden. Dabel ist zu berlicksichtigen, dass die hintere Schwerpunktlage einen
Sicherheitsabstand zur natirlichen Stabilitdtsgrenze wie oben errechnet einhalten muss.
Dieses Mal3 der statischen Langsstabilitét liegt bei Strahlverkehrsflugzeugen nach [Roskam
[1] Tab.11.1 [ScholZ] bei 5% MAC. Dieser Wert wird nach [Raymer 89] noch um 2% MAC
verringert, bedingt durch die Vernachlassigung mehrerer das Nickmoment beeinflussender
Triebwerkseffekte zu Beginn der Rechnung.

Die zulassigen Schwerpunktbereiche befinden sich nun zwischen den Geraden aus der
Steuerbarkeits- (gelb) und der Stabilitétsforderung abzlglich Stabilitétsmald (blau). Zwischen
diesen Geraden kann nun der erforderliche Schwerpunktbereich geméald Beladediagramm so
eingepasst werden, dass sich eine méglichst geringe Leitwerksflache ergibt. Nach Tab.10.4
[ScholZ] wird ein Schwerpunktbereich von 0,22 MAC gewahit.
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] SH/SW (ctrl)
Su/S 1
HSw 0.4 7 —— SH/SW (stab)
031 —— SH/SW (stab, safe)
(SH/SW)erf ]
02+
1 _ _ SP-Bereich (0,22 MAC) = __——
01 : !
! i
] ' H
———0 ] ] i — ; —t—
a3 -0, ! 0,1 02! 0,3 ola
01 £ I !
: v v
-0’2 €
1 Xce-ac/Cmac
0,3 E,
-0,4 + )
vordere SP-Lage hintere SP-Lage

Abbildung 9.1:  Ermittlung der Hohenleitwerksflache nach [Hafer 93]

Es folgt eine minimale Hohenleitwerksflache von S,=0,22:S,,=0,22-102m?=22,44m?. Zum
Vergleich: Die Leitwerksprognose | lieferte S§,=23,16m?, die Abweichung vom alten Wert be-
tragt 3,2%. Fur die weiteren Berechnungen soll jedoch die HLW-Fl&che aus dieser Prognose
S4=22,44m2 dimensionierend sein, dadie, Leitwerksauslegung Il Berechnung* praziser ist.

9.2 Seitenleitwerk
Das SLW wird hier nur nach der Steuerbarkeitsforderung ausgel egt.

Der dimensionierende Fall ist der Ausfall eines Triebwerks beim Start. Das TRW, das
symmetrisch zum ausgefallenen TRW angeordnet ist, erzeugt ein Giermoment Ng (um die
Hochachse), das vom Widerstand des ausgefallenen TRW noch um Np vergréi3ert wird.
Dieses gesamte Giermoment muss nun durch den Auftrieb am SLW mit ausgeschlagenem
Ruder ausgeglichen werden. Daraus ergibt sich nach Gl. (11.43) [ScholZ] eine erforderliche
SLW-Héche:

Ng + Ny

1 c ,
5 1Y% m/MCZ D§F Eﬁw:| HCL,J)theory [K [K/\ D]v

(CL,J )theory

S = (9.22)
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Das Giermoment des aktiven Triebwerkes ist definiert:

189901
NE = TO EyE =

[2,83m = 458610,9Nm (9.23)

Wichtig ist, nur den Startschub eines einzelnen Triebwerks einzusetzen, das andere ist ja
auf3er Betrieb. ye gibt den Abstand des ausgefallenen Triebwerks zur Symmetrieebene an und
ist anhand des Originalflugzeugs bekannt.

Das Giermoment durch den Widerstand des ausgefallenen TRW liegt bel etwa 25% des
Momentes durch das gegenuiberliegende aktive TRW (Jet mit drehendem Fan und hohem
Nebenstromverhdtnis):
Ny =0,25[N; =114652,7Nm (9.24)
Somit wird das Gesamtgiermoment:
Ng + Np = 573263,6Nm. (9.25)
Der Start wird in Meereshdhe (p=1,225kg/m?3) durchgeftihrt. Die Mindestfluggeschwindigkeit
bei Triebwerksausfall (minimum control speed) vy ist die Mindestgeschwindigkeit die

erforderlich ist, um das Flugzeug bel einem Triebwerksausfall steuerbar zu halten. Sie liegt
ca. 20% Uber der Uberziehgeschwindigkeit in Startkonfiguration:

Vye =120 15 =V e =6215m/s (9.26)
Die Abhebegeschwindigkeit ist der Gleichung (2.8) entnommen.

Der eforderliche Seitenruderausschlag ist auf J.=25°=0,4363rad beschrankt, nach
Gl.(11.41) [ScholZ]. Der Faktor

C
Lo (9.27)

CL,(S,theory

kann dem Bild E.2 [ScholZ] entnommen werden. Zun&chst muss hierfir das Verhéltnis

C
La (9.28)

L,a theory

c

bestimmt werden. Nach Bild 7.9 [ScholZ] ist dieses Verhdltnis gleich 0,86. Somit entspricht,
bei einer relativen Rudertiefe von (ci/c) = 0,25, der Faktor nach Gl. (9.27) einem Wert von
0,78.
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Fur das gewahlte NACA 0015-Profil (vgl. Kapitel 7.2) kann ebenfalls aus Bild E.2 ein Wert
fur (cLs)meory VOn 4,15 1/rad ermittelt werden. Der empirische Korrekturfaktor fr grofe
Klappenausschlége betragt nach Bild E.1 [Scholz] K’=0,645. Der empirische Korrekturfaktor
zur Berlicksichtigung der FHgelpfeilung K, ist bereits in Kapitel 5 bestimmt worden und ist
gleich 0,87.

Der tatséchliche SLW-Hebelarm liegt bel Iy=Xo 2smac s~ Xo25macw =13,68m.

Nach dem Einsetzen dieser Werte in Gl. (9.22) ergibt sich die aus Steuerbarkeitsgriinden
erforderliche SLW-Flache:
Sy = 22,22 2

Der hier berechnete Wert ist groRer als der im Kapitd 7.2 ermittelte (Leitwerksauslegung I:
S,=19,38m?). Die Ergebnisse aus diesem Kapitel sind jedoch genauer als die aus Kapitel 7.2.
Es wird damit eine SLW-Fl&che von 22,22 m? dimensionierend sein.
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10 Fahrwerk

10.1 Art desFahrwerkes

Die Boeing 737-300 soll mit einem Bugfahrwerk (nose gear, NG) mit zwei Radern und einem
Hauptfahrwerk (main gear, MG) mit zwei Beinen unter den Figeln ausgestattet werden.
Jedes Hauptfahrwerksbein besitzt einen Satz Zwillingsréder. Bel der Festlegung der Lage und
Lange der Fahrwerksbeine missen unterschiedliche Kriterien berticksichtigt werden. Anhand
des Vorbildes missen die Anzahl, Lange und Lage aller Fahrwerksbeine vorlaufig festgelegt
werden. Daraufhin kann man tberprifen, ob die Anforderungen an das gesamte Flugzeug bel
Bodenbewegungen erfillt werden.

10.2 Position des Fahrwerkes

Um die Position bestimmen zu konnen, wird im ersten Schritt die Lange der Fahrwerksbeine
zwischen der Rumpfunterkante und einem ebenen Rollfeld abgeschétzt. Fir den
Beladezustand ,, Betriebsleermasse” wird ein Abstand von z ,=1,17m angenommen. Dies soll
sowohl fur das Bugfahrwerk als auch fir das Hauptfahrwerk gelten, so dass der Gang in der
Kabine horizontal ausgerichtet ist.

Die Spurweite des unter den Tragfligeln angebrachten Hauptfahrwerks betrage y,=5,23m
(track).

Die Lage des Schwerpunktes z-g in Bezug auf die Unterkante des Rumpfes, bezogen auf die
Hochachse des Flugzeuges, soll in der Tabelle 10.1 bestimmt werden.
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Tabelle 10.1: Schwerpunkt (Rumpfunterkante) der B737-300

Massegruppe Masse SP-Lagevonder Masse: SP-Lage

[kg] Rumpfunterkante

Zcg [M]
Rumpf 7020,04 2,00 14040,08
TRW-Gondeln 1258,26 0,34 427,81
Triebwerke 4799,15 0,00 0,00
Systeme 8057,43 1,30 10474,66
Flige 5054,36 0,50 2527,18
Hohenleitwerk 992,43 3,8 3771,23
Seitenleitwerk 611,95 6,75 4130,66
Bugfahrwerk 360,30 -0,68 -245,00
Hauptfahrwerk 1942,71 -0,68 -1321,04
X=MOEW 30096,63 33805,58
Gesamtschwerpunktlage  von 1,12

der Rumpfunterkantelm] zqg

Der Abstand xy_c des Hauptfahrwerkes zur Rumpfnase soll so grof3 sein, dass die beiden
Fahrwerksbeine in etwa der x- Position der 75%- Linie der mittleren aerodynamischen
Flugeltiefe cyac positioniert seien, damit das Fahrwerk problemlos zwischen den Stegen des
Biegetorsionskastens in den Figel bzw. Rumpf einfahren kann:

Xue = Xiemac T 0,750, c =14,27m+0,7508,73m=17m (10.1)

Der Abstand zwischen Haupt- und Bugfahrwerk Xy g betragt beim Vorbild etwa 38% der
Rumpflange. Ubertragt man diese Verteilung auf den Nachentwurf so erhalt man:

Xuio e = 0,380, =0,38[B2,66m =12,45m (10.2)

10.3 Bodenfreiheit der Flligelspitze

Die Spurweite und die Lange der Hauptfahrwerksbeine missen so gewahlt werden, dass es
bei lateraler Rotation um 7,5° zu keiner Berlihrung des Tragfligels oder der Triebwerke mit
dem Boden kommen kann (lateral ground clearance). Das Problem wird grafisch zu gelost.
Fur die gewéhlte Fahrwerksanordnung ergibt sich gemal? der Front-Ansicht Abbildung 10.1
ein maximaler lateraler Winke von p=14,6°.
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p— 10.75m 4—|

Jr

! 28.88m ‘
L 5.23m —w

Abbildung 10.1: Bodenfreiheit der Fliigelspitze, Front-Ansicht

10.4 Heckwinkel

Heckkonus und Lange der Hauptfahrwerksbeine sollten aufeinander in der Wel se abgestimmt
sein, dass beim Rotieren wéahrend des Startvorgangs kein Aufsetzen des Heckkonus auf
ebener Startbahn zustande kommt. Der Heckwinkel sollte in Bezug auf das Rotieren weder
unnétig grol3 sein noch darf er zu klein werden. Der Heckwinkel wird graphisch, bei
gewahlter Hauptfahrwerkslage, mit ay=13,6° dimensioniert (s. Abb. 10.2).

10.5 Kippwinkel in Langsrichtung

Das Hauptfahrwerk muss sich bezogen auf die x-Achse des Flugzeugs (in
Rumpflangsrichtung) so weit hinter dem Schwerpunkt befinden, dass eén Umkippen in
Langsrichtung unmdglich ist (longitudinal tip-over criterion for tricycle gears). Die z-
Koordinate des Flugzeugschwerpunktes z. ist ebenfalls mit einzubeziehen. D.h.: Verbindet
man in der Seitenansicht des Flugzeuges den Schwerpunkt mit dem Bodenberthrpunkt des
HFW und erzeugt eine zusétzliche Gerade durch das HFW, welche senkrecht zum Rollfeld
Ist, so muss der Winkel ¢ zwischen beiden Geraden nach [Roskam Il] mindestens 15°
betragen. Diese Forderung ist gemal3 der Seitenansicht Abbildung 10.2 erfillt, denn y betragt
ca. 20°. Es wurde die hinterste Schwerpunktlage (Schwerpunktbereich: 0,22MAC) als
ungunstigster Fall zur Winkelbestimmung zugrunde gelegt:

C.G. most bwd. = XL emac T XcoLEmac T 0,5-0,22 - Cvac = 15,31m. ( 103)

Die einzelnen Werte fur die Summanden wurden dem Kapitel (8.3) entnommen.
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= 17m -

- 153 1m —————————m C.G. most bwd.

\{—\3 20°

H ]
. ponpooonDann unounﬁ{:n

] O ]

12.45m —————n=

=il 32.66m

Abbildung 10.2: Seitenansicht; Heckwinkelbestimmung; Kippwinkel in Langsrichtung

10.6 Kippwinkel in Querrichtung

Damit wahrend des Rollens am Boden das Flugzeug in den Kurven nicht umkippt, darf der
hintere Schwerpunkt (most aft C.G.) unter Berticksichtigung einer gegebenen Spurweite des
HFW nicht zu hoch liegen. Der Kippwinke in Querrichtung (lateral tip-over angle) sollte
nach [Roskam I1] 55° nicht Uberschreiten. In diesem Fall liegt der Kippwinkel bei ¢y = 44,19°.

Y= b1y19°
MG. MOST AFT C.6

—

Abbildung 10.3: Kippwinkel in Querrichtung
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10.7 Reifenauswanhl

Die berechnete Abflugmasse liegt bel my10=58554 kg; dies entspricht 129112 Ib. Nach
Tab.9.2 [Roskam 1] werden fur Verkehrsflugzeuge dieser Grélenordnung Ublicherweise
40x14 ' -Reifen am Hauptfahrwerk und 24x7,7''-Reifen am Bugfahrwerk verwendet. Der
erforderliche Reifendruck (tire pressure) liegt fur das Hauptfahrwerk bei circa 170 Ib/in? (psi)
und fir das Bugfahrwerk bei etwa 170 Ib/in2.

10.8 Load Classification Number (L CN)

Die Load Classification Number folgt nach [Torenbeek 88] fig.10-1 aus dem Reifendruck
und der Equivalent Single Whedl Load (ESWL). Die ESWL, eine Last, welche bei fiktiver
Betrachtung nur eines Reifens den gleichen Effekt auf die Rollbahn ausibt wie das
tatséchlich vorhandene Fahrwerk, ist der Quotient aus der Last auf einem Fahrwerksgestell
und e nem Reduktionsfaktor:

total load on oneundercarriage assembly
reduction factor

ESWL =

(10.4)

Die maximale Last auf einem Hauptfahrwerksgestell Lycmax liegt bel  hinterer
Schwerpunktlage vor; sie betragt:

Lmeme=Muro [Radstand-(Xvc-Xce bwa)]/(2-Radstand) (105)
=58554,21 kg [12,45m-(16,46m-14,69m)]/(2-12,45m)
=25114,82 kg
=55378,17 Ib.

Die Umrechnung in pounds erfolgt, da in den Diagrammen nach [Torenbeek 88]
angelsachsische Einheiten verwendet werden. Um den Reduktionsfaktor nach fig.10-2
bestimmen zu kdnnen, muss zunéchst die Reifenkontaktflache A berechnet werden:

A = Lyeme _ 55378,17Ib

= = = 325,75in?
tire pressure 170Iy ,
in

(10.6)

Weiterhin ist die Konsistenz des Untergrundes nach [Torenbeek 88] bel einer konservativen
Annahme mit L=45in anzusetzen. Der Abstand der Rader von einem Hauptfahrwerksgestell
betragt Sr=33,59in. Somit wird der Reduktionsfaktor zu 1,34.
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Nach Gl. (10.4) ist die ESWL dann:

55378,17Ib

ESM = =41336,73lb (10.7)

Mit einem Refendruck von 170Ib/in?2 wird nach fig.10-1 [Torenbeek 88] eine LCN=61
erreicht.
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11 Polare

Zwischen Widerstand und Auftrieb des gesamten Flugzeuges besteht ein mathematischer
Zusammenhang der in diesem Kapitel dargestellt wird. Eine Polare kann ndherungsweise
formuliert werden in der Form:

C. 2

(11.1)
TUALE

CD :CDO +CDi :CDO +

Zur Berechnung des Widerstandes wird eine in der Literatur vorgeschlagene Methode der
Widerstandsaufteilung gewahlt. Es handelt sich um die Berechnung der Einzelwiderstande
der Flugzeugkomponenten. Der Nullwiderstand wird beschrieben durch die Form:

Copo = zn;(cm [FF, (@, GS;LJ (11.2)

c=1 ref

Darin ist C;. der jeweilige Bewert des Reibungswiderstandes, FF, ein Faktor, der den
Formwiderstand berticksichtigt, Q. bewertet den Interferenzwiderstand bezogen auf den
Rumpf und S,edSe ist das Verhdltnis aus umstromter Fache der entsprechenden
Komponente und Referenzfltigelfl&che.

Fur die folgenden Berechnungen der Reynolds-Zahlen wird die kinematische Zahigkeit der
Luft in der Flughdhe h,=10,668 km benétigt. Es wird eine niedrigere Rei seflughthe gewahlt
asin Kapitel 2.5 Gl. (2.23) ermittelt. Es handelt sich in diesem Entwurf um ein Kurz-oder
Mittelstreckenflugzeug, das in der Flugzeit kaum in die Hohe von 12,13 km vordringt. Aus
diesem Grund wird die kinematische Zahigkeit fir eine Hohe von 10,668 km nach Blatt 1.2
[SML] der ISO-Standard-Atmosphére verwendet.

Viosoam = 3 777634107° m (11.3)

<

-

Die gewahlte Reiseflughdhe entspricht der des Originalflugzeuges.

Fur alle Flachen ist es wichtig zu wissen, wie rau die Oberflachenstruktur ist.
Der Reibungswiderstandsbeiwert ist in laminarer Stromung

Ci 1amina =1,328/+/Re . (11.4)
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Bel turbulenter Stromung ist

c _ 0,455 | (115)

f turbulent (Iog Re)2’58 [(ﬂ_+ 0,144|:|M 2)0,65

Durch eine relativ raue Oberflache wird der Reibungswiderstand C hoher sein als

f turbulent
durch Gl. (11.4) beschrieben. Dieser Effekt wird durch die sog. "cut-off Reynoldszahl
berticksichtigt. Fur Geschwindigkeiten M < 0,9 gilt nach [ScholZ] Gl. (13.19)

| 1,053
Re,, o = 38,21[&) (11.6)

mit k=0,00635mm fir glatte Farbe und | fir die Lange des langs zur Anstrdmung angestellte
Profil. Wenn die errechnete Reynoldszahl Re=vIl/v kleiner als die "cut-off Reynoldszahl’
ist, was in diesem Kapited immer der Fall sein wird, ist fur C die normale

f turbulent

Reynoldszahl zu verwenden.

11.1 Flugel

Um den Reibungswiderstandsbeiwert C;,, fur den Flugel bestimmen zu konnen, muss
zundchst der Antell laminarer Stromung Kaminae d0geschétzt werden. Hierfur wird ein Wert
von 10% angenommen. Nach Gl. (13.21) [ScholZ] |&sst sich schreiben:

C,,=k [T +(1-k [T (11.7)

f,w laminar f laminar Iaminar) f turbulent

_1328_ 1328 _ 1328 =28400"  (118)

mit: Cs laminar = =
a JRe \/VCR (€, 0 J 220m/ s[3,73m

% 3,777610°m?/s
Und: Cf turbulent = 0’455 = ( 119)
, (Iog Re)z_ss [(ﬂ. +0144M 2)0.65
Cf Jturbulent = 0’455 0.65 = 2,529 D.O_S

(log(2185007 ) thh+ 0144 10,745?)
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Somit ergibt sich fur den Flligel oberflachenreibungsbeiwert:
C;, =01[R,8410 +0,9[2,529[10"° = 2,3042[10°°.

Nach Gl. (13.22) [ScholZ] betragt der Formfaktor fir Flugel und Leitwerke FF, :

FF, = {1+%[ﬂt/c)+100[ﬂt/c)4} EﬁL34EM 018 [ﬁcos¢m)°'28] (11.10)

Die Dickenriicklage x; ist nach [Abbott] fur das verwendete NACA 63,-615 Profil x=0,35.
Die reative Profildicke betrégt 0,15 und die Reiseflugmachzahl war Mcg=0,745. ¢, ist in
obiger Gleichung der Pfeilwinkel der Linie maximaler Profildicke (in folgender Gleichung
wird dieser gesuchte Winkel jedoch mit ¢, bezeichnet):

tan¢n:tan¢m—iEEn_mG1_—/‘}:>
A [ 100 1+4

4 EEss— 25 1-0,24

(11.12)

tan¢35 = tan¢25 -

= @, =2352° mit @, = 25°
7911 100 1+ 0,24} Pss Pos

Nach Gl. (11.10) wird somit der Formfaktor fir den Flugd zu:

FFy = 1,5487.

Der Interferenzfaktor Q fur den Figel eines Tiefdeckers ist nach [Scholz] Tabelle 13.4 bel
vorhandener Fliigel-Rumpf-Ubergangsverkleidung QW=1.

[Torenbeek 88] liefert eine Abschétzgleichung fir die benetzte FHiigelfache:

S =205 [€1+ 0,250t/ c), &%} (11.13)

exp,W

Die freiliegende Fliigelfl&che betragt etwa Seq,w=102m"-3,76m(4,71m=84,29n7’. Die relative
Profildicke an der Fllugelwurzel (t/c), sowie das Verhdltnis der relativen Profildicken
Flugelwurzel/Fluge spitze T ist bereitsin Kapitel 4 bestimmt worden.

Demnach wird die benetzte Fliigelflache zu: Sye,,=173,8n7.

Der Nullwiderstandsbeiwert des Fliigels wird schliefdlich zu:

2
Coow =C4 [FF, [Q, Gsic,ﬂ =2,3042010°° [1,548701 175 8n; -

ref

6,08010%°. (11.14)
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11.2 Hohenleitwerk

Die Reynoldszahl der HLW-Strémung ist:

m
220" 2,47m
ReH _ VE:MAC,H - S rnz :1,445D.07 ( 1115)
v 3,7776010°
S
Nach Gl. (11.4) wird
Cf Jaminar,H = 3’494 D-O_4 . ( 1116)
Nach Gl. (11.5) wird
Cf JSturbulent,H = 2!696 D-O_3 ( 1117 )

daraus ergibt sich ein Reibungswiderstandsbeiwert nach Gl. (11.7)
C,, =010B49410" +0,9[2,696[10° = 2,461(10°°

Bel einem Normalleitwerk ist der Interferenzfaktor gemal3 [Scholz], Tabelle 13.4 fur tbliche
Leitwerksausfuhrungen Qn=1,04. Fur den Formfaktor FFy besitzt die fur den Flige
verwendete Gleichung ebenfalls Gultigkeit:

FF, = {1+ % ft /) +100Cft/ 0)4} E[IL34 M % Eﬂcosqu)"'zs] (11.18)

Die Dickenrticklage x; ist nach [Abbott] fir das verwendete NACA 0009 Profil x.=0,3. Die
Profildicke an der Wurzel betrégt t/c=0,12. ¢, ist in obiger Gleichung der Pfeillwinkel der
Linie maximaler Profildicke:

4 n—md.—)lH
tang_ =tang_ —
9, P A EE 100 1+/‘H} (11.19)
4 30—25D'I.—0,26 .
= - = 29° =30°
tang,, =tang,, » 5’15% 100 1+0,26:|:>¢30 9° mit @, ,5 =30

Damit ergibt sich FF, zu 1,4249.

Die benetzte Flache des Hohenleitwerks:

Swn =208, E€1+0,25[ﬂt/c)r dﬁj (11.20)
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mit: Sepn = 1208, =1,2[22,44m* = 26,93m*
S, = 202693me 011+0,2512 - 04 D26 ) _ 55 oge
’ 1+0,26

Fur den Nullwiderstandsbeiwert des Hohenleitwer ks ergibt sich somit

S
Coon =Cyw [FF, [Qy Elgi':» (11.21)

ref

Coony =2,461 [107° [1,4249 [1,04 Bl% =197710°°

11.3 Seitenlaeitwerk

Die Reynoldszahl der SLW-Stréomung ist

m
220" @m
Re= \Y EMAC,V - S — =234 o’ ( 11.22 )
v 37776010° —
S
Nach Gl. (11.4) wird
Ci ammary = 27450107, (11.23)
Nach Gl. (11.5) wird
C =250107 (11.24)

f turbulent,V

daraus ergibt sich ein Reibungswiderstandsbeiwert nach Gl. (11.7)

C,y =01[2,745[10™ +0,9[2,5[10° = 2,2796[10°°

Bel einem Normalleitwerk ist der Interferenzfaktor geméal3 [Scholz], Tabelle 13.4 fir das SLW
ebenfalls Q,=1,04. Fir den Formfaktor gilt wieder:

FF, = [1+ % fft / c)+ 200 {t /0)4} E[ﬂ,34 ™ °* {cos ¢m)°’28] =16374  (11.25)
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Die Dickenrticklage x; ist nach [Abbott] fir das verwendete NACA 0015 Profil x=0,3. Die
relative Profildicke betragt t/c=0,15 und die Reiseflugmachzahl ist Mcg=0,745. ¢, ist in
obiger Gleichung der Pfeilwinkel der Linie maximaler Profildicke (in folgender Gleichung
wird dieser gesuchte Winkel jedoch mit ¢, bezeichnet):

_ _ 4 1n-m 1.—/1\,

tang, =tang,, A EE 100 1+AJ (11.26)
_ _ 4 130-251-031 _ o . P

tangy, = tang, , :LSGEE 100 D11+0,3J = Py = 32,32 mit @, 55 =35

Benetzte Flache des Seitenleitwerkes:

Swv = 2B,y E€1+0,25 t/c). %} (11.27)
mit Sepv =1208, =1,2[P2,22 = 26,66m’
= S, = 2[26,66m? [€1+ 0,251 %ES@flJ = 54.46m?

Der Nullwiderstandsheiwert des Seitenleitwerksist folglich:

Spe. _ 46 _
Coov =C;y [FF, [Q, E—I%V =2,2796107° [1,6374 D,04E15f0—2 =2,07300°° (11.28)
11.4 Rumpf
Die Stromung um den Rumpf ist zu 25% laminar. Die Reynoldszahl betragt:

vIil;  220m/s[B2,66m
v 37776 10° R/ s

Re; = =1,9107 [10°

(11.29)

Nach Gl. (11.4) wird

C =9,61010°°. (11.30)

f laminar, f
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Nach Gl. (11.5) wird

C =1852010° (11.31)

f turbulent, f

daraus ergibt sich ein Reibungswiderstandsbeiwert nach Gl. (11.7)
C,, =0,25[9,6110° +0,75[1,852[10° =141310°°
Der Formfaktor fur den Rumpf ist nach [DATCOM 1978]:

|
60 (,/d)_,, 60 L (3266m/388M) _ 1o 11 30)

FF, =1+
(I,/d,)® 400 (32,66m/ 3,88m)? 400

Der Interferenzfaktoren des Rumpfesist: Q=1.

Die benetzte Flache von Rumpfen mit zylindrischem Mittelteil ist nach [Torenbeek 1988]
bzw. Gl. (13.8) [ScholZ] fur Rumpfschlankheitsgrade = 4,5:

2/3
S, =, 0, 01--2| i+t |=
’ A A2 (11.33)
Sue 1 = 77[3,88M[B2,66m{1-2/8,4)*'° [{1+1/8,4?) = 332,255n®

Schliefdlich wird der Nullwiderstandsbeiwert des Rumpfes zu:

S 2
Coor =Cy ¢ IFF [Q Gsﬂf =14130107 (1121611 3126255? =5160107° (11.35)
' ' m

ref

11.5 Triebwerksgondeln

Die Stromung an den TRW-Gondeln sei vollstandig turbulent; d.h., die Reynoldszahl wird
anhand der abgeschatzten Gesamtlange der Triebwerksgondel (nacelle) bestimmt:

v, _ 220m/s[4,75m (11.36)

Re, =—=2 = = =2,7789010’
v 37776110 m?/s
Daraus folgt ein Oberflachenreibbeiwert von:
i 0455 =2,438[10°° (11.37)

= (Iog Re) 2,58 [ﬂl+ 0144M 2)0,65
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Nach Gl. (13.24) [ScholZ] berechnet sich der Formfaktor fur Triebwerksgondeln mit:

FEoo1e 035 g, 035 oo, (11.38)

1+ =
" (1./d) (4,75m/ 2,5m)

Der Interferenzfaktor bei Triebwerksbefestigung am Higel betréagt Q.=1,3 nach [ScholZ],
Tabelle 13.4, wenn der Abstand zum Flugd kleiner ist als der Triebwerksdurchmesser.

Nach [ Torenbeek 88] setzt sich die benetzte Flache der Triebwerksgondel zusammen aus:

Swet,n = Swet,fanoowi. + Swet,gasgen.

+ Soe. g (11.39)

Dabel lassen sich die einzelnen Summanden nach [Scholz GI. (13.12) und GI. (13.13)
abschétzen mit:

I D
S o, =1 (D, 12+ 0,352 +08L 21 41351 -1 |3°% | = (11.40)
: : . [, D, |. ) D,
Swet fancow. — 3,80m2,0mma2+ 0,35 Dp’gsm +0,8 0’95m D"50m +11501— 0;95m |j|-.90m N
fanco 380m ' 380M(2,0m 380m ) ~2.0m
Swa’fan onl. — 23,2322m?
und:

5/3
1 D D
Suet gas gen. = THy Dy 1_5[]1_D—eg] [{1—0.18 [EI—QJ
9 g

5/3
S.. . =x0,75mmmi1-—f1- 20" ;118 &M -
925 gen. 3" 09m 0,75m

S = 2,0368m>2.

Wet ,gas gen.

J - (11.41)

Weiterhin ist nach Gl. (13.14) [ScholZ]:

S

wet , plug

S

wet , plug

S

wet , plug

=0,7[nll, D, = (11.42)
=0,7Jr0,3m0,19m =
=0,12534m?
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Die gesamte benetzte Flache beider Treibwerksgondeln ist dann nach Gl. (11.39):

ﬁl’]: ’ m+1 m+, m-) = y me.
Swetn = 2[{23,2322m?+2,0368m?+0,12534 %) = 50,792

Der Nullwiderstandsbeiwert der Triebwer ksgondeln ist demnach:

S 2
Coop =Cy . [FF, R, I = 2438010 (11474 DﬂsaEfc’;igT =18108[10°° (11.43)
’ ' ref m

11.6 Pylone

Es stehen nur sehr wenige Angaben der Pylone zur Verfligung, daher ist die Berechnung sehr
kurz gehalten. Die Reynoldszahl wird anhand der abgeschétzten Gesamtlange der Pylone
bestimmt:

vl
Re = p _ 220m/ s[4,3m

o = — 2515610’ (11.44)
v 3,7776107°m“ /s

Eswird davon ausgegangen, dass die Strémung vollstandig turbulent sei:

(11.45)
0,455 =2,475007

f.n

" (logRe)*® [fL+0144M2)*®

Um den Formfaktor fir den Pylon FFp zu bestimmen wird ndherungsweise davon
ausgegangen, dass die Gl. (11.38) ebenfalls an dieser Stelle gilt:

035 035
FF, =1+— =1+ ’ =108
T, Ihy) T (430m/am) a (11.46)

Der Interferenzfaktor der Pylonen soll dem der TRW-Gondeln entsprechen und betragt
Qp,=1,3. Die benetzte Flache beider Pylone wird abgeschatzt durch:

Suep = 213,30mD,5m = 4,30m? (11.47)
P

Der Nullwiderstandsbeiwert der Pylone ist demnach:

S 2
Coop = Ci,p [FF, [Q, B> = 2475110 1,08 D,st-lig’z% = 01467107 (11.48)

ref
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11.7 Gesamtnullwider stand

Die Summe der oben berechneten Einzelnullwidersténde ergibt den Gesamtnullwiderstand:

Coo = Choow +*Cpoon * Cooy *Cpot +Cpopn +Cpop =
Cpo = (6,08+1,977 +2,0731+516+1,8108+ 0,1467) (10 = (11.49)
Cp, =17,248110°°

11.8 Wellenwiderstand

Der Wellenwiderstand l&sst sich durch die Gleichung (13.25) [ ScholZ] ausdriicken:

b
ACD,W:a[ﬁ M__ J . (11.50)

crit

Die Parameter a, b und Mg;; sind dabel aus den Messdaten zum Wellenwiderstand einer
Lookheed C-5A Galaxy entstanden, nach [Scholz], Tabelle 13.5. Dieses Flugzeug wurde als
Bezugsgrol3e gewahlt, da die Reisefluggeschwindigkeit (vcr=232m/s) und die Machzahl des
Widerstandsanstiegs (Mpp=0,79) mit den ermittelten Daten fur die Boeing B737-300
(Ver=220m/s;Mpp=0,745) am besten Ubereinstimmen. An dieser Stelle wird jedoch
vernachlassigt, dass die C-5A Galaxy um etwa das sechsfache grof3ere Abfluggewicht hat.
Somit ist der Wellenwiderstand:

0,745

AC =0,1002

D,wave

4,77
1} =1,35460107 (11.51)

11.9 Oswald-Faktor und Gesamtwider stand

Der Oswald-Faktor wurde in den vorangegangenen Kapiteln fur den Flugzustand immer mit
einem Wert von e=0,85 angenommen. Nach [Howe 2000] lasst sich der Faktor aber
beschreiben durch:

1
- 1152
(1+012 (M ¢y ]2+ 0242+ T (A) AL/ ©)° | OLIBN, +1) (11.52)
| (COS¢25)2 (4+ A)0,8
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Ne entspricht der Anzahl der Triebwerke auf dem Fllge; d.h., wenn keine TRW auf dem
Flugel angebracht sind ist N.=0.

f(A) ist dabei nach Gl. (13.27) [ScholZ] zu ermitteln:
£(1)=0,0050{L+150{A -0,6)°)=0,005({1 +15({0,24 - 0,6)?)= 59720  (1153)

Nach Gl. (11.52) ergibt sich daraus ein Oswald-Faktor von:
e=0,7844 (11.54)

Mit diesem errechneten Oswald-Faktor lasst sich Gl. (11.1) genau bestimmen.

B _ Cc.2 _ 0,627° _ i
C, =Cpy+Cp, =Cpp + =0,01725 + =37,42010 (11.55)
TALe T7,9100,7844
Die genaue Gleitzahl ist nun ebenfalls Bestimmbar:
D).« Cp 003742

Dies bedeutet eine Abweichung zu der in Kapitel 2.5 ermittelten Gleitzahl von 0,5%.
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12 Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs,
DOC)

Die Berechnung der DOC erfolgt nach der Methode der Association of European Airlines
(AEA 1989a). Diese Methode berticksichtigt die einzelnen Kostenelemente Abschreibung,
Zinsen, Versicherung, Kraftstoff, Wartung, Personal und Gebuhren, die addiert werden, um
die gesamten direkten Betriebskosten des Flugzeugs zu erhalten; nach Gl. (14.11) [ScholZ]
ist somit:

CDOC = CDEP + CINT + CINS + CF +CM +CC + CFEE' (121)
Die DOC kénnen auf verschiedene GrofRen bezogen werden, z.B. auf die Flugstrecke,

Flugzeit, Nutzlast oder die zurlickgelegten Sitzplatz-Kilometer. Im vorliegenden Fall werden
die Kosten pro Flugzeug und Jahr (Cpoc=Carca) bestimmt.

12.1 Abschreibung

Die Abschreibung ist in diesem Fall die Verteilung der Wertminderung (Differenz aus
Anschaffungspreis und Restwert) des Flugzeugs auf die Nutzungsdauer Npgp.

P, [El_ P esicua J
tot
_p_ P
CDEP - Ptotal Prwdual - total (122)

nDEP r‘IDEP

Die vorgesehene Nutzungsdauer liegt bei der AEA-Methode bei nper=14 Jahren fir Kurz-
und Mittelstreckenflugzeuge und der relative Restwert bei 10% des Kaufpreises nach Tab.
14.5 [ScholZ].

Der gesamte Kaufpreis Py besteht aus Anteilen fir den Auslieferungspreis Pygiver, und fir
Ersatzteile Ps. Der Audlieferungspreis kann abgeschétzt werden Uber die max. Startmasse, die
Betriebsleermasse oder die Anzahl der Sitzplédtze. Die Preise beziehen sich auf das Jahr 1999,
sie missen also noch mit einem Inflationszuschlag versehen werden. Dabei wird von e ner
mittleren jahrlichen Inflationsrate von 3,3% ausgegangen. Der Inflationsfaktor ke betragt
dann nach Gl. (14.53) [ScholZ]:

Ko = (1+0,033)%19%) =1102 (12.3)
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Somit liefern diedral Abschatzmethoden:

* Abschétzung tber myto:

. _ I:)deIivery ; Pdelivery ~
Nach Gl. (14.24) [ScholZ] ist P, = —— My Ke Mit = 500 US$/kg

elivi
ery MTO mMTO
fur Kurz- und Mittelstreckenflugzeuge.

Demnach wére Pygivey=500 US$/kg-58554,21kg- 1,102 = 32,27Mio USS.

*  Abschétzung tber mgg:

. _ PdeIivery . I:)deIivery -
Nach Gl. (14.25) [ScholZ] ist P, T Mo K\ Mit = 860 US$/kg.

elivery —
E mOE

Demnach wére Pygj,er, =860 US$/kg-30096,63kg-1,102 = 28,53Mio US$.

* Abschatzung Uber Nyqy:

. _ I:)delivery . I:)delivery -
Nach GI.(14.26) [ScholZ] ist P, n_ [k, mit ———= 265000 US$.
n

divery — pax —NINF
pax n pax

Demnach ware Pygivey=265000 US$:139:1,102 = 40,59Mi0 USS.

Der Mittelwert Uber die drei Ansétze liefert Pygivey=33,80Mio USS.

Der Preis fir Ersatzteile setzt sich aus einem Triebwerks- und einem Zellenanteil zusammen,
die jewells Uber einen Prozentsatz vom Audieferungspreis gegeben sind. Nach Gl.14.27
[ScholZ] ist:

Ps = (ksar* Par+ Ksg' Ne* Pe) * King (124)

Der Zdlenpreis ist nach Gl. (14.28) [Scholzl der Flugzeugpreis ohne Triebwerke, also
PAF:PdeIivery_nE'PE:3318OMio US$—2PE Laut Tab.14.5 [S:hOlZ] ist kS,Aonal und kS’EZO,B.
Nach [Jenkinson 1999b] lasst sich der Triebwerkspreis abschdtzen mit:

oot 189901N \*
j =293$[ﬁT] =315MioUss  (12.5)

In Gl. (12.5) muss der Startschub eines Triebwerks in die Gleichung eingesetzt werden.
Nach Gl. (12.4) ist der Preis fir Ersatzteile:

T
P. = 293US$EE Tﬁ'E

Ps=1[0,1-27,49Mio US$ + 0,3 - 2 - 3,15Mio US$] - 1,102 = 5,11Mio USS$.

Der gesamte Kaufpreis wird zu Py =Pggivery+Ps=38,91Mio USS.
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Nach Gl. (12.2) ergibt sich die Abschreibung zu:

Cow = 25MiI0YSY (12.6)

12.2 Zinsen

Unter der Annahme, dass das Flugzeug zu 100% fremdfinanziert wird, betragen die jéhrlich
zu zahlenden Zinsen ( interest) C,yt nach Gl. (14.30) [Scholz):

Cint=Pav'Prota (12.7)

Darin ist der durchschnittliche Zinssatz mit den gegebenen AEA-Daten nach Tab.14.6
[ScholZ] p,=0,0529. Der gesamte Kaufpreis wurde bereits in Kapitel 12.1 berechnet.

Die Zinsen belaufen sich somit auf:

Cnr=0,0529:38,91Mi0 US$=2,058M ioUS% ahr- (12.8)

12.3 Versicherung

Die Vesicherungskosten Ciys gegen Beschadigung (hull danage) werden pro Jahr als
Prozentsatz des Auslieferungsprei ses angenommen. Nach Gl. (14.35) [ScholZ] ist:

CINS:klNS'PdeIivery . (129)

Die AEA-Methode geht nach Tab.14.7 [ Scholz] von kinys=0,005 aus.
Die Versicherungskosten sind dann:

Cins=0,00538,80Mio US$=0,169Mi0 Us%ahr. (12.10)

12.4 Kraftstoff

Nach Gl. (14.36) [ScholZ] ergeben sich die Kraftstoffkosten pro Jahr Cr aus dem Produkt der
Anzahl der Flige pro Jahr n,,, der Masse des wahrend eines Fluges verbrauchten Kraftstoffs
Mg und dem Kraftstoffpreis Pe:

Ce=n s Me P (12.11)
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Der Kraftstoffpreis wird nach Aufgabenstellung mit 0,22 US$/kg angenommen
Die Kraftstoffmasse mg wird nun nach den Methoden des Kapitels 2.6 berechnet. Die
verbrauchte Kraftstoffmasse pro Flug war:

M _ (- 12.12
e L-m,) (12.12)

Durch Einsetzen erhdlt man mg=(1-0,777)-58554,21kg=13057,59kg.

Fir die Bestimmung der noch fehlenden GrofRe n;, (Anzahl der Flige pro Jahr) ist die
Kenntnis der Flugzeit pro durchschnittlichen Flug t; erforderlich. Die Flugzeit setzt sich nach
Bild 14.5 [ScholZz] zusammen. Wegen fehlender Daten bzw. Verfahren, um die Phasen Start,
Steigflug, Sinkflug und Landeanflug zu berticksichtigen, wird vereinfacht von einem reinen
Reiseflug Uber 3292,86km ausgegangen. Unter dieser Annahme lasst sich mit dem
Breguetschen Zeitfaktor By, aus Gl. (2.31), die Flugzeit t; berechnen. Aus dem Anhang D
Gl.D.14 [ScholZ] ist die Flugzeit somit:

M
t, =-B, On'™ = —90402sn— " = 20992,63s = 350min =583h (12.13)
m, 0,99[0,99

Daraus kann nun aus Gl. (14.72) [Scholz] die Flugzeugnutzung U,; (=Flugzeit pro Jahr)
ermittelt werden:

U,, =t, 0" =5gehn 30N _ga5n57n (12.14)
| t, +ky, 5,83h +0,750h

Die Parameter zur Berechnung der Flugzeugnutzung ky; und ky, wurden der Tab.14.11
[ScholZ] fur das Verfahren nach AEA 1989a entnommen.

Damit werden pro Jahr
U.r _332257h _

t, 5.83h

n,=

,a

570 (12.15)

Fluge durchgefihrt.

Durch Einsetzen in Gl. (12.11) erhélt man nun die Kraftstoffkosten®:

_ 1 _ o US$ 12.1
(ol _570m [13057,59kg [0,22US$/ kg = 1,64Mio Aahr (12.16)

! Durch die Einfiihrung einer Kerosinsteuer und der weltweiten Verteuerung fossiler Brennstoffe wird der
aktuelle Kerosinpreis auf 0,90 US$/kg geschétzt. Die Kraftsoffkosten wiirden sich dadurch erheblich
vergroRern (Dieser Umstand findet in der Berechnung keine Berticksichtigung).
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125 Wartung

Die Wartungskosten Cy, setzen sich zusammen aus den Anteilen Personalkosten (labor costs)
Cu.L und Materialkosten (material costs) Cyn. Sie werden zunachst auf eine Flugstunde
bezogen und anschlieffend mit der Gesamtflugzeit pro Jahr multipliziert. Nach Gl. (14.41)
[ScholZ] ergeben sich die Wartungskosten damit zu:

Cu :(tM,f [y +CM,M,f)[ﬂf [, , (12.17)
mit:
twr =  Wartungszeit pro Flugstunde,
Ly = Stundensatz, Ly=69US$/h-k,\=69US$H/h-1,102=76,04US$Hh
s = Flugzeit pro Flug, t;=5,83h
Na = Anzahl der Fllige pro Jahr, n, ;=570 1/Jahr
Cums=  Materiadkosten pro Flugstunde

Da sich die Wartungskosten fur Triebwerk und Flugzeugzelle in der Zusammensetzung aus
Lohn- und Materialanteil stark unterscheiden, werden die Gesamtkosten in die fUr die Zelle
(airframe, AF) und die fir die Triebwerke (engines, E) aufgeteilt (nach Gl. (14.43) [ScholZ)):

CM = ((tM AR f +tM E, f )DLM + CM M AF, f + CM,M E, f )[ﬂf |j]‘.lt,a ( 1218)
Die darin noch unbekannten Grof3en sind:
Wartungsstunden pro Flugstunde an der Zelle nach Gl. (14.44) [ScholZ]:

1 5 1
Uy a1 :t_£9ﬂ0 Sk_g e +6,7-

f

350000kg
M, + 75000kg

(12.19)

} fosh+0,681, )=

9010 k_z [{30096,63 - 4799,15)kg +

Y 1 |:QO,8h +0,68 [5,l3h) =
7 583n 6.7 350000kg

"' 25297,48kg + 75000kg
ty ae s = 4484MMH /FH)

Die Masse der Zelle ist durch mar=moe—mgng berechnet worden. Die dazugehtrigen Werte
sind der Tabelle 8.3 entnommen.
Materialkosten der Zelle nach Gl.(14.45) [ScholZ]:

Chi a1 =ti(4,2ELO‘6 +2,2E|.0_6%EﬂijPAF = (12.20)

f

T §3h (4,2 [107 +2,2[10° % [5,83hj [{33,80MioUS$ - 2 [(B15MioUS$) = 80,297%
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Der Preis der Zelleist in obiger Gleichung: Par=Pygivery—ePe.

Zur Berechnung der entsprechenden Grofen fur die Triebwerke der B737-300 muissen
zunédchst vier Faktoren k;...k, nach den Gl. (14.49) bis (14.52) [Scholz] mit den Daten des
CFM International CFM56-3B2 Triebwerks [aircraft engine], bestimmt werden (BPR:
Nebenstromverhaltnis, OAPR: Gesamtdruckverhdltnis, nc: Anzahl der Verdichterstufen).

k;=1,27-0,2:BPR%?=1,27-0,2-4,9°%=0,995 (12.21)
1,3 13
k, =0,4 %Qj +04=04 %} +0,4 =0,8689 (12.22)

k, =057  fur Anzahl der TRW-WEellen (ns=2)
k, =0,032[h. +k, =0,032(13+0,57 = 0,986 (12.23)

Wartungsstunden der Triebwerke pro Flugstunde nach Gl. (14.46) [ScholZ]:

1 0,4 13h
ty e, = Ne 0,210k, Tk [1+102010° UTO’Ej [E1+ t_] (12.24)
f
1 0,4 13h
= 2[0,21[0,995[0,986 [€1+ 102010™ - {18990IN/ 2)) [E1+ - 83hj

=1,2999(MMH / FH)
Materialkosten der Triebwerke nach Gl. (14.47) [ScholZ]:

08
Cumer =Ne 9156%$ [k, [qkz + k3)[€1+1,02 1o % ErTO,Ej EE1+ ];—?’h} K e (12.25)

f

0,8
=2 9,56%$ [0,995 [{0,8689 + 0,986) EEl+ 102010 % [ﬁwn [E1+ ;*8_?2]] [1102

= 84,729%$

Durch Einsetzen in Gl. (12.18) erhdt man nun die gesamten Wartungskosten:

Cy = (4,484 + L2999) E76,04@ + 80,297@ + 84,729£$ [%,83h E570i (12.26)
h h h Jahr
= 2,01Mio§
Jahr
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12.6 Personal

Die Personalkosten C¢ setzen sich aus den Kosten fur die Cockpitbesatzung (CO) und Kosten
fur die Kabinenbesatzung (CA) zusammen. Bezahlt wird ein mittlerer Stundensatz Lo bzw.
Lca fur die Blockzeit t,. Nach Gl. (14.58) [ScholZ] ist:

Cc=(Nco'LcotNea'lea) toNia (12.27)

Gemal’ der AEA1989a-Methode liegt die Blockzeit nach Tab.14.4 [Scholz] bei Kurz- und
Mittelstreckenfliigen 15 min Uber der Flugzeit t;:

t,=t+0,25h=6,08h (12.28)

Im Cockpit werden Pilot und Co-Pilot bendtigt, nco=2; bel der AEA1989a-M ethode wird von
einem Besatzungsmitglied in der Kabine je angefangene 35 Passagi ere ausgegangen, Nca=4.
Als Stundensétze werden bei der AEA-Methode fur Kurz- und Mittel streckenflugzeuge nach
Tab.14.9 [ScholZ] angenommen:

LCO:24615 U%/h,
LCA:81,0 US$/h

Damit nehmen die Per sonalkosten nach Gl. (11.29) folgenden Wert an:

Ce=(2246,5US$/h+4-81,0US$/h)-6,08n-570(1/Jahr)=2,831MioUS$/Jahr  (12.29)

12.7 Gebuhren

Die Gebihren Cge benhdten LandegebUhren, Flugsicherungsgebihren  und
Abfertigungsgebuhren. Diese Elemente werden zunéchst fur einen Flug berechnet und
anschlief3end mit der Anzahl der Fige pro Jahr multipliziert, um so die Jahreskosten zu
berechnen.

CFEE = CFEE,LD + CFEE,NAV + CFEE,GND ( 1230)
Die Gebiuhren werden auf Basis der Preise von 1989 berechnet (Jahr der Verdffentlichung der
AEA1989a-Methode). Es wird von einer hoheren Inflationsrate ausgegangen as bel den
Ubrigen Kostenelementen: pin=6,5%. Der Inflationsfaktor wird damit:

Ke = (L+ pre )22 =1,065" = 2,267 (12.31)

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



91

Die einzelnen Geblihrenelemente sind:

Landegebtihren nach Gl. (14.60) [Scholz]:

Cree.o = Ko MMyro KKy Oy, = 0,0078%$ [58554,21kg 2,267 E570f1hr = (12.32)

= 0,57959Mi0§

Jahr

Gebtihren der Flugsicherung nach Gl. (14.61) [ScholZ]:

Creenav = Knav IRL Myo Ky [y, = (12.33)
= 0,00414ﬁ [A777nm[]{/58554,21kg [2,267 [570i =

nm/kg Jahr
= 2,30Mi0ﬁ

Jahr

Bel obiger Gleichung erfolgte die Umrechnung der Reiseflugstrecke R von 3293km in
1777nm.

Abfertigungsgebuhren nach Gl. (14.62) [ScholZ]:

CFEE,GND = kGND Mg, DkINF mt,a = (12.34)
= 0192 15400kg 2,267 570 L =19 MIOUSS
kg Jahr Jahr

Die benutzten Parameter zur Berechnung der drei Gebiihrenelemente wurden Tab. (14.10)

[Scholz] entnommen.

Die gesamten Gebuihren pro Jahr betragen damit nach Gl.(12.30):

MioUS$ _ 4,869 MioUS$ (12.35)
ahr Jahr

Ceee = (057959 +2,30+1,98)
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12.8 Gesamtdarstellung

Der Gesamtbetrag der jahrlichen direkten Betriebskosten (DOC) liegt nach Gl. (12.1) bei
Cbooc=16,07MioUS$H/Jahr. Die Aufteilung der einzelnen Anteile veranschaulicht die
Abbildung 12.1:

Zusammensetzung der DOC

16%
O Abschreibung
B Zinsen
13%

OVersicherung
O Kraftstoff

B Wartung
\ OPersonal
1% B Gebihren

10%

18%

13%

Abbildung 12.1: Zusammensetzung der DOC
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13 Zusammenfassung

An dieser Stelle folgt die Zusammenstellung der wichtigsten geometrischen
Flugzeugparameter, die in den vorangegangenen Kapiteln ermittelt wurden. Zum Vergleich
werden die Daten der original Boeing B737-300 gegeniuibergestellt. Anhang A zeigt eine

Dreiseitenansicht des Flugzeuges.

Tabelle 13.1: Zusammenfassung

Entwurf Original
Allgemein
Lange Uber Alles 32,80 m 32,66 m
Hohe Uber Alles 9,00 m 11,07 m
Rumpf
Lange 32,66 m 32,18 m
Durchmesser (effektiv) 3,88 m 3,88 m
Heckwinkel 13,6° 9°
Kabinenlange 22,46 m 21,79 m
Frachtraumvolumen 32,66m?3 30,2 m3
Flugel
Spannweite 28,40 m 28,88 m
Flache 102 nv 105,4 m?
Pfeilung an der 25% Linie 25° 25°
Mittlere aerodynamische Flugeltiefe 3,73m 3,73m
Zuspitzung 0,24 0,24
Relative Profildicke 15% 12,89%
Hohenleitwerk
Flache 22,44 m? 31,31 n?
Spannweite 50m 12,70 m
Seitenleitwerk
Flache 22,22 m? 23,13 m?
Spannweite 3,77m 6,0m
Allgemeines
maximale Startmasse 58554,21 kg 62800 kg
Reichweite bel max. Nutzlast (15400 kQ) 3293 km 2922 km
bendtigter Schub der Triebwerke 189901 N 195720 N
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Anhang A

Dreiseitenansicht der Boeing B737-300

Abbildung A.1: Dreiseitenansicht

Flugzeugentwurf am Beispiel einer Boeing B737-300



	Titelseite
	Kurzreferat
	Aufgabenstellung
	Inhalt
	Verzeichnis der Bilder
	Verzeichnis der Tabellen
	Liste der Symbole
	Indizes
	Liste der Abkürzungen
	1 Einleitung
	2 Dimensionierung
	3 Rumpfauslegung
	4 Flügelauslegung
	5 Hochauftriebssysteme
	6 Querruder und Spoiler
	7 Leitwerksauslegung I
	8 Masse und Schwerpunkt
	9 Leitwerksauslegung II
	10 Fahrwerk
	11 Polare
	12 Direkte Betriebskosten (Direct Operating Costs, DOC)
	13 Zusammenfassung
	Literaturverzeichnis
	Anhang A

