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1.6) DieKostenelemente sind:

. Abschreibung (depreciation)
Zinsen (interest),
Versicherungskosten (insurance cost)
Direkte Wartungskosten (direct maintenance costs),
Kraftstoffkosten (fuel costs),
Besatzungskosten (crew costs)
Gebuhren (fees).

(Drel Kostenelemente aus dieser Auflistung waren fir die vollstandige Beantwortung der Frage ausreichend.)

1.7) ca 93kg

1.8) Von den gegebenen Mandvern erfordern der Steigflug im 2. Segment und das
Durchstartmanover (jeweils bel Triebwerksausfall) nach den Anforderungen aus JAR-25
bzw. FAR Part 25 in der Regel das héchste Schubgewichtsverhdtnis.

1.9) Dierelative Profildicke t/c und der Endkantenwinkel F .. sind zwei Parameter, die den

Auftriebsgradienten eines Profils beeinflussen. Durch den Einfluf3 dieser Parameter kann der
Auftriebsgradient eines Profils Werte annehmen, die von dem theoretischen
Auftriebsbeiwert 2p 1/rad einer ebenen Platte abweichen.

1.10) M =01 c (M =01)=08.

c(M=01) 08 08 08 _

= = =—=1
J1- M2 J1-036 064 08

M = 06: ¢ (M=06)=

1.11) Wenn alle anderen Parameter konstant bleiben gilt: Bel ...
... Steigender Fllgelstreckung A:
Die maximale Gleitzahl des Flugzeugs wird groi3er .
... steigender benetzter Fléche des Flugzeugs S,

Die maximale Gleitzahl des Flugzeugs wird kleiner.
... steigender Masse des Flugzeugs:
Die maximale Gleitzahl des Flugzeugs bleibt etwa gleich.

1.12) Der geringste induzierten Widerstand eines ungepfeilten Trapezflligels wird erreicht bei
einer Zuspitzung von etwa | = 045.

S A, s :CHSNCMAC:1>§LOOm2>Gm:30m2
H

113) Cy =——
) G S Ciac ly 10m

1.14) Nennen Sie Vor- und Nachteile einer Flugzeugkonfiguration mit abgestiitztem Flugel
(braced wing) gegentiber einer Konfiguration mit freitragendem Fligel (cantilever wing).

Flugel Vortell Nachteil
abgestitzt Masse gering L uftwiderstand hoch
freitragend Luftwiderstand gering Masse hoch
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2. Klausurteil

Aufgabe 2.1

Zunéchst wird das Flugprofil aufgezeichnet. Es werden die Flugphasen und die "Eckpunkte” des
Flugprofils benannt.

5 CR

CLB
DES

o0 4 T

Das Flugprofil: Start T/O, Steigflug CLB, Reiseflug CR, Sinkflug DES und Landung.
Benennung der "Eckpunkte" des Flugprofils.

a)

Berechnung der theoretischen Reichweite R.

Die Dauer des Steigflugs t.,, wird aus der Steiggeschwindigkeit v, und der
Reiseflughthe h berechnet:

h h _12000m

V. =— t =
CLB tos cLB Vg 6m/s

=2000s

Die Horizontalgeschwindigkeit im Steigflug v, o, ergibt sich nach Pythagoras aus
folgender Skizze:

220 m/s
6 m/s

g

Vhcie = 219.9 m/s » 220 m/s

Geschwindigkeitsvektoren im Steigflug

Bel Ublichen Steigflugparametern ist die horizontale Geschwindigkeitskomponente also fast
so grof3 wie die Fluggeschwindigkeit.

Die im Steigflug horizontal  zurickgelegte Strecke s,, wird aus der
Horizontalgeschwindigkeit im Steigflug v, o und der Dauer des Steigflugs t. .,
berechnet:

Seis = Vi as Xes = 220m/sX2000s = 440000 m = 440 km.

Die im Reiseflug zurtickgel egte Strecke betréagt entsprechend
Ser = Ver Xeg =250m/sx1lh ><3600§ = 9900000 m =9900 km .
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b)

Die theoretische Reichweite R = sist dann die Summe aus der Strecke, die im Steigflug und
im Reiseflug zuriickgelegt wurde:

R=s.5 + Sk =440 km +9900 km =10340 km .

Berechnung der "mission segment mass fractions' (Massenverhéltnisse) fur den
Steigflug und den Reiseflug.

Der Steigwinkel wird basierend auf der Skizze in Teilaufgabe a) berechnet:

.6 .
0= :arcsmgo =156

Berechnung der Breguet-Faktoren:

_L/DW 205250
SCRTSFC,xg 1740 °>981

m = 2.998X10'm

v 22
Becis = C;BS 3 5= a@osc;.56° sm= 1.708%0° m
2059 <2 -6 : o0

SFCrogg o *singy 172407081 +sin156°

Berechnung der Massenverhdtnisse:

_ _Sos 440000

Segllug: =e e =e L = 09746
b

Scr 9900000

Reiseflug: % —e %= =g 200 =(7188

Berechnung des Kraftstoffanteils m. / m,,,,, .

Die Massenverhdtnisse der anderen Flugphasen fur ein strahlgetriebenes Verkehrsflugzeug
(transport jet) werden der Literatur entnommen [Roskam ] :

m
Start, T/O: — =0995
m,
Sinkflug, DES. =099
m,
Landung, L: 7 =0992
m,
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Kraftstoffantell:
M, =T T T 5995309746 50.7188509950992 = 06855
mm, mmm,
me

=1- M4 =1- 06855=0.3145

mMTO

d) Berechnung des Betriebsleermassenanteils m,./m,,, und der maximalen
Abflugmasse m,,,,

Die Abflugmasse wird berechnet nach

mMTO mMTO

Der Betriebs eermassenanteil m,. / m,,;, Soll hier ermittelt werden nach

Mo _ 0 5op LR IKMIO ™ o [kal0™™™ | o
Mmoo o & 1000 & 1000 2 e

Ein iteratives Vorgehen ist nétig, da m,,;, in der unteren Gleichung unbekannt ist und
Moz / My 1N der oberen Gleichung, sich das Gleichungssystem aber nicht nach einer der
Unbekannten aufldsen |&(%. Wir fassen die Gleichungen so weit es geht zusammen:

90000 kg
mMTO = —n'b (a)
06845- — 2
mMTO
My _ g8, o [kalo* ™"
mo - OPPE 000 6 (b)

Als Startwert wahlen wir m,. / m,;, = 0.5 und erhalten damit

90000 kg

= 2PPKI _ 4g7805k
Mo = 56845- 05 g
Moe 21878054
= 03411 O 04860
Moo "€ 1000 7

Jetzt wird abwechseln in Gleichung (a) und (b) eingesetzt. Die Ergebnisse sind in der
folgenden Tabelle zusammen gefalit.
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|terationsschritt Moe / Myro My INKQ
0 0.5000 487805
1 0.4860 453434
2 0.4840 448877
3 0.4837 448207
4 0.4837

Die lteration konvergiert schnell. Bereits nach dem ersten lIterationsschritt liegt der
Betriebd eermassenanteil mit einer Genauigkeit von zwei Stellen vor.

Aufgabe 2.2
8 M, =M, +002=083+002= 085
t/c=01
0.25 . T T
km =12 cl=05 t/c(MDD, 0, cl) ——
Meff = MDD*SQRT(COS(phi25)) t/c(MDD, 20, cl)
0.20 t/c = f(MDD, phi25, cl) nach GI. (7.33) gzgmgg' jg' E:; "
0.15 | S
SNl A
L RRRESE
0.10 - >
0.05 |
0.00 | | | !
0.70 0.75 0.80 0.85 0.90 0.95 1.00
MDD

b)

Zusammenhang von Machzahl des Widerstandsanstiegs M,

relativer Profildicke t/c und

Fligelpfeilung j ,. Darstellung fir einen Auftriebsbeiwert von C_=05. Annahme: a) Neues
superkritisches Profil k, =12, D) C, =05, C) My, = M,4/COS] 4
Be My, =085und t/c=01 wirddieLiniefir j ,, =20° geschnitten.

Unter den vorliegenden Bedingungen ist eine Fligelpfeilung von 20° erforderlich.

Bei einer Audegung fir einen groReren Auftriebsbeiwert mufde die Fllgepfelung j
vergrofert werden und/oder die relative Profildicke t/ ¢ verkleinert werden.
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Aufgabe 2.3

a)  Berechnung der Hohenleitwerksflache.

Steuer-
051 grenze
Sw
S
0.4
natdrliche
0.3 Stabilitats -
grenze
02
Mindesit -
01 Stabilitatsmal
' S
~
0+ -
Y02 -00 0 01 02 03
Xe& Xac.
Cwmac

Stabilitats- und Steuerbarkeitsgrenze eines Flugzeugs

Ein Schwerpunktsbereich von 23% erfordert ein Verhdltnis S, / S=04.
S, =04 S=04x00m? =40m?*

b)  Berechnung der hintersten zuldssigen Schwerpunktslage.

Steuer-
051 grenze
i*._
S
0.4
natdrliche
0.3 Stabilitdts-
grenze
0.2
Mindest -
01 Stabilitatgmali
' A
v \'
0 1 0.11

Y02 -01 0 01 02 03
Xog Xac_
Cuac

Xog - X
Aus Diagramm: Bei hinterster zulassiger Schwerpunktlage: ~ —=—>¢ =011

X
Neutralpunkt: ~ —*< =025

MAC
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X Xeg - Xpe X
Hinterste zul &ssige Schwerpunktl age: € - A4 A =011+025=036

MAC c MAC c MAC

Die hinterste zulssige Schwerpunktlage betragt 36% MAC.

Aufgabe 2.4
Klappenausschlag: d. = 25°= 043633 rad

a)  Spaltklappe:

1
D, oy = €, %@ . = 61504804363 rad =1.288

DC. 10 = DCL g % K, =12884>09=116

b)  Fowlerklappe:

1

DC, 1 =Ca %@y 20e {1+ o /) = 615048504363 rad {1+ 0.25) =161
_ S _ _
D, 1oy = DXy g ¥ K =1610:09=145

c) Gesamtauftriebsbeiwert: Fliigel mit Spaltklappe:

CLew =C +DC, 4, =12+116=236

L,wing,clean L, flap

Gesamtauftriebsbeiwert: Fligel mit Fowlerklappe:

CL,fowIer = CL,Wing,cIean +DC =12+145=265

L, flap

Unter alen Horizontaflugbedingungen und so auch beim Fug mit maximalem
Auftriebsbeiwert mul3 der Auftrieb gleich dem Gewicht sein:

1 2 1 2
W=L= Er V= Cgot Swing_sitted_with_sotted_flap — Er V= CLowter Stwing_sitted_with,_fowter _flap
S/ving_fitted_with_fwvler_ﬂap - CL,s|ot _ 236 — 089

S/ving_fitted_with_s!otted_ﬂap CL, fowler 265

Der Figd mit der Fowlerklappe konnte um ca 11% kleiner entworfen werden als ein
Vergleichsfligel mit einer Spaltklappe. Trotzdem wirde der Fligel mit der Fowlerklappe
den gleichen maximalen Auftriebsbeiwert erreichen, wie der Vergleichsfligel mit

Spaltklappe.
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Aufgabe 2.5

Bel einem Start mit Triebwerksausfall bel V1 betrage:

die Strecke bis zum Abhebepunkt 2,0 km,
die Strecke bis zum Uberfliegen der Hindernishthe (35 ft) 2,8 km.

Bel einem Start ohne Triebwerksausfall betrage:

die Strecke bis zum Abhebepunkt 1,5 km,
die Strecke bis zum Uberfliegen der Hindernishthe (35 ft) 2,1 km.

/\ 35 ft
mit
Triebwerksausfall 2.0 km >
(OEI) B 2.8 km .
/‘35 ft
ohne
Triebwerksausfall 1.5 km _
(AEO) ) 2.1 km j

Gegebene Startflugleistungen veranschaulicht

a)

b)

Skizze entsprechend Bild 2 der Klausur fur den Start ohne Triebwerksausfall basierend auf
den Vorschriften nach FAR:

Im Unterschied zu Bild 2 der Klausur erhalten sowohl die Startlaufstrecke (takeoff run) als
auch die Startstrecke (takeoff distance) einen Zuschlag von 15%

TAKEOFF RUN -
midpoint

all engines operating (AEO) ey
START Vi VioF o /T

- mw‘:’ ROLL '{ ‘clearway R
(included)
b
takeoff run=1.15a

takeoff distance = 1.15 b

Startrollstrecke (takeoff run) und Startstrecke (takeoff distance) ohne Triebwerksausfall

Berechnung der Startstrecke (takeoff distance):
25.113(a) (1): 2.8km

25.113(a) (2): 1.15x2.1km=2.415km
die grol3ere Strecke davon: 2.8 km

Seite 9 von 10 Seiten



Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz, MSME Lésung zur 817-Klausur FE, SS99

c)

d)

f)

Berechnung der Startlaufstrecke (takeoff run):
25.113(b) (1): (20km+2.8km)/2=24km
25.113 (b) (2): (1.5km+2.1km) /2 x1.15=2.07 km
die grol3ere Strecke davon: 2.4 km

Ermitteln der Startbahnlange (Iength of runway):
121.189 (c) (3): Die Startbahnlange mufd mindestens so grof3 sein wie die Startlaufstrecke.
Die Startbahnlange muf3 also mindestens 2.4 km betragen.

Berechnen der genutzten Freifléche:

Mit Triebwerksausfall: 28km-24km=0.4km

Ohne Triebwerksausfall: 2415 km - 2.07 km = 0.345 km

121.189 (c) (2): "Die (erforderliche) Freiflache darf nicht langer als die Hélfte der
Startbahnlange sein”. Bel einer Startbahnlange nach d) von 2.4 km darf die (erforderliche)
Freiflache nicht mehr as 1.2 km betragen. Diesist nach €) nicht der Fall.

Diein €) genutzten Langen der Freiflache sind zulassig.
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