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Abstract '

Kurzzusammenfassung

Im Rahmen dieser Arbeit wird der Entwurf eines Propellerturbinen-getriebenen GroR3-
raumflugzeugs fir den Einsatz auf kurzen und mittleren Flugstrecken durchgefiihrt.

Die Arbeit wird mit einer Marktanalyse und eine Recherche zu existierenden Konfigu-
rationen begonnen. Basierend auf den Ergebnissen werden Anforderungen an das Kon-
zept definiert. Durch Machbarkeits- und Parameterstudien werden Konzepte erarbeitet,
um die die Charakteristiken des Turboprops vorteilhaft zu nutzen. Wahrend des Ent-
wurfsvorgangs werden verschiedene Konfigurationen entwickelt und ihre Merkmale
analysiert. Vielversprechende Eigenschaften werden fiir nachfolgende Entwirfe (ber-
nommen. Fur Berechnungen werden Methoden verwendet, die in der Literatur zum
Thema Flugzeugentwurf vorgestellt werden. Im Verlauf der Arbeit werden die komple-
xeren von diesen Methoden eingesetzt und modifiziert. Dadurch wird der Untersu-
chungsumfang erweitert und die Ergebnisqualitat erhoht. Abschlielend wird eine Kon-
figuration vorgestellt, welche den Anforderungen genlgt und die vorteilhaften Merkma-
le der Zwischenversionen in sich vereint.

Abstract

In this thesis, a preliminary design of a turboprop-driven short- and medium-haul wide-
body passenger aircraft is performed.

At the beginning a market analysis is executed and data about existing aircraft and en-
gines is collected. Based on these results, requirements are defined. By performing fea-
sibility studies and trade studies, different configurations are evaluated under considera-
tion of turboprop’s typical characteristics. Then a baseline-configuration for the concep-
tual design is chosen. During the design process a couple of models is created. Between
these models different parameters are varied and their effects are analyzed. Promising
features are used in later variants. During the work analysis methods are used, which are
presented in the common literature about aircraft design. The method’s complexity is
increased during the work process. Due to more capable methods, trade studies are per-
formed and the results’ quality is increased toward the end. Finally a configuration is
presented, which complies with the requirements and includes a number of favored de-
sign characteristics from previous variants.
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Kapitel 1: Einleitung 1

1 Einleitung

1.1 Motivation

Im Rahmen dieser Arbeit wird ein Propellerturbinen-getriebenes GroRraumflugzeug fur
den Transport von Passagieren Uber kurze und mittlere Strecken entworfen. Durch die-
ses Konzept wird beabsichtigt, der wachsenden Nachfrage nach Fliigen bei vorhandener
Flughafeninfrastruktur, die vielerorts an ihre Grenzen stot (\Vgl. Sterzenbach et al.
2009), gerecht zu werden. Zugleich werden eine Erh6hung der Effizienz hinsichtlich
des Treibstoffverbrauchs und eine Verringerung der Schadstoffemissionen durch die
Triebwerkswahl und die Verwendung moderner Faserverbundwerkstoffe angestrebt.

Weil die Flughafenkapazitat zum groBen Teil von der Start- bzw. Landebahnkapazitat
bestimmt wird (Sterzenbach et al. 2009), bietet eine GroRraummaschine aufgrund hoher
Passagierkapazitat den Vorteil, die Zahl der eingesetzten Flugzeuge zu verringern bzw.
bei derselben Zahl von Maschinen mehr Passagiere zu transportieren. Aus der Perspek-
tive der Fluganbieter werden direkte operationelle Kosten eingespart, weil der Personal-
und Treibstoffbedarf pro Passagier gegenlber kleineren Maschinen sinken. (Sterzen-
bach et al. 2009)

Weiterhin verringert sich der Einfluss der Reisegeschwindigkeit auf die Blockzeit mit
abnehmender Flugdistanz. Deswegen werden fir diesen Entwurf Propellerturbinen als
Antrieb verwendet, welche bei Machzahlen bis 0,7 eine héhere Effizienz als Turbofan-
triebwerke aufweisen. (Braunling 2009) Dadurch werden sowohl der Treibstoffbedarf
reduziert als auch die Schadstoffemissionen verringert. Beide Themen sind von zentra-
lem Interesse fur die Luftfahrt, da durch die Verknappung der Ressourcen die Treib-
stoffpreise steigen. (Bowen 2010) Die Emissionsgrenzen werden gesetzlich reguliert.
(Strezenbach et al. 2009)

Weitere Vorteile des Antriebssystems sind der hohe Schub bei niedriger Geschwindig-
keit (Braunling 2009) und die geschwindigkeitsunabhangige Schubumkehr am Boden.
Dadurch werden Start- und Landestrecke verkurzt, was zu einer VergréRerung des Ein-
satzgebiets und einer Erhdhung der Flughafenkapazitat fuhrt. (\Vgl. Mensen 2004)

Perspektivisch betrachtet, sind auch hohere Fluggeschwindigkeiten mit Luftschrauben
erreichbar. Entwicklungen der Propellerantriebe fiir hohe subsonische Machzahlen in
den 1970er Jahren haben zu Konzepten wie dem Propfan gefiihrt. Durch dessen Blatt-
geometrie werden Flugmachzahlen bis 0,85 bei hoher Effizienz erreicht. (Raymer 2012)
Aktuelle Studien (Vgl. Guynn et al. 2012) weisen darauf hin, dass ein solches Konzept
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auf kurzen Strecken treibstoffsparender ist als ein Geared Turbofan®. Dabei wird auch
die Maglichkeit bertcksichtigt, die Larmemissionen, ein signifikantes Problemfeld ei-
nes offenen Propellers (Vgl. Bréaunling 2009), zu reduzieren.

Die Verbindung zwischen einem GroRraumflugzeug und den effizienten Propellerturbi-
nen bietet eine vielversprechende Konfiguration, um Anforderungen an Passagierkapa-
zitat, Wirtschaftlichkeit und Umweltvertraglichkeit im Regionalverkehr zu erfillen.
Insbesondere fiir bevolkerungsreichen Gebiete wie Asien, wo ein signifikantes Wachs-
tum des Flugverkehrs erwartet wird (\Vgl. Boeing 2012 b), ist dieses Konzept geeignet.
Fur solche Regionen sind ebenso Ansatze zu einer verringerten Abhéngigkeit der Ma-
schine von der Flughafeninfrastruktur von Interesse.

1.2 Ubersicht des Arbeitsverlaufs

Der Verlauf der Arbeit richtet sich nach dem Vorgehen, welches von verschiedenen
Autoren der Literatur zum Flugzeugentwurf wie Raymer (2012), Torenbeek (1982) und
Brandt (2004) vorgestellt wird. Dazu werden Auslegungsmethoden aus der Literatur, im
Folgenden als Handbuchmethoden? bezeichnet, ausgewahlt. Das Vorgehen wird durch
die Verwendung von Methoden aus dem Systems Engineering nach Haberfellner et al.
(2012) und Buchel, Daenzer (2000) ergéanzt.

Zunéchst werden im Rahmen einer Vorstudie Anforderungen an den Entwurf definiert.
Dazu wird eine Markanalyse durchgefiihrt, die sowohl aktuelle Flugbewegungen als
auch Prognosen umfasst. Diese liefert sinnvolle Missionsparameter. Des Weiteren wird
eine Recherche zu existierende Flugzeugmustern und Triebwerken durchgefihrt.
Dadurch werden technische Randbedingungen und Vergleichswerte fur folgende Stu-
dien ermittelt.

Basierend auf den Ergebnissen der Vorstudie werden unterschiedliche Konfigurations-
und Missionsparameter in Bezug auf Reichweite und Nutzlast erarbeitet. Hierzu werden
Machbarkeitsstudien durchgefiihrt, um realisierbare Konzepte zu bestimmen. Eingesetzt
werden einfache Analysemethoden, um umfangreiche Daten zur Entscheidungsfindung
zu sammeln. Weiterhin werden Analysen zu unterschiedlichen Konfigurationsmerkma-
len wie der Triebwerksanordnung durchgefihrt.

Im Hauptteil dieser Arbeit erfolgt der Entwurf einer Konfiguration, welche die Anforde-
rungen erfullt. Dazu werden unterschiedliche Modelle aufgebaut und hinsichtlich ihrer
Leistungsfahigkeit untersucht. In jeder Phase erfolgt deren Modifikation, um eine Ver-

! Mantelstromtriebwerk mit einem Untersetzungsgetriebe fiir den Fan
2 Methoden reduzierter Komplexitat, welche in der Literatur zum Thema Flugzeugentwurf beschrieben
werden. Beispielsweise: Raymer 2012, Torenbeek 1982, Roskam 1989, Brandt 2004
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besserung der Eigenschaften zu erzielen. Begleitend zu dem Konzeptentwurf werden
Studien durchgefihrt, die die Auswirkungen bestimmter Merkmale quantitativ erfassen
und diese bei positiver Wirkung in das Hauptkonzept zu Gbernehmen. Durch die Ver-
wendung von Berechnungsmethoden héherer Komplexitat im Verlauf der Arbeit wird
der Untersuchungsumfang ausgeweitet. Um die Ergebnisse verschiedener Methoden zu
vergleichen, werden ebenfalls Studien durchgefuhrt. In der letzten Phase wird eine Kon-
figuration vorgestellt, die als Ergebnis des Entwurfsprozesses die vorteilhaften Eigen-
schaften anderer Muster in sich vereint.
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2 \Vorstudie

Die Vorstudie umfasst zundchst die Auswahl einer geeigneten VVorgehensmethode im
Rahmen der Arbeit. AnschlieBend werden eine Marktanalyse und die Analyse existie-
render Flugzeugmuster durchgefuhrt. Basierend darauf erfolgt die Definition von An-
forderungen fiir den Entwurfsvorgang.

2.1 Auswahl des grundlegenden VVorgehensmodells

Die komplexe Fragestellung des Flugzeugentwurfs wird systematisch behandelt, um das
Risiko einer Fehlentwicklung zu reduzieren. Ein strukturiertes Vorgehen ist erforder-
lich, weil friih zu treffende Entscheidungen eine nachhaltige Wirkung haben, obwohl sie
unter mangelndem Wissen ber das Gesamtsystem getroffen werden. (Blichel, Daenzer
2010) Aus diesem Grund werden ausgewéhlte Methoden des Systems Engineerings
(SE) nach Haberfellner et al. (2012) eingesetzt.

Die parallel verlaufenden Lern- und Entwicklungsvorgéange erfordern eine Methode, die
eine sinnvolle Erstellung von unvollstdandigen Modellen und deren systematische Erwei-
terung ermdglicht. Im Zentrum steht zunichst das ,,top-down“-Prinzip®, das eine Be-
trachtung der Subsysteme des Modells als ,,Black-Boxes®, die im Verlauf der Arbeit
prazisiert werden, ermdglicht. Nach dem Erreichen eines hohen Detaillierungsgrades ist
die Verwendung des ,,bottom-up“-Prinzips4 sinnvoll, um Variationsstudien durchzuftih-
ren. Deswegen wird die vorliegende Arbeit in Anlehnung an das SE-Vorgehensmodell,
dargestellt in der Abbildung 2-1, durchgefiihrt. (Vgl. Haberfellner et al. 2012, S.263)

Nach dem SE-Vorgehensmodell wird der Problemldsungsprozess in die Zielsuche, L6-
sungssuche und die Auswahl des Losungskonzepts unterteilt. Die Zielsuche umfasst im
Rahmen der vorliegenden Arbeit die Marktanalyse und die Recherche zu existierenden
Losungen fur dhnliche Aufgabenstellungen. Sie wird mit einer Anforderungsdefinition
abgeschlossen. Die Ldsungssuche beinhaltet eine Machbarkeitsstudie und den Ent-
wurfsvorgang. Geméall dem Vorgehensmodell werden Losungsvarianten erstellt und
bewertet. Die Losungsauswahl erfolgt deswegen nach einer Bewertung der letzten Vari-
anten.

¥ Vorgehen vom Groben zum Detail
* Aufbau des Gesamtsystems aus Einzelkomponenten
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Abbildung 2-1: SE-Vorgehensmodell (Haberfellner et al. 2012, S.263)

Fur den Entwurfsvorgang, der die Losungssuche darstellt, erfllt das Spiralmodell in
Abbildung 2-2 die Anforderung an einen parallel verlaufenden Lern- und Entwick-
lungsvorgang. (Vgl. Haberfellner et al. 2012, S.97). Es verfugt (ber eine Phasenstruk-
tur, die einen Uberblick tber den Projektverlauf gewahrleistet. Gleichzeitig ist durch
den wiederkehrenden Prototypenbau die Sensibilitat gegenuber unsicheren Anforderun-
gen und fehlerhaften Annahmen in Friihphasen gering. (\Vgl. Haberfellner et al. 2012)
Es hat durch seine iterative Natur eine Ahnlichkeit mit dem Vorgehen beim Flugzeug-
entwurf nach Raymer (2012) und unterstiitzt den simultanen Lernvorgang im Verlauf
der Arbeit. Das Spiralmodell ermdglicht eine einfache Erweiterung der Funktionalitat
des Entwurfs mit der Einfuhrung neuer Methoden.
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Erarbeitung und Beurteilung von Ldsungsvarianten.

Festlegen von Zielen, Losungsvarianten, . .
Erkennen und beseitigen von Risiken

Nebenbedingungen, Einschrankungen

Risikoanalyse

Risikoanalyse

/ o Biotoyp 1, _Prototyp 2

Operationeller
Prototyp

Y
nuyosHopyalold

ystem-
spezifikatiol

Architektur- ]
entwurf

Integration
und Test

3

Entwicklung und Validierung des

Planung der nachsten Phasen .
Produkts der néchsten Stufe

Abbildung 2-2: Spiralmodell Aufbau (Datenquelle: Haberfellner et al. 2012, S.104)

2.2 Situationsanalyse

Um eine strukturierte Situationsanalyse durchzufiihren, wird im ersten Schritt das tech-
nische System ,,Flugzeug® abgegrenzt und in seinem Umfeld positioniert. Von Interesse
sind die relevanten Interaktionen des Systems mit dem Umfeld tber seine Grenze hin-
weg. Als ausschlaggebende Einflussfaktoren fur den Entwurf werden Kunde, Markt,
gesetzliche Regelungen und das Umfeld vom Autor ausgewahlt. (\Vgl. Sterzenbach et al.

2009)

| Kunde |

+ Operative Anforderungen

« Beschaffungskosten
¥ © Operationelle Kosten
Flugzeug Gesetzgebung
« Konkurrenzprodukte « Sicherheitsvorschriften
« Leistungsspektrum « Leistungsvorgaben
»  Umweltvorschriften

+ Geographische Beschaffenheit
+ Beanspruchung

| Umfeld |

Abbildung 2-3: Interaktion des Systems Flugzeug mit dem Umfeld

Als ,,Kunde* wird ein Flugzeugbetreiber verstanden, der das Produkt von dem Herstel-
ler bezieht. Bei der Betrachtung des Markts, der den Passagier- und Frachtverkehr um-
fasst, werden Daten beziiglich der sinnvollen Passagierzahl und der Frachtmasse ge-
wonnen. Die ,,Gesetzgebung legt in der Form von Sicherheitsvorschriften Restriktio-
nen fest, die den Entwurf eines Flugzeugs maRgeblich beeinflussen. (Vgl. Torenbeek
1982) Das ,,Umfeld* ist die Gesamtheit der naturlichen und anthropogenen Randbedin-
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gungen wie der topologischen Beschaffenheit der Operationsgebiete oder der Flughafe-
ninfrastruktur. Diese Bedingungen werden in Verbindung mit Daten existierender Ma-
schinen fiir die Festlegung der Anforderungen an die Flugleistungen und Konfigurati-
onsmerkmale verwendet.

2.2.1 Betrachtung des Markts aus der Kundenperspektive

Im Folgenden werden die Ergebnisse der Analysen von Luftfahrtmarkten zusammenge-
fasst. Diese umfassen die weltweiten und regionalen Entwicklungen im Passagier- und
Luftfrachtverkehr. Weiterhin werden Absatzmarkte fur unterschiedliche Flugzeugtypen
berucksichtigt.

Nach Sterzenbach et al. (2009) wird von einem Wachstum der Passagierluftfahrt ausge-
gangen, was unter anderem mit einer global wachsenden Mittelschicht der Bevolkerung
verbunden wird. Neben den Faktoren des Einkommens und der Zahl der einkommens-
starken Haushalte spielen die politische und wirtschaftliche Lage, sowie lokale Krisen
bei der Marktentwicklung eine Rolle. Weiterhin sind die Preisgestaltung und die Ange-
botsstruktur der Airlines fur die Nachfrage nach Fligen ausschlaggebend. Es wird ein
zunehmendes Wachstum der Low Cost Carrier® (LCC) beobachtet, die einer breiten
Masse an Menschen den Zugang zum Flugverkehr ermdéglichen. Auf Strecken bis ca.
1.000 km steht die Luftfahrt in Konkurrenz mit alternativen Verkehrsmitteln wie der
Schnellbahn.

Die Nachfrage nach neuen Flugzeugen wird einerseits durch die steigende Nachfrage
nach Fligen, andererseits durch die Erneuerung der Flugzeugflotten vorangetrieben.
Das Marktwachstum wird durch eine Reihe von Engpéssen wie den Kapazitatsgrenzen
von Flughafen hinsichtlich der Zahl von Flugbewegungen (Vgl. Sterzenbach et al. 2009,
Kap.8) begrenzt. Diesen wird durch Modernisierungsmafnahmen seitens der Flugha-
fenbetreiber begegnet, wobei der Ausbau von Flughafen durch umwelttechnische Be-
denken verzogert wird. (Boeing 2012 b, S.10) Die Airlines versuchen trotz der Begren-
zung der verfuigbaren Slots eine groRere Zahl von Passagieren zu befordern, indem klei-
ne Regionalflugzeuge durch gréRere single-aisle® Varianten auf denselben Strecken
verwendet werden. (Boeing 2012 b, S.8)

Infolge seines Wachstums bietet der asiatische Markt ein grof3es Potential fur den Ab-
satz neuer Maschinen. Fir den Inlandverkehr wird ein steigender Bedarf an single-aisle
Maschinen erwartet, wahrend fiir Fliige im asiatisch-pazifischen Raum twin-aisle’ Kon-

> Billigfluganbieter
® Rumpfkonfiguration mit einem Durchgang zwischen den Sitzreihen
" Rumpfkonfiguration mit zwei Gangen zwischen den Sitzreihen
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figurationen aufgrund des hoheren Passagieraufkommens bevorzugt werden. (Boeing
2012 b)

Wahrend in China ein staatlich gesteuerter Ausbau von Flughéafen fiir den inléandischen
Flugverkehr vorangetrieben wird (Wolf 2007), bilden in Indien der hohe Treibstoffpreis
und eine veraltete Infrastruktur Barrieren fur ein schnelles Wachstum (Chapelon 2006).
Trotz einer grofRen Nachfrage nach Fliigen sind viele Flughafen stillgelegt, da eine An-
bindung an die tbrige Infrastruktur fehlt. (Chapelon 2006) Einzelne Airlines versuchen
stattdessen geeignet gelegene Militarflughéfen zu nutzen. (Hande 2006)

In Europa und Nordamerika, dem grofiten Luftfahrtmarkt der Welt, treiben die Treib-
stoffpreise und die Umweltbeschrankungen die Erneuerung der Flugzeugflotten voran.
Auf den Kurzstrecken und Point-to-Point®-Verbindungen wird eine Dominanz der LCC
erwartet. Durch die Hub-and-Spoke® Struktur in Europa entsteht ein Bedarf an Grof3-
raumflugzeugen fiir die Network-Carrier'®. (Boeing 2012 b)

Vom Mittleren Osten aus operieren Langstreckenmaschinen, wobei die regionale N&he
zu Suldasien, Afrika und Europa Flige mit kleineren Maschinen in diese Gegenden er-
mdoglicht. In Lateinamerika werden eine politische Stabilisierung und ein langsamer
Ausbau der Luftfahrtinfrastruktur erwartet, um den Anforderungen der Tourismusbran-
che nachzukommen. (Plath et al. 2011) Sowohl ein Bedarf an single-, als auch twin-
aisle Maschinen wird erwartet (Boeing 2012 b), u. a. weil die geographische Beschaf-
fenheit den Flugverkehr gegenuiber der Schiene bevorzugen lasst.

Sowohl Boeing (2012 b) als auch Airbus (2012 d) sehen den groRten Bedarf bei den
single-aisle-Maschinen im Regionalverkehr. Ob es auf die Passagierkapazitét, die Be-
schaffungskosten, oder den Mangel an alternativen Konfigurationen fiir mittlere Stre-
cken liegt, ist nicht ohne weiteres feststellbar.

2.2.2 Analyse der reprasentativen Flugbewegungen von 2008

Um quantitative Daten hinsichtlich der Flughdufigkeit und der transportierten Fracht-
menge zu erhalten, wird eine Datenbank der Flugbewegungen fiir das Jahr 2008 (OAG
2008) analysiert. Die Datenmenge wird eingeschrénkt, indem abgeschlossene Regionen,
innerhalb derer Mittel- und Kurzstreckenfllige stattfinden, betrachtet werden. Der Ver-
kehr zwischen diesen Regionen bleibt unberucksichtigt, da der Entwurf ein Kurz- Mit-
telstreckenflugzeug vorsieht.

® Verbindung zwischen Flughéfen durch Direktfiige (Vgl. Sterzenbach et al. 2009)
% Verbindung zwischen kleineren Flughéfen tber einen groBen (Vgl. Sterzenbach et al. 2009)
19 Global operierende Fluggesellschaft, bevorzugt Hub-and-Spoke-System (Vgl. Sterzenbach et al. 2009)
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Abbildung 2-4: Ubersichtskarte der Aufteilung von analysierten Gebieten (Datenquelle:
OAG 2008)

Im Rahmen der Analyse wird zwischen vier Regionen, bestehend aus Nordamerika und
Gronland (NA1), Europa (EUL, EU2), Ost- und Zentralasien samt der pazifischen Regi-
on (AS1-4, SW1), sowie Afrika mit Arabischer Halbinsel (AF1-4, ME1) unterschieden.
Im ersten Schritt wird die Zahl der Flugbewegungen bezogen auf Entfernungsintervalle
analysiert. Weiterhin wird die durchschnittlich pro Flug tber ein Streckenintervall
transportierte Fracht betrachtet. AnschlieBend wird die mittlere Reisezeit fir ein Stre-
ckenintervall ermittelt.

Zwischen den technischen Randbedingungen von Maschinen wie der Reichweite und
Passagierkapazitét besteht eine Proportionalitat, wobei mit zunehmender Reichweite die
mdogliche Passagierkapazitét steigt. (Vgl. Abbildung 4-1) Um diesen Effekt zu beriick-
sichtigen, erfolgt fur die Auswertung der Haufigkeit von Fligen und der mittleren Flug-
zeit eine Aufteilung in Kurz-, Mittel- und Langstreckenmaschinen nach Tabelle A-1.

2.2.2.1 Anzahl der Flugbewegungen

Die Anzahl an Flugbewegungen fiir ein Streckenintervall gibt die Entwicklung der
Nachfrage auf unterschiedlichen Strecken wieder. Bei der Analyse der Langstreckenma-
schinen, dargestellt in Abbildung 2-5, nimmt die Zahl der Fliige mit steigender Entfer-
nung ab, wobei Nordamerika eine Ausnahme darstellt. Dort tritt ein Maximum bei
3.000 km bis 3.999 km auf. Langstreckenflugzeuge operieren selten regional, sodass
man hier von Zwischenlandungen auf l&ngeren Routen ausgehen kann. Andererseits ist
eine erhohte Nachfrage auf diesen Strecken denkbar und dadurch der Einsatz von GroR-
raumflugzeugen sinnvoll. Statistisch gesehen finden in allen Regionen 75,7% der Flige
mit Langstreckenflugzeugen unter 4.000km statt, 55,6% sind kirzer als 3.000km. In
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dem Gebiet, das Asien und die pazifischen Region umfass, ist der Einsatz der Langstre-
ckenflugzeuge, dargestellt in Abbildung 2-5, auf kurzen Strecken (berproportional
grof3.
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Abbildung 2-5: Anzahl von Flugen: Langstreckenmaschinen (betrachteter Zeitraum:
2008), (Datenquelle: OAG 2008)

Bei den Mittelstreckenflugzeugen in Abbildung 2-6, die tendenziell fiir einen regionalen
Markt entwickelt werden, zeigt sich eine ahnliche Verteilung wie bei Langstreckenma-
schinen. Durch eine feinere Auflésung der Streckenintervalle ist ein Maximum bei
500 km bis 999 km zu beobachten. Statistisch gesehen finden 97,1% der Fluge auf Stre-
cken bis 3.000 km statt, 88,9% sind kirzer als 2.000 km. Auffallend ist die geringe Zahl
von Flugen in Afrika.
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Abbildung 2-6: Anzahl von Flugen: Mittelstreckenmaschinen (betrachteter Zeitraum:
2008), (Datenquelle: OAG 2008)
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Die bevorzugte Strecke fir Kurzstreckenmaschinen in Abbildung 2-7 liegt zwischen
200 km und 399 km in allen Regionen. Auch hier ist die verfeinerte Auflésung gegen-
Uber den vorangegangenen Analysen anzumerken. Eine nahere Betrachtung zeigt, dass
99% der Flige unter der Distanz von 1.000 km durchgefiihrt werden. Fir Kurzstre-
ckenmaschinen ist der afrikanische Markt bedeutender, als fir Mittelstreckenmaschi-
nen.
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Abbildung 2-7: Anzahl von Flugen: Kurzstreckenmaschinen (betrachteter Zeitraum:
2008), (Datenquelle: OAG 2008)

Die single-aisle Mittelstreckenmaschinen dominieren erwartungsgemal auf regionalen
Méarkten, wobei der Bedarf an GroRraumflugzeugen flr kurze Strecken insbesondere im
asiatisch-pazifischen Raum erkennbar ist. Es ist zu beriicksichtigen, dass es geogra-
phisch das groRte betrachtete Gebiet ist. Gemal Tabelle 2-1 finden ca. 90% der Fllge in
Nordamerika und Asien auf Strecken unter 3.000 km statt. In Europa und Afrika sind
sie kdrzer als 2.000 km.
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Tabelle 2-1: Prozentualer Anteil der Fllige bezogen auf die Strecke (betrachteter
Zeitraum: 2008)

Strecke [km] NA EU AF AS

bis 999 38,34 66,64 74,43 63,78
bis 1.999 74,64 94,04 91,09 88,12
bis 2.999 89,93 99,08 95,53 94,43
bis 3.999 97,13 99,99 97,64 96,69
bis 4.999 99,64 99,99 98,37 97,88
bis 5.999 99,74 100,00 98,82 98,48
bis 6.999 99,91 - 99,91 99,07
bis 7.999 100,00 - 100,00 99,69
bis 8.999 - - - 99,90
bis 9.999 - - - 100,00

AbschlieBend werden in Tabelle 2-2 die Zahlen durchschnittlich beférderter Passagiere
aufgefiihrt. Gegenliber Nordamerika werden in Afrika 20% und in Asien 30% mehr
Passagiere pro Flug befordert.

Tabelle 2-2: Durchschnittliche Passagierzahl in verschiedenen Regionen

NA | EU | AF | AS

125 | 129 | 152 | 165

2.2.2.2 Transportierte Fracht

Im Folgenden wird die durchschnittliche Frachtmasse, die pro Flug uber ein Streckenin-
tervall transportiert wird, betrachtet. Der Abbildung 2-8 ist zu entnehmen, dass in groR3-
flachigen Gebieten wie Afrika, Asien und Australien sowie Nordamerika die Fracht-
masse mit zunehmender Flugstrecke tendenziell steigt. In Europa ist eine derartige Ent-
wicklung nicht feststellbar. Die durchschnittliche Frachtmenge in Afrika und Asien
Ubersteigt jene im Westen deutlich. Die Anforderungen an Flugzeuge bezlglich der
Frachtkapazitat sind deswegen in verschiedenen Regionen unterschiedlich zu bewerten.
Bei einer Konzentration auf den Passagiertransport spielt die Fracht zwar eine unterge-
ordnete Rolle, doch ist eine Vernachlassigung dieses Aspekts ein mogliches Aus-
schlusskriterium flr potentielle Kunden.
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Abbildung 2-8:Durchschnittliche Fracht pro Flug und lineare Approximation der
Frachtmassenentwicklung (betrachteter Zeitraum: 2008) (Datenquelle: OAG 2008)

Die Erhéhung der Frachtmasse mit zunehmender Reichweite ist zumindest teilweise auf
ein grofles Frachtraumvolumen der Langstreckengroflraummaschinen zuriickzufthren.
Fur den Entwurf eines Kurz- und Mittelstreckenflugzeugs werden deshalb die Daten bis
zu einer Flugdistanz von 5.000 km, zusammengefasst in Tabelle 2-3, betrachtet.

Tabelle 2-3: Mittelwert der transportierten Fracht [t] (betrachteter Zeitraum: 2008)
(Datenquelle: OAG 2008)

Fracht-Mittelwert [t] | Nordamerika | Europa | Afrika | Asien

Strecke bis 3.000km 1,70 1,73 5,37 6,39
Strecke bis 4.000km 2,28 1,58 5,58 8,50
Strecke bis 5.000km 3,26 1,54 6,20 | 11,32

2.2.2.3 Mittlere Flugzeit

Durch die niedrigere Flugmachzahl eines Turboprops gegentiber einer strahlgetriebenen
Konfiguration ist eine Analyse des Geschwindigkeitsbedarfs von Interesse. Dazu wer-
den Blockzeiten in Abh&ngigkeit der Flugdistanz betrachtet.
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Abbildung 2-9: Blockzeit bezogen auf die Flugdistanz bei Langstreckenmaschinen
(betrachteter Zeitraum: 2008) (Datenquelle: OAG 2008)

GemaR Abbildung 2-9 steigt die Blockzeit mit steigender Entfernung. Die Anderung
lasst sich als eine mittlere Reisegeschwindigkeit beschreiben, wobei der Mittelwert des
Distanzintervalls gebildet und durch die benétigte Zeit dividiert wird.
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Abbildung 2-10: Mittlere Reisegeschwindigkeit: Langstreckenmaschinen (betrachteter
Zeitraum: 2008) (Datenquelle: OAG 2008)

Die Entwicklung in der Abbildung 2-10 zeigt eine Konvergenz gegen einen Wert von
ca. 500 km/h flr Langstreckenmaschinen, der deutlich unter der tblichen Reiseflugge-
schwindigkeit von 800-900 km/h liegt. Dies ist wegen der inbegriffenen Missionsseg-
mente wie Warteschleifen, Steig- und Sinkflug und Rollvorgangen am Boden plausibel.
(Vgl. Vogel 2012) Je kirzer die Flugdistanz, umso dominanter werden diese Missions-
segmente, weshalb die mittlere Reisegeschwindigkeit sinkt. Die Diagramme von Kurz-
und Mittelstreckenmaschinen sind in Abbildung A-1 bis Abbildung A-4 zusammenge-
fasst.
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Tabelle 2-4: Erreichbare mittlere Reisegeschwindigkeiten unter Berucksichtigung aller
Missionssegmente (betrachteter Zeitraum: 2008)

Langstrecke | Mittelstrecke Kurzstrecke

Trend [km/h] 500 450 275

2.2.2.4  Ergebnis der Umfeldanalyse

Als Ergebnis wird festgehalten, dass tiber 90% der Fliige in den betrachteten Gebieten
auf Strecken bis 3.000 km stattfinden. Den groRten Anteil tragen die Mittelstreckenma-
schinen bei. Der Mittelwert der Frachtmenge bei dieser Strecke liegt bei unter 2t pro
Flug in Nordamerika und Europa sowie unter 7 t in Afrika und Asien. Die Analyse der
Blockzeit zeigt, dass insbesondere bei kurzen Strecken die Reisefluggeschwindigkeit
eine untergeordnete Rolle spielt.
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2.3 Analyse von Konfigurationen mit Turbopropantrieb

Wie es bei dem Entwurf von Flugzeugen Ublich ist, werden zunéchst die existierenden
Konfigurationen fiir ahnliche Missionen betrachtet. Historische Daten sind einerseits fiir
den Aufbau einer Erfahrungsbasis sinnvoll, andererseits sind sie von Bedeutung fur die
Abschatzung von Massen und die Uberpriifung der Plausibilitit von Ergebnissen. Letzt-
endlich basieren viele der verwendeten Vorentwurfsmethoden auf statistischen Daten
historischer Konfigurationen. (Vgl. Raymer 2012, Kap.3, 6, 15)

Aufgrund der Verwendung von Propellerturbinen im Rahmen der Arbeit sind die gro-
Ren Verkehrsflugzeuge mit diesem Antrieb von Interesse. Zwischen 1950 und 1960 sind
viele Lang- und Mittelstreckenmaschinen mit diesem Triebwerkstyp entwickelt worden.
(Val. Kreuzer 1999) Mit dem Turbofan ist es gelungen ein sparsames Strahltriebwerk
zu entwickeln, ohne die hohe Flugmachzahl zu reduzieren. Aufgrund dessen und der
veralteten Wirkung auf den Kunden ist die Verwendung von Propellerturbinen flr grol3e
zivile Maschinen eingestellt worden. (Bowen 2010) Aktuell wird der Turboprop bei
kleinen Regionalflugzeugen und grofRen Militartransportern erfolgreich eingesetzt.

In den 1970er Jahren ist eine erneute Besch&ftigung mit dem Propellerantrieb zu ver-
zeichnen, da durch eine Olkrise die Entwicklung treibstoffsparender Triebwerke gefor-
dert worden ist. Der daraus hervorgegangene Propfan®! ist trotz einiger potentieller VVor-
teile gegeniiber den damaligen Turbofantriebwerken nicht weiterentwickelt worden. Mit
dem Ende der Krise brachten die Kosten und das Risiko einer Neuentwicklung keine
Nutzungsvorteile. (Guynn et al. 2012)

2.3.1 Auswahl von historischen Konfigurationen

Im Folgenden werden Konfigurationen vorgestellt, die im Rahmen der Arbeit aufgrund
unterschiedlicher Aspekte von Interesse sind. Entsprechende Merkmale werden néher
erlautert und die Eckdaten der Maschinen werden fir die Vergleichbarkeit zusammen-
gefasst. Die aufgefuhrten Werte beziehen sich auf den Reiseflug bei maximaler Bela-
dung. Fir die Startstrecke wird eine Hindernishéhe bertcksichtigt.

1 Propellerturbine mit einem kleinen Durchmesser und einer groBen Zahl an breiten Schaufeln, die fiir
den Einsatz bei hoher Machzahl optimiert sind (Raymer 2012)
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2.3.1.1 Canadair CL-44

Abbildung 2-11: Canadair CL-44 (Kreuzer 1999, S.170)

Das Ende der 50er Jahren entwickelte Langstreckenflugzeug zahlt zu den gréRten Tur-
boprops fur den Passagiertransport. (Kreuzer 1999) Es weist eine klassische Tiefde-
ckerkonfiguration auf, wobei das Hohenleitwerk auffallend tief angeordnet ist. Die
Triebwerksgondeln umfassen einen Teil der geringfugig gepfeilten Tragflache sowohl
oberhalb als auch unterhalb. Die Abgase werden hinter der Tragflache ausgestoRen. Die
Anordnung der Gondeln relativ nahe am Rumpf gewahrleistet ein kleines Drehmoment
bei Triebwerksausfall, erhoht jedoch die Larmbelastung im Inneren der Kabine.

Tabelle 2-5: Daten Canadair CL-44 (Datenquelle: Kreuzer 1999, S.170)

PAX 189-214
Max. Startmasse 95.250 kg
Flugelflache 192,8 m2
Geschwindigkeit 172,2 m/s
Dienstgipfelhdhe 9.600 m
Startleistung 16.848 kW
Reichweite 6.600 km
Startstrecke (Uber 15m) 2.500 m
Max. Nutzlast 19.500 kg
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2.3.1.2 Tupolev Tu-114

Abbildung 2-12: Tu-114 (Kreuzer 1999, S.163)

Das in der Sowjetunion entwickelte Langstreckenflugzeug ist mit den leistungsstérksten
Turboproptriebwerken vom Typ NK-12MV ausgestattet, die bis heute fur Flugzeuge
eingesetzt wurden. Erkennbar ist die starke Pfeilung der Tragflachen und des Leitwerks,
die eine hohe Flugmachzahl ermdglicht. Eine Hochstgeschwindigkeit von 250 m/s ist
von dem Muster erreichbar. (Vgl. Kreuzer 1999) Es handelt sich um eine Tiefdecker-
konfiguration, die Gber ein konventionelles Leitwerk verfuigt. Die vorgelagerten Trieb-
werksgondeln ermdglichen eine Positionierung der Luftschrauben in einem grofien Ab-
stand von der Tragflache. Der Propellerabstand zu dem Rumpf ist relativ gering, was
eine entsprechende Larmbelastung im Inneren erwarten lasst. Das hohe Hauptfahrwerk
ist ein Zugestandnis an die groRen Luftschrauben und wird in spezielle Gondeln an den
Tragflachen eingezogen. Die Triebwerksgondeln lassen die Tragflachenoberseite wei-
testgehend unbeeinflusst, was aerodynamisch vorteilhaft ist.

Tabelle 2-6: Daten Tu-114 (Datenquelle: Kreuzer 1999, S.164)

PAX 120-145
Max. Startmasse 187.800 kg
Flugelflache 311 m2
Geschwindigkeit 213,9 m/s
Dienstgipfelhdhe 10.000 m
Startleistung 43.468 kW
Reichweite 10.000 km
Startstrecke (tiber 15m) 2.900 m
Max. Nutzlast 21.000 kg
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2.3.1.3 lljuschin 11-18

Abbildung 2-13.: 11-18 (Kreuzer 1999)

Dieses Muster ist als Mittel- und Langstreckenflugzeug Ende der 50er Jahre entwickelt
worden. (Kreuzer 1999) Es ist als Tiefdecker mit konventionellem Leitwerk und vier
Triebwerken an den Tragflachen ausgelegt. Die Gondeln befinden sich auf der Fligelo-
berseite, sodass die Luftschrauben eine ausreichende Bodenfreiheit trotz eines relativ
niedrigen Fahrwerks erhalten. Das Fahrwerk wird in die Triebwerksgondeln eingezo-
gen.

Tabelle 2-7: Daten 11-18 (Datenquelle: Kreuzer 1999, S.158)

PAX 85-122
Max. Startmasse 64.000 kg
Flugelflache 140 m2
Geschwindigkeit 173,6 m/s
Dienstgipfelh6he 9.000 m
Startleistung 12.496 kW
Reichweite 3.700 km
Startstrecke (tiber 15m) 2.100 m
Max. Nutzlast 12.000 kg
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2.3.1.4 Lockheed L-188

Abbildung 2-14: Lockheed L-188 Electra (Kreuzer 1999, S.159)

Das Mittelstreckenflugzeug, das Ende der 50er Jahre in den USA entwickelt wurde, ist
der einzige fiir die Mittelstrecke ausgelegte Turboprop der US-Amerikanischen Herstel-
ler. (Kreuzer 1999) Es ist eine Tiefdeckerkonfiguration mit konventionellem Leitwerk.
Die vier Triebwerksgondeln sind auf der Tragflachenoberseite angeordnet.

Tabelle 2-8: Daten L-188 (Datenquelle: Kreuzer 1999, S.159)

PAX 74-98
Max. Startmasse 52.665 kg
Flugelflache 120,77 m2
Geschwindigkeit 180,6 m/s
Dienstgipfelhthe 8.800 m
Startleistung 11.908 kw
Reichweite 3.300 km
Startstrecke (tiber 15m) 1.500 m
Max. Nutzlast 11.000 kg
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2.3.1.5 Antonov An-10

Abbildung 2-15: An-10 (Kreuzer 1999, S.155)

Das ukrainische Kurz- und Mittelstreckenflugzeug ist unter der Forderung entwickelt
worden, von kurzen, unbefestigten Graspisten zu operieren. Es ist als freitragender
Hochdecker mit einem konventionellen Leitwerk ausgelegt. Das Fahrwerk, das eine
relativ schmale Spur besitzt, wird in den Rumpf eingezogen. Die vier Triebwerksgon-
deln sind unmittelbar an der Tragflachenunterseite angebracht, was eine Bodenfreiheit
der Propeller von tber 2 m sicherstellt. Das Flugzeug stellt niedrige Anforderungen an
die Qualitat der Landebahn und die Flughafeninfrastruktur. (Kreuzer 1999)

Tabelle 2-9: Daten An-10 (Datenquelle: Kreuzer 1999, S.155)

PAX 84-100
Max. Startmasse 58.400 kg
Flagelflache 120 m2
Geschwindigkeit 172,2 m/s
Dienstgipfelhdhe 8.500 m
Startleistung 11.760 kw
Reichweite 2.500 km
Startstrecke (Uber 15m) 1.000 m
Max. Nutzlast 13.000 kg
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2.3.1.6 Antonov An-70

Abbildung 2-16: An-70 (antonov.com)

Antonov An-70 ist ein Militartransporter, der in der Ukraine in den 90er Jahren entwi-
ckelt worden ist. Das auffallende Alleinstellungsmerkmal ist die Verwendung von vier
Propfan-Triebwerken D-27 von Ivchenko-Progress, die Uber koaxial laufende Propeller
des Typs SW-27 verfligen. Durch den kleinen Durchmesser von 4,5 m wird die Blatt-
spitzenmachzahl verringert, was der Larmminderung und Effizienzsteigerung dient.
Typisch fir ein Transportflugzeug ist die Auslegung als Hochdecker. Die Tragflache
besitzt eine Pfeilung von 15° und das Leitwerk ist konventionell ausgeftihrt. Durch das
hochgezogene Heck, in welchem ein Frachttor integriert ist, wird ein groRer Anstell-
winkel beim Start ermdglicht. Das Flugzeug ist kurzstart- und landefahig. (Vgl. Jackson
et al 2003)

Tabelle 2-10: Daten An-70 (Datenquelle: Jackson et al. 2003, Reiseflughthe nach
antonov.com)

PAX

Max. Startmasse 130.000 kg
Flagelflache 200 m?
Geschwindigkeit 208 m/s
Reiseflughdhe* 12.000 m
Startleistung 41.200kW
Reichweite 3.000-8.000 km
Startstrecke 600-1.800 m
Max. Nutzlast 47.000 kg
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2.3.1.7 Airbus A400M

Abbildung 2-17: Airbus A400M (airbus.com)

Der modernste Vertreter der groRen Turboprops ist der Militartransporter Airbus
A400M. Das Flugzeug, das sich aktuell im Auslieferungsstadium befindet (airbusmilita-
ry.com), ist den militarischen Anforderungen entsprechend als Hochdecker ausgelegt.
Die vier Triebwerksgondeln sind auf der Tragflachenunterseite angeordnet, das Leit-
werk ist als eine T-Konfiguration ausgefiihrt. Die Tragflache verfiigt Gber eine Pfeilung
von 15°. Das Fahrwerk ist am Rumpf seitlich in Gondeln integriert, sodass der Fracht-
raum ununterbrochen bleibt. Das Heck ist, wie fur Frachtflugzeuge typisch, stark nach
oben gezogen. Die Maschine verfiigt Gber Kurzstart- und Landefahigkeit. (Jackson et al.
2003)

Tabelle 2-11: Daten A400M (Datenquelle: Jackson et al. 2003, Startmasse von 141 t
nach airbusmilitary.com)

PAX

Max. Startmasse 130.000 kg; 141.000 kg
Flagelflache 221,5 m?
Geschwindigkeit 154 m/s
Zertifizierte Flughthe 11.280 m
Startleistung (Wellenleistung) 32.800 kW
Reichweite 3.300-8.700 km
Startstrecke 1.402 m bei 116,5 t Starmasse
Max. Nutzlast 37.000 kg
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2.3.1.8 Andere Varianten mit besonderen Konfigurationsmerkmalen

Abbildung 2-18: Lockheed L-89 (Kreuzer 1999, S.276)

Die L-89 verflgt Uber zwei Passagierdecks, wobei der Rumpf einen doppelkreisformi-
gen Querschnitt besitzt. Die Tragflache unterbricht das untere Deck und ist vergleichs-
weise hoch angeordnet.

Abbildung 2-19: XC-99 (http://www.nationalmuseum.af.mil)

Die XC-99 ist der Prototyp einer groRen Transportmaschine auf der Basis des Convair
B-36 Bombers. Sie ist mit sechs Propellern in Druckanordnung ausgestattet, welche von
Kolbenmotoren angetrieben werden.

Abbildung 2-20: Dash-7 (Kreuzer 1999)

Die Dash-7 ist ein kleines Regionalflugzeug, das mit 4 niedrigdrehenden Luftschrauben
ausgestattet ist, um die Larmemission zu reduzieren. Es handelt es sich um einen Hoch-
decker, sodass die bodennahe Anordnung des Rumpfs die Beladung erleichtert. Gleich-
zeitig ist die Bodenfreiheit fur Luftschrauben sichergestellt. Das Hauptfahrwerk wird in
die Triebwerksgondeln eingezogen.
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Abbildung 2-21: ATR-42 (www.atraircraft.com)

ATR-42/72 ist eine erfolgreiche moderne Kurzstreckenflugzeugfamilie, ausgelegt als

Hochdecker mit T-Leitwerk und zwei Turboproptriebwerken. Das niedrige Hauptfahr-
werk wird in den Rumpf eingezogen.

2.3.2  Ubersicht der leistungsstarken Propellerturbinen

Um das Potentials von Turboproptriebwerken einzuschétzen, werden einige Typen mit
der Leistung von mehr als 10 MW betrachtet. Die im Rahmen der Arbeit bedeutenden
Daten sind in Tabelle 2-12 zusammengefasst. Alle aufgefuihrten Triebwerke verfiigen

Uber koaxiale Luftschrauben. Alle mit Ausnahme des NK-110 weisen eine Zuganord-
nung der Propeller auf. Die Triebwerke NK-62 und NK-110 sind nicht ber das Ent-
wicklungsstadium hinausgekommen (Gunston 2006), obwohl ihre Leistungsfahigkeit
vielversprechend war.

Tabelle 2-12: Triebwerksparameter (Datenquelle: Gunston 2006)

NK-12M NK-12 MA NK-62 NK-110 D-27
P [kW] 11.025 11.025 unbekannt 15.883 10.440
P. [kW] 4.778 5.940 unbekannt unbekannt 5.033
T1o [KN] 94,2 145,1 245-313,9 176,5 119,1
T [KN] unbekannt unbekannt 44,1 47,64 unbekannt
M uise 0,68 (in 11 km) | 0,56 (in 10 km) | 0,75 (in 11 km) | 0,75 (in 11 km) | 0,7 (in 11 km)
D, 5,6 6,2 4,7 unbekannt 4,5
SFCqo 83,8 ug/J 78,21 pgld 8,16 mg/Ns 5,384 mg/Ns 63,34 ug/J
SFC: 58,85 ng/J 58,85 ug/J 13,6 mg/Ns 12,47 mg/Ns 48,44 pgld
m, [t] 2,9 2,35 4,2 2,3 1,65
Drehzahl 730 730 unbekannt unbekannt 850-1.000

[1/min]
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2.3.3 Analyse der Merkmale von ausgewahlten Konfigurationen

Es lasst sich feststellen, dass meisten der in Kapitel 2.3.1 aufgefiihrten viermotorigen
Passagierflugzeuge eine Auslegung als Tiefdecker besitzen. Eine Ausnahme stellt die
An-10 dar, weil das Flugzeug spezielle Anforderungen erfillt. Alle erfolgreichen Kon-
figurationen weisen Zugpropeller auf und eine konventionelle, eigenstabile Auslegung.
Die modernen groRen Turboprops verfligen tber typische Merkmale der militarischen
Transportmaschinen, ausgefiihrt als Hochdecker mit einem durchgehenden Frachtraum
und grof3en Frachttoren im Heck.

Von den aufgefiihrten Passagiermaschinen ist nur die CL-44 in der Lage mehr als 200
Passagiere zu transportieren. Damit wird etwas mehr als die Hélfte der im Rahmen der
Arbeit angestrebten Passagierzahl erreicht. Betrachtet man die Anforderung beztglich
der Nutzlast von ca. 40 t, so wird diese von der An-70 erreicht. Die Tu-114 ist mit einer
Startmasse von 187,8 t die schwerste der vorgestellten Konfigurationen. Das Leistungs-
Gewichtsverhéltnis von 24 W/N ist aufgrund der Auslegung als Langstreckenflugzeug
deutlich niedriger als bei der An-70 mit 32 W/N.

Neben den eingesetzten Turboprop-Triebwerken mit bis zu 11,25 MW an Startleistung
zeigen die Entwicklungen des NK-62 und NK-110 (Vgl. Gunston 2006), dass Leistun-
gen von tber 15 MW und Machzahlen von 0,75 realisierbar sind.

2.4 Anforderungsdefinition

Die Anforderungen werden Anhand der Aufgabenstellung und der Ergebnisse der
Markanalysen unter Berticksichtigung der historischen Referenzdaten erstellt. Von Inte-
resse sind die Parameter Passagierkapazitat, Nutzlast, Reichweite, Reisedauer, Start-
und Landestrecke und die Einsatz- und Beschaffungskosten.

Fur ein GroRRraumflugzeug wird die minimale Zahl von Sitzen auf 300 festgelegt,
wodurch in etwa die doppelte Kapazitat eines Airbus A320 (Vgl. Airbus 2012 a) er-
reicht wird. Als Obergrenze wird die Passagierkapazitit der Boeing 747 Domestic mit
624 Sitzen gesehen (Boeing 2002), wobei ein realistischer Wert von 500 fiir die VVoraus-
legung sinnvoller erscheint.

Die Reichweite fiir die Standardmission wird auf 3.000 km festgelegt, wodurch geman
der Markanalyse uber 90% der Flugbewegungen in den untersuchten Regionen abge-
deckt werden. Da die Frachtmasse regional abhéngig ist (Vgl. Tabelle 2-3), wird sie als
Kompromiss auf mindestens 5t festgelegt. Ergdnzend werden Studien mit bis zu
5.000 km und 15 t Nutzlast im Rahmen der Vorauslegung durchgefiihrt.
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Um die Nachteile bezuglich der Blockzeit bei langeren Strecken zu verringern, wird
beabsichtigt die Geschwindigkeit des Turboprops auszureizen. Die Betrachtung realer
Triebwerke zeigt, dass sie flr Machzahlen von bis zu 0,75 ausgelegt sind. Als konserva-
tive Referenz wird deswegen die Fluggeschwindigkeit der An-70 mit 700 km/h verwen-
det.

Die verwendbare Grofl3e von Flughé&fen richtet sich gemal ICAO Annex 14 (2009) vor
allem nach dem ,,Aerodrome Refrence Code* (ARC) und ist von der Spannweite, beno-
tigter Start- bzw. Landestrecke und der Fahrwerksbreite abhangig. Betrachtet man die
GroRraumflugzeuge Airbus A350XWB (Airbus 2012 b) und Boeing 787 (Boeing 2012),
werden Spannweite und Lange unter 65 m als realisierbar angesehen. Die Startstrecke
wird nach konservativer Annahme 1,8 km Uberschritten. Daraus ergeben sich ein ARC
LA4E“ und ein Airport Index ,,D* (FAA 2010, S.4). Als optimistisches Ziel wird eine
Verkleinerung der Maschine auf den ARC ,,3D*“ und Airport Index ,,C* angesehen.
Dadurch werden die Spannweite auf 52 m und die Rumpflange auf 48,46 m beschrénkt.
Die erforderliche Bahnlange liegt zwischen 1,2 km und 1,8 km.

Die Forderung nach niedrigen Beschaffungskosten wird durch eine kostengiinstige Her-
stellung gewahrleistet, die auf standardisierten Ldsungen beruht. Ein niedriger Treib-
stoffverbrauch ist zur Senkung der direkten operationellen Kosten (DOC) erforderlich.
Dabei sind neben der geeigneten Triebwerkswahl aerodynamische und strukturelle Op-
timierungen durchzufthren.

Tabelle 2-13: Zusammenfassung quantitative Anforderungen

Passagierzahl 300-500

Frachtmasse [t] 5-15

Reichweite Standardmission [km] | 3.000 — 5.000

ICAO Aerodrome Refrence Code 3D, 4E
Startbahnlange [km] 12-1.8
Spannweite [m] 36— 65
ICAO Airport Index C,D
Rumpflange [m] 38,4 - 60,96

Die quantitativen Anforderungen in Tabelle 2-13 werden durch qualitative erganzt. Da-
zu gehort die Zuganglichkeit zu der Maschine am Boden, ob hierbei auf flughafenseiti-
ge Gangways oder die bordeigenen Treppen zuriickgegriffen wird. Weiterhin sind
Larmemissionen bei Schaufeln ohne Ummantelung ein bedeutendes Thema. (Vgl. Ros-
kam et al. 2008)
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3 Theorie und Methoden

In diesem Kapitel werden die theoretischen Grundlagen der Methoden erldutert, die
wahrend des Entwurfs verwendet werden. Im Vordergrund stehen dabei jene Methoden,
die eine grolRe Tragweite besitzen oder aufgrund von Modifikationen der Erklarung be-
dirfen. Bei den Ubrigen Methoden wird an entsprechender Stelle auf die jeweiligen
Quellen verwiesen.

3.1 Vorgangsfolge fur den Entwurf einer zivilen Konfiguration

Im Folgenden wird der grundsatzliche Verlauf eines Entwurfsvorgangs fir eine Konfi-
guration im Rahmen dieser Arbeit beschrieben. Er bildet eine Kombination der Vorge-
hensmodelle nach Raymer (2012) und Torenbeek (1982). Dadurch werden die von Ra-
ymer vorgestellten Methoden verwendet und die speziellen Anforderungen an zivile
Passagierflugzeuge nach Torenbeek beriicksichtigt.

Weil der Transport die Hauptaufgabe darstellt und die Rumpfgrélie weitreichenden ae-
rodynamischen und strukturellen Einfluss hat, wird diese Komponente im ersten Schritt
ausgelegt. Die Passagierkapazitat ist fir die geometrische Dimensionierung ausschlag-
gebend. (Vgl. Torenbeek 1982)

Daraufhin erfolgt eine Abschétzung der Masse auf statistischer Basis unter Berlcksich-
tigung der Nutzlast und Flugleistungen. Dadurch wird die erforderliche Triebwerksleis-
tung bestimmt, welche die Grolke und Masse der Triebwerke festlegt. (Vgl. Raymer
2012)

Die Tragflache wird in ihrer Geometrie durch die Flugleistungsanforderungen und flug-
hafenseitige Restriktionen definiert. Fur die Dimensionierung werden Anforderungen
beziiglich der Flachenbelastung, des Hochauftriebssystems, der Fluggeschwindigkeit
und des Treibstoffsystems berucksichtigt. (Vgl. Raymer 2012)

Die Leitwerksdimensionen sind sowohl von der Tragflachengeometrie als auch der
Rumpfgeometrie abhangig. Ebenso wird das Fahrwerk durch die Position der Tragfla-
che, die Rumpfform, die Lage der Triebwerke und die PropellergroRe festgelegt. Dabei
sind Anforderungen hinsichtlich des Anstellwinkels beim Start sowie bezlglich der
Bodenfreiheit der Luftschrauben zu berticksichtigen. (Vgl. Torenbeek 1982)

Ausgehend von den Anforderungen werden die Gesamtmasse, Leermasse und die
Treibstoffmasse der erstellten Konfiguration unter Verwendung statistischer Daten er-
mittelt. Die entsprechenden Analysemethoden weisen unterschiedliche Komplexitéts-
grade auf und ermdglichen unterschiedliche Variationsstudien, die der Optimierung
dienen. Die fir die Abschatzung erforderlichen Daten werden durch aerodynamische
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Analysen gewonnen. Weitere Randbedingungen werden beriicksichtigt, indem flugme-
chanische Analysen durchgefuhrt werden. (Raymer 2012)

AnschlieRend erfolgt eine Systemanalyse und Bewertung, die zu einer Neudimensionie-
rung der Konfiguration fiihrt. Dadurch wird erneut ein iterativer Prozess angestof3en.

3.2 Verwendete Vorentwurfsmethoden und ihre Modifikation

Im Folgenden werden Methoden beschrieben, welche zentrale Disziplinen des Vorent-
wurfs abdecken. Die Methoden werden an den Technologiestand angepasst, um die
Auswirkungen moderner Bauweisen zu berlcksichtigen. Weiterhin werden sie kombi-
niert, um eine hdhere Aussagekraft durch simultane Berechnungen zu erhalten.

Bei allen Berechnungen werden die Standardatmosphére und Normalbedingungen ver-
wendet. Bis Phase 4 werden Daten zum Luftdruck und Dichte nach Raymer (2012) und
Roskam, Lan (2008) verwendet. In Phase 5 werden Tabellen nach Mattingly et al.
(2002) fir das Dichte- und Druckverhéltnis eingesetzt.

3.2.1 Massenabschatzung

In verschiedenen Phasen der Arbeit werden Methoden der Massenabschéatzung verwen-
det, die sich in ihrem Komplexitatsgrad unterscheiden. Bei den einfachen statistischen
Methoden (Vgl. Raymer 2012, Kapitel 3, 6) wird die Startmasse ermittelt, die im Rah-
men der weiteren Auslegung fur die Dimensionierung der Komponenten und Triebwer-
ke ausreichend ist. Die komplexen Methoden zur Ermittlung der Komponentenmassen
ermdoglichen einen Aufbau des Systems aus Einzelteilen (Vgl. Raymer 2012, Kap. 15),
ahnlich dem ,,Bottom-Up*“-Prinzip. (Vgl. Haberfellner et al. 2012) Dadurch wird eine
Analyse und gezielte Optimierung von Komponenten im Sinne der Leistungssteigerung
ermoglicht.

3.2.1.1 Einfache statistische Massenabschatzung

In den ersten drei Phasen des Entwurfsprozesses wird eine einfache Methode ange-
wandt, da sie eine schnelle und zumeist konservative Abschéatzung der Leermasse, der
Gesamtmasse und der Treibstoffmasse ermdglicht. Weiterhin wird sie eingesetzt, um
unbekannte Parameter existierender Maschinen, beispielsweise den spezifischen Treib-
stoffverbrauch, durch eine Rekonstruktion abzuschatzen.

Diese Methode wird in der Literatur (\Vgl. Raymer 2012, Kap. 3) ausfuhrlich erklért und
mit Referenzdaten ausgestattet. Sie wird im Folgenden als die ,,RC3*“-Methode bezeich-
net.
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Bei der Berechnung wird davon ausgegangen, dass die Startmasse sich aus folgenden
Komponenten zusammensetzt:

Wo = Werew + Wpayload + quel + Wempty (3-1)
Wy

quel = (W()) Wy (3-2)
W,

Wompty = (Wo) W, (3-3)

Unter der Annahme, dass der Leermassenanteil W./W, sich statistisch auf der Basis
von existierenden Maschinen beschreiben l&sst und das Treibstoffmassenverhaltnis
W;/W, anhand eines Missionsprofils in Verbindung mit Triebwerksdaten aufgestellt
werden kann, wird die Startmasse W, ermitteln.

I/Vcrew + Wpayload

Wy = -
- (- @

Das W./W,-Verhdltnis wird durch eine Potentialfunktion beschreiben, wobei der Koef-
fizient A und Exponent C fur bestimmte Flugzeugkategorien wie zweimotorige Turbop-
rops, zivile oder militarische Transporter usw. (Vgl. Raymer 2012, S.31) spezifisch
sind. K, beschreibt einen Schwenkfliigel und nimmt im Rahmen der Arbeit den Wert 1
an.

We/Wy = A WOC Kys (3-5)

Da die aufgefiihrten Flugzeugkategorien keine viermotorigen Turboprops umfassen,
werden entsprechende Daten gesammelt und fehlende Funktionsparameter ermittelt. Die
beschréankte Datenmenge in Tabelle A-2 ermdglicht eine grobe Abschétzung des Funk-
tionsverlaufs. In Abbildung 3-1 ist erkennbar, dass zwischen den zweimotorigen Tur-
boprops und den viermotorigen Mittelstreckenturboprops mathematisch kein grofler
Unterschied bei hohen Abflugmassen besteht.
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Abbildung 3-1: Verlauf der statistischen Funktionen fur das Leermassenverhéltnis

Im Rahmen des Entwurfs wird die Ansatzfunktion fir die zweimotorigen Turboprops
verwendet, da sie den kleinsten Gradienten bei hohen Abflugmassen aufweist, was ei-
nem konservativen Ansatz entspricht. Der Verlauf der Funktion wird durch einen Kor-
rekturfaktor angepasst, um die Verwendung von modernen Werksoffen zu beriicksichti-
gen. Die Referenz stellt der A400M dar, als eine moderne Konfiguration mit einem ho-
hen Anteil aus Faserverbundwerkstoffen (Vgl. Jackson et al. 2003). Durch einen Vor-
faktor von 0,96 wird der angepasste Funktionsverlauf, dargestellt in Abbildung A-5,
erreicht.

Fur die Bestimmung des Massenverhaltnisses zwischen zwei Missionssegmenten
W;/W._, wird die umgeformte Reichweitenformel nach Breguet verwendet.

Wi = exp <_ Cpower i) (3-6)
Wi—l np L/D

Wi _ exp <— Cpower VE. ) (3-7)
Wi—l np L/D

Es wird eine Standardmission definiert, die einen Uberfiihrungsflug mit einer Reichwei-
te von 3.000 km und einer Warteschleife von 45 min umfasst. Die Treibstoffreserve
betrdgt 6% und die Ubrigen Treibstoffmassenverhéltnisse in Tabelle 3-1 sind statistisch
begriindet.

Tabelle 3-1: Statistische Treibstoffmassenverhéltnisse (Vgl. Raymer 2012, S. 34)

Missionssegment | W;/W,4

Vorlauf und Start 0,970

Steigflug 0,985

Landung 0,995
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Der leistungsspezifische Treibstoffverbrauch wird entweder statistischen Tabellen oder
realen, bzw. modellierten Triebwerksdaten entnommen. Eine Alternative stellt die
Rickrechnung, ausgehend von einer bekannten Mission eines Flugzeugs dar.

Fur die Ermittlung des L/D-Verhiltnisses wird die Methode der ,,benetzten Streckung
A, Verwendet (Raymer 2012 S. 39), wobei die benetzte Oberflache anhand eines
CAD-Modells ermittelt wird.

A

P 3-8
Swet/Sref ( )

Aper =

3.2.1.2 Fortgeschrittene Abschatzung der Abflugmasse

Eine theoretische Verbesserung der RC3-Methode basiert auf der Verwendung einer
héherwertigen Ansatzfunktion (3-9) flir das Leermassenverhéltnis. (Raymer 2012, Kap.
6) Hierdurch werden die Einflisse der Flachenbelastung und der Leistung berticksich-
tigt.

We/Wo = a+ bWyt A% (hp/Wo)® (Wo/S) *Vigax (3-9)

Fur die Berechnung wird der Funktionsansatz fiir zweimotorige Turboprops verwendet.
Die Anpassung an das Leermassenverhéltnis des A400M, dargestellt in Abbildung A-6,
erfolgt durch die Festlegung von a auf 0,3085.

Statistische Daten der brigen Missionsabschnitte werden verfeinert und es werden ana-
Iytische Beziehungen fir den Steigflug und die Beschleunigung eingefiihrt.

W;/W,_, = 1,0065 — 0,0325M (3-10)

Weiterhin wird das L/D —Verhaltnis im Reiseflug in Abhé&ngigkeit der aerodynamischen
Parameter der Maschine und der Flachenbelastung ermittelt.

L B 1
D qCpo + w 1 (3-11)
wW/S S qmAe

Der Aufbau dieser Methode ist in Abbildung 2-1 dargestellt. Da Verfahren findet An-
wendung in den Phasen zwei bis vier, als Vergleich fir die einfachere Methode und die
Methode der Komponentenmassen. VVon Nachteil ist auch hier die rein statistische Basis
flr den Anteil der Leermasse. Die Methode wird im Folgenden als ,,RC6° bezeichnet.



Kapitel 3: Theorie und Methoden 33

L Design objectives ’

Sketch or
initial layout

J, | owandws |
¥
Swet/sref

—
and Cp, \ W, foreach

Wing geometry

selection and - ———

Sizing
mission

“e" estimate

W, , mission

segment

Engine SFCs

¥

W, guess
w, . ¥
T equation lterate
A .W,S for each for
mission segment solution
A

| W, calculated ]

Abbildung 3-2: Aufbau der fortgeschrittenen statistische Massenabschatzungsmethode
(Raymer 2012 S.154)

3.2.1.3 Methode der Komponentenmassen

Der Aufbau der Strukturmasse aus einzelnen Komponenten ermdglicht eine Aussage
Uber die Zusammensetzung der Leermasse einer bestimmten Konfiguration. Dadurch
werden spezifische, von den iblichen Konfigurationen abweichende Merkmale beruck-
sichtigt. Im Rahmen der Arbeit werden dafiir Methoden von verschiedenen Autoren
verwendet. Sie unterscheiden sich sowohl in der Unterteilung der Flugzeugmasse in
Komponenten, als auch in dem Anteil der geometrischen Parameter in den Formeln.
Ansétze, die eine Reihe von variablen Parametern besitzen, ermdglichen gezielte Ana-
lysen und Optimierungen, weshalb sie bevorzugt werden.

Bei der einfachsten Methode ,,Class I nach Roskam (1989) werden die Komponenten-
massen als Anteile der Gesamtmasse ermittelt, unter der Annahme, dass sich diese bei
ahnlichen Flugzeugtypen gleichen. Die Methode umfasst die Bereitstellung der histori-
schen Referenzwerte durch Roskam. Sie eignet sich von allem zur Plausibilitatsanalyse
der Ergebnisse, die mit komplexeren Ansatzen ermittelt werden. Da die Referenzdaten
der Maschinen mehrere Jahrzehnte alt sind, bleiben moderne Entwicklungen unberiick-
sichtigt.

Die folgenden Methoden verwenden einen Gleichungssatz, der die Berechnung der
Masse von Einzelkomponenten, basierend auf statistischen und geometrischen Daten,
ermoglicht.

Ein fortgeschrittener Ansatz ist die ,,Class II Methode mit den Gleichungssatzen nach
General Dynamics und Torenbeek. (Roskam 1989) Der Anteil an statistischen Formeln
in Abhangigkeit der Startmasse ist relativ hoch.
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Die Methode von Raymer (2012, Kap.15) fir Transportmaschinen besteht aus einem
Formelsatz, der stark von geometrische Parametern abhadngig ist. Weiterhin werden
Korrekturfaktoren vorgestellt, die fortgeschrittene Technologien beschreiben. Die Men-
ge an reinen statistischen Funktionen ist gering und bezieht sich in erster Linie auf die
sékundaren Komponenten. Die Unterteilung ermdglicht einen vollstandigen Aufbau der
Strukturmasse. Einige Parameter bleiben in Bezug auf die Anwendung unklar.

Die Methode von Torenbeek (1982) bietet die Mdglichkeit, speziell bei klassischer Aus-
legung vielfaltige Variationen hinsichtlich der Triebwerks- und Fahrwerksanordnung zu
beriicksichtigen. Zugleich sind viele Formeln rein statistischer Natur enthalten, die kei-
ne geeignete Variation der Strukturkomponenten erlauben. Torenbeek stellt neben ein-
fachen Zusammenhéngen einige deutlich aufwandigerer Formelsatze in Appendix C
und D vor, die ein Herunterbrechen der Tragflache und des Rumpfs in ihre Bestandteile
ermoglichen. Diese Formeln erfordern eine groe Zahl von Eingabeparametern, sind
teilweise nur iterativ I6sbar und kommen deswegen erst ab der Phase 4 zum Einsatz.

Da jede Methode ihre VVor- und Nachteile besitzt, werden sie in geeigneter Weise kom-
biniert, um eine breite Basis an Eingabeparametern zu erhalten. Im Rahmen der Arbeit
werden unterschiedliche Kombinationen verwendet. Es sei erwahnt, dass viele Formeln
die maximale Startmasse als Eingabeparameter bendtigen, wodurch sie zunéchst von
den vorgestellten statistischen Methoden abhéngig bleiben.

Da jede Veranderung der Leermasse eine Anderung des Treibstoffbedarfs nach sich
zieht, ruft diese wiederum eine Anderung der Leermasse hervor. Daran ist erkennbar,
dass eine aussagekraftige Abschatzung der Strukturmasse basierend auf den Komponen-
ten ausschlieflich unter intensiven lIterationen mdglich ist. Diese Forderung wird ab
Phase 4 vollstandig erfillt.

3.2.1.4 Kombination der Massenabschatzungsmethoden

Um eine hohe Aussagekraft durch die Methode des Komponentenaufbaus zu erreichen,
wird diese mit der iterativen RC6-Methode gekoppelt. Weiterhin werden geometrische
und aerodynamische Anderungen an der Konfiguration durch die Verwendung von ana-
Iytischen Zusammenh&ngen, beschrieben in Kapitel 3.2.2.2, in jedem Schritt berlck-
sichtigt.

Dazu wird der Funktionsansatz fiir das Leermassenverhéltnis W./W, durch einen Satz
an Formeln zur Ermittlung der Komponentenmassen ersetzt. Dieser Formelsatz umfasst
alle Massen mit Ausnahme der Nutzlast, Crew und des Treibstoffs. Nach jedem lterati-
onsschritt wird die Differenz zwischen dem Anfangswert der Startmasse und der Sum-
me aus Leermasse, Nutzlast und Treibstoff und Crew ermittelt. Nach Raymer (2012,
S.581) ist diese Differenz durch die Anpassung der Treibstoffmasse aufzuldsen, um die
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Gultigkeit der berechneten Einzelmassen sicherzustellen. Wird die Treibstoffmasse ver-
ringert, wird die Mission nicht erftllt, wahrend eine Erh6hung der Masse Potential zur
Massereduktion ungenutzt lasst. Im Rahmen der hier vorgestellten Methode wird des-
wegen eine ausreichende Zahl an Iterationen durchgefihrt, sodass der Unterschied zwi-
schen dem Anfangswert der Masse und der Summe der Einzelmassen signifikant ver-
ringert wird. Dazu wird der Anfangswert in jedem Schritt in Abhé&ngigkeit des Ergeb-
nisses angepasst. Jede Iteration ist damit als eine eigenstdndige Optimierung des Ent-
wurfs zu sehen, weil alle Parameter der Mission bei jedem Schritt beriicksichtigt wer-
den. Dadurch ist sicherstellt, dass die errechnete Konfiguration die Anforderungen be-
zuglich der Reichweite, Geschwindigkeit und Nutzlast erflllt und dabei die minimale
Masse aufweist. Eine ausreichende Reserve wird vorgesehen.

Durch die simultane Berechnung des induzierten Widerstands, der Flachenbelastung
und des Nullwiderstands in Abhangigkeit der Referenzfliigelflache stellt diese Methode
ein universelles Werkzeug fur den gesamten Entwurfsprozess dar. Die Koppelung mit
einem fortgeschrittenen Triebwerksmodell und dem Wirkungsgradmodell in Phase 5
des Entwurfsvorgangs ermdglicht eine weitere Erhéhung der Genauigkeit der Ergebnis-
se.

A

Modellskizze Anforderungen: Ve, yise, R, Sper, A, b etc... L Missionsdesign:

hcruise, Elniter usw.

S,
¥eL aus Modellen

Sref Ermittlung: Oswaldfaktor und L/D-Verhéltnis Anfangswert W, |¢—
B
Coy(Srer) = A(Srer) l
CDn = Z CDo Komponente /
T/W und W/S mittels ,Master-Gleichung®,
Triebwerksmodell und Wirkungsgradmodell e qus
Wo
Komponentenmassen
Triebwerk SFC > % fur jedes Missionssegment
W fur jedes Missionssegment
Anpassung Anfangswert

Neues W, berechnet

Iteration zur Konvergenz
zwischen Anfangs- und
Endwert

Abbildung 3-3: Ubersicht: kombinierte Methoden fiir Massenabschatzung (Vorgang
basierend auf Raymer 2012)
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3.2.2 Leistungsabschatzung

Um die notwendige Triebwerksleistung abzuschatzen, wird in den ersten zwei Phasen
des Entwurfs eine Methode entwickelt, die eine gezielte Wahl des Auslegungspunkts
fir den Reiseflug ermdglicht. Durch sie wird die Zahl an erforderlichen Iterationen ver-
ringert und eine Steigerung der Ergebnisqualitat bei einem beschrénkten Zeitkontingent
gegenuiber dem einfachen Auslegungsdiagramm (Vgl. Brandt 2004 S.248) erreicht.

3.2.2.1 Ermittlung des optimalen Reiseflugzustands

Die Basis fur die Bestimmung eines Auslegungspunkt im Reiseflug ist der schubmini-
male Flug, der fiir den Fall eines propellergetriebenen Flugzeugs einem Reichweiten-
flug entspricht. (Vgl. Raymer 2012) Dabei wird mit maximalem L/D-Verhdltnis geflo-
gen. Der Reichweitenflug ist aufgrund des Schubverlusts des Turboprops bei hoher
Fluggeschwindigkeit und niedriger Dichte ein Treiber fir den Leistungsbedarf.

Der mathematische Zusammenhang zwischen dem Leistungs-Gewichtsverhaltnis
Pgi /Wt und der Flachenbelastung Wro/S, beschrieben durch Formel (3-12), basiert
auf einer Kombination der spezifischen Uberschussleistung und der Auftriebspolaren.
Dabei werden der Schub auf die Meereshéhe und die Masse auf den Abflugzustand be-
zogen. Im Folgenden wird der Zusammenhang (3-12) als ,,Master-Gleichung® bezeich-
net. (Vgl. Brandt 2004, S. 247)

o |

TSL ﬁ a CDO I (ﬁ)z . (WTO) 1dh 1dV (3 12)
1 -

= 5 vat Tgdt

Fur den Zusammenhang zwischen Schub und Leistung wird ein geeignetes Modell nach
Formel (3-14) verwendet. (Brandt 2004, S.186) Dadurch wird die Charakteristik des
Turboprops (Brandt 2004, S.184) berticksichtigt.

WTO_npa .B (@)

1|l— —_— -

= s)|TvacTga

_ Psup (3-14)

Basierend auf der Formel (3-13) wird ein Auslegungsdiagramm erstellt, wobei durch
die Variation der Dichte, die das Dichteverhéltnis o und den Staudruck q beeinflusst,
eine Schar von Funktionen erzeugt wird. Deren Minima werden isoliert und fiir ein kon-
stantes Cp, und V in einem Diagramm nach Abbildung 3-4 aufgetragen. Durch die Va-

.- . . . P %% .
riation von Cp, werden weitere Kurven mit optimalen Wi (%) aufgestellt. Die an-
TO



Kapitel 3: Theorie und Methoden 37

schlieBende Variation der Geschwindigkeit erfordert weitere Diagramme und ermdg-
licht die Leistungsbedarfsanalyse unter Berticksichtigung aller genannten Parameter.
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Abbildung 3-4: Minima der Master-Gleichung bei Cp, Variation (V konstant)

3.2.2.2 Konfigurationsspezifischer Nullwiderstandsbeiwerts

Fur die Verwendung des Diagramms in Abbildung 3-4 wird der Nullwiderstandsbeiwert
Cpo einer Konfiguration benétigt. Dieser wird zundchst nach der Methode der aquiva-
lenten Wandreibung ermittelt. (Raymer 2012, S.429) Der Zusammenhang erfordert die
Kenntnis der Referenzflugelflache S,.r, sowie der benetzten Oberflache S,,., .Die Wahl
des Reibungsbeiwerts Cg, in den frihen Projektphasen basiert auf statistischen Werten
flr unterschiedliche Flugzeugtypen. (Vgl. Raymer 2012, S.429-430) Im Verlauf der
Arbeit dient eine komponentenbasierte Methode der Nullwiderstandbestimmung dazu,
diesen anzupassen.

S
Cpo = —Swet Cre (3-15)
ref

Um eine breite Auswahl an moéglichen Konfigurationen sicherzustellen, wird eine Ab-
héngigkeit der Form

CDO(Sref) = ASfef (3'16)
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mit den Koeffizienten A und B fir eine Konfiguration aufgestellt. Die Konfiguration
wird in Phasen 1 bis 4 durch einen invarianten Rumpf, konstante Streckung, Leitwerks-
hebelarme und Leitwerksvolumenkoeffizienten definiert. In Phase 5 wird die Spannwei-
te konstant gehalten, wéhrend die Streckung angepasst wird. Es werden funf Stltzpunk-
te fir die gesuchte Funktion ermittelt, wobei Referenzfliigelflachen zwischen 200 m2
und 300 m2 verwendet werden.

0.025 —o— C_fe Ziviles
' | | Transportflugzeug
0,023 CDO = 0,4732 5055 | —m— C_fe militarisches
0.02 T Transportflugzeug
l i
o L *‘.
3 T =
0,019 e
0,017 i CDO = 0,4101 S-0566 i‘\e >
0,015 | |
200 220 240 260 280 300
S [m?

Abbildung 3-5: Potentialfunktionen als Naherung fir Cp, in Abhangigkeit von S,./;
Cre-Variation flr zivile und militarische Konfiguration (Datenquelle: Raymer 2012)
mit gleichem S,,..,/S,.r

In Abbildung 3-5 sind zwei Potentialfunktionen als Naherung fir den Nullwiderstands-
beiwert einer konventionellen Tiefdeckerkonfiguration darstellt, wobei zwei unter-
schiedliche Reibungskoeffizienten verwendet werden. Im Gegensatz zu einem Poly-
nomansatz wird durch eine Potentialfunktion eine Extrapolation im begrenzten Rahmen
ermoglicht.

3.2.2.3 Ermittlung des Auslegungspunkts ftir den Reiseflug

Mit der Formel (3-16) wird der Nullwiderstandsbeiwert fiir jede Referenzfligelflache
und Flachenbelastung beschreiben. Dazu wird die Startmasse mittels der in Kapitel
3.2.1 beschriebenen Abschatzungsmethoden ermittelt.

Die Flachenbelastungen werden als vertikale Linien zusammen mit den Optima der
Master-Gleichung im Diagramm in Abbildung 3-6 eingetragen. Die Schnittpunkte jener
Kurven, die dieselben Nullwiderstandsbeiwerte aufweisen, entsprechen den optimalen
Auslegungspunkten fir den Reiseflug. Zur Ubersicht sind Funktionen mit gleichen
Nullwiderstandsbeiwerten in Abbildung 3-6 mit derselben Farbe versehen. Neben dem
Leistungsbedarf lasst sich die Flughdhe ablesen.
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Abbildung 3-6: Ermittlung des Auslegungspunkts fir den Reiseflug bzw. Steigflug ,V
konstant; (Auslegungspunkt fir eine Referenzfligelflache entspricht dem Schnittpunkt
zwischen gekrimmten und vertikalen Kurven derselben Farbe)

3.2.2.4 Klassisches Auslegungsdiagramm

In Verbindung mit einem geeigneten Auslegungspunkts fur den Reiseflug wird ein Aus-
legungsdiagramm aufgestellt, welches die Start- und Landerollstrecke, sowie den Steig-
und Reiseflug umfasst. (Brandt 2004, S.248) Mit diesen Randbedingungen lasst sich
eine geeignete Referenzfliigelflache ermitteln. Fur die unterschiedlichen Flugzustéande
werden aerodynamische Daten zu dem Auftrieb und Widerstand bendtigt. Unter Ver-
wendung des folgenden Gleichungssatzes erfolgt eine Bestimmung des Ldsungsraums
fur die jeweilige Konfiguration. Zu bertcksichtigen ist, dass Daten flr die Flughohe und
den Nullwiderstand aus der vorangegangenen Analyse stammen, sodass das Ausle-
gungsdiagramm kein Ersatz dafur ist, sondern viel mehr iterativ mit dem Verfahren zu
verwenden ist.

2
To, _ 144P (Wm)+07%0+# (3-17)
Wro apCy,..95t0\ S BCLopas
Wro _ s1pg(uBCL,,,, +0.083Cp,) (3-18)

S 1.6942
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Der Start wird durch Formel (3-17), die Landung ohne Schubumkehr durch Formel
(3-18) beschrieben. Fir tbrige Flugzustande wird die ,,Master Gleichung* herangezo-
gen.

60
o5 ANAVAN
50 ANANAN
Z 45 Start
E gg Landung
o
F 30 — & Steigflug 15% in 1km
% 25 Resieflug 200 m/s
»n 20
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0 ® Auslegungspunkt
0 1.000 2.000 3.000 4.000 5.000 6.000 7.000 8.000

W_TO/S [N/m?]

Abbildung 3-7: Beispiel: Auslegungsdiagramm (L&sungsraum: grau)

3.2.3 Aerodynamik

Die aerodynamische Analyse im Rahmen der Arbeit dient dem Zweck, die Auftriebsko-
effizienten bei unterschiedlichen Flugzustédnden, welche verschiedene Klappenstellun-
gen und Anstellwinkel umfassen, sowie die dazugehorigen Widerstandsbeiwerte zu er-
mitteln.

Im Vordergrund steht die Analyse der Tragflache, ausgehend von dem Profil in Verbin-
dung mit ihrem Grundriss. Daraus wird das Auftriebsverhalten der Konfiguration ohne
Klappeneinsatz bestimmt, wobei vorausgesetzt wird, dass durch eine aktive Wélbungs-
kontrolle in moderatem MaR die Eigenschaften an den jeweiligen Flugzustand ange-
passt werden. Der Ubergang von der zweidimensionalen Profilgeometrie zu der dreidi-
mensionalen Tragflachenform ermdglicht unter Berticksichtigung der Rumpfform die
Ermittlung des induzierten Widerstands. Die Dimensionierung erfolgt auf der Basis von
Richtwerten aus der Literatur. (Vgl. Raymer 2012)

Fur die Ermittlung des erreichbaren Auftriebs unter Einsatz von Hochauftriebshilfen
wird aufgrund der Komplexitat der Systeme eine analytische Betrachtung auf semiem-
pirischer Basis verwendet. (Raymer 2012 S.428) Die Dimensionen der Klappen basie-
ren auf Erfahrungswerten unter Berucksichtigung struktureller Aspekte und der minima-
len Tankkapazitit. Im Rahmen der Analyse werden Klappensysteme unterschiedlicher
Komplexitat (Raymer 2012, S.428) betrachtet.

Der Nullwiderstand der Grundkonfiguration wird entweder durch die bereit beschriebe-
ne &quivalente Wandreibung oder durch den Aufbau auf Komponentenbasis ermittelt.
(Raymer 2012 S.430) Hierzu wird das Flugzeug in einer Reihe von Komponenten auf-
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gebrochen, deren Widerstandsbeiwerte einzeln berechnet werden. AnschlieBend wird
deren Summe gebildet, wobei Interferenzwiderstdnde aufgeschlagen werden. Weiterhin
werden der Basiswiderstand, die Leckage und Protuberanzen beriicksichtigt.

Das Ziel ist die Aufstellung der Auftriebspolaren eines gewdlbten (Formel (3-19)) bzw.
ungewolbten (Formel (3-20)) Profils fir unterschiedliche Flugzusténde.

CD = CDO + KCE (3_19)

2
CD = CDmin +K (CL - CLmin.drag) (3-20)

Im Rahmen der Arbeit wird vorwiegend die ungewdlbte Polare verwendet, da durch die
Wodlbung im unteren Geschwindigkeitsbereich eine positive Wirkung erzielt wird, so-
dass der Ansatz hier als konservativ angesehen werden kann. Im Reiseflug wird durch
eine aktive Klappenregelung das Profil auf den Zustand des minimalen Widerstands
eingestellt.

3.2.3.1 Analyse der Tragflache

Die Ermittlung der Tragflacheneigenschaften wird in eine Untersuchung der zweidi-
mensionalen und dreidimensionalen Eigenschaften unterteilt. Die zweidimensionale
Profilanalyse wird unter Einsatz von ,, XFoil 6.96'2“ durchgefiihrt. Die Berechnung des
Auftriebseiwerts erfordert die Kenntnis des Auftriebsanstiegs, welcher von dem Profil
und dem Tragflachengrundriss abhéngig ist. (Raymer 2012, p.412)

CLa _ 2mA <Se;posed> (F)
202 ref 3-21
2+ 4+A§ <1+tan2A—maz”) (3-21)
n B
B =1-M? (3-22)
Cla 3-23
=50/ 3 (3-23)
F=1,07(1+d/b)? (3-24)

12\/on:Drela, Endurance; MIT Aero & Astro; Youngren, Harold; Aerocraft, Inc.
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3.2.3.2 Ermittlung des induzierten Widerstands

Die Ausprégung des induzierten Widerstands wird durch den K-Faktor bestimmt. Die-
ser enthdlt den Oswaldfaktor e, welcher die Abweichung der Auftriebsverteilung von
der widerstandsminimalen, elliptischen Form beschreibt. (Vgl. Raymer 2012, Kap.12)
Neben den statistischen Werten aus der Literatur (Vgl. Torenbeek 1982) wird im Rah-
men der Arbeit eine Reihe semiempirischer Ansétze verwendet, um den Oswaldfaktor
zu ermitteln.

Der folgende Ansatz nach Raymer (2012, S.456) berticksichtigt die Streckung sowie die
Pfeilung der Tragflache. Die Methode ist vergleichsweise konservativ und liefert ober-
halb einer Streckung von 10 eine Verschlechterung von L/D,,.

1

K= — 3-25
mAe ( )

esc = 1,78(1 — 0,454%68) — 0,64 (A,z = 0) (3-26)

eqw = 4,61(1 — 0,454%8) (cosA,z)"15 — 3,1 (Ayz > 30°)  (3-27)

e= % ALy —30) + eq, (0> Ay > 30°) (3-28)

Die Methode nach Howe (2000, S.147) berlicksichtigt neben den wichtigsten Geomet-
rieparametern der Tragflache die Machzahl und den Einfluss von Triebwerksgondeln
auf der Tragflachenoberseite. Weiterhin weist sie eine deutlich niedrigere Abweichung
gegenuiber den Referenzwerten von Passagierflugzeugen als die Methode nach Raymer
auf. Im Rahmen der Arbeit werden nach Einschatzung des Autors die Ergebnisse dieser
Methode um 5% verringert, da sie im Vergleich zu anderen Methoden optimistisch er-
scheinen.

1
. (1Ot)°'33

0,142 + F(MA (— 3-29

(1+0,12M9) [ 1 + cosT( AZS)C O’éﬁNIZ)JS,sD (3-29)

F(A) =0,005(1 + 1,5(1 — 0,6)%) (3-30)

Bei der Methode nach Nita und Scholz (2012) wird zunéchst der theoretische Oswald-
faktor in Abhéngigkeit der Zuspitzung und Pfeilung bestimmt. Anschlielend werden
Korrekturfaktoren aufgeschlagen, die den Rumpfeinfluss, den typenspezifischen Wider-
standseffekt und die Kompressibilitat berticksichtigen. Da bei der Entwicklung dieser
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Methode eine Vielzahl anderer Methoden von Nita und Scholz analysiert worden ist,
werden Ergebnisse hoher Genauigkeit erwartet.

€ = €theo ke,F ke,Do ke,M (3'31)

1
Ctheo = 11 F (1 — AD)A

(3-32)
Die Abhangigkeit von der Zuspitzung wird durch das Polynom (3-33) beschrieben.

f(A) =0,05242* — 0,152% + 0,16594% — 0,07064 + 0,0119 (3-33)

AL = —0,357 + 0,45 0037525 (3-34)
d 2
Kep=1-2 (f) (3-35)

kep, Ist ein statistischer Faktor, der fiir die Turboprops folgenden Wert annimmt:

ke,p, = 0,804 (3-36)
b
M e
Kew = Qe ( T 1) +1 (3-37)
comp
ker = LM < Meomp (3-38)

Wobei M, den Wert von 0,3 besitzt und die Kompressibilitatsgrenze markiert.

a, = —0,001521 (3-39)

b, = 10,82 (3-40)

Vorteilhaft sind der Einfluss der Machzahl und die Tatsache, dass in dem untersuchten
Bereich der Streckungen die Ergebnisse gut mit den Daten der existierenden Maschinen
korrelieren. (Vgl. Nita, Scholz 2012)

Als letzte Referenz dient der Oswaldfaktor berechnet nach Shevell (1989, S.186), der
sich bevorzugt fur klassische zivile Konfigurationen eignet. Es werden dabei wenige
geometrische Parameter ber(cksichtigt, sowie der Nullwiderstandsbeiwert als Allein-
stellungsmerkmal.
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e = Acorr ( )
- 1 3-41
Ak + us

Aporr = 1= 0,02 % A7 A2 (3-42)
k = 0,357 * CDO (3'43)

d 2
s=1-1,9316 <7f> (3-44)
u = 0,99 (3-45)

Eine Reduktion des Ergebnisses von 4% wird von Shevell vorgeschlagen, um den Ein-
fluss des Propellernachlaufs auf die Auftriebsverteilung zu berticksichtigen.

3.2.3.3 Analyse des Hochauftriebs

Der erreichbare Auftriebsbeiwert wird aus den Anteilen der Tragflache und des Hoch-
auftriebssystems zusammengesetzt. Flr die erste Abschétzung des Tragflachenauftriebs
werden Profildaten und der Tragflachengrundriss herangezogen. (Raymer, 2012 S.417)

Clax = 0,9C,,,,,€0SAg 25c (3-46)

Der maximale Profilauftriebsbeiwert wird hierbei als der Wert bei dem erreichbaren
Anstellwinkel gewahlt. Der zusatzliche Anteil des Auftriebs durch die Klappen wird
unter Einsatz semiempirischer Formeln nach Raymer (2012, S.428) errechnet.

S
AC,, . =09AC, <M> coshy., (3-47)
Sref

Sflapped

Aagy, = (A%L)airfou( >COSAH.L. (3-48)

Sref
Die Anderung des Nullanstellwinkels Aay,, ist fir die Stabilitatsanalyse von Interesse.
Die profilbezogenen Auftriebsinkremente unterscheiden sich in Abhdngigkeit des
Hochauftriebssystems und werden in der Literatur aufgefiihrt. (Raymer 2012, S.428
Tab. 12.2)
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Das Inkrement des Nullwiderstands der Hochauftriebshilfen wird durch Formel (3-49)
beschrieben. Der zusétzliche induzierte Widerstand, verursacht durch die signifikante
Abweichung von der elliptischen Auftriebsverteilung aufgrund des Klappenausschlags,
wird mit Formel (3-50) berechnet. (Raymer 2012, S.464)

C S
_ f flapped o
ACDOflap = Friap (?) ( Sref > (6f1ap — 10°) (3-49)
2
ACDi = kfz (ACLflap) COSAE/‘I- (3'50)

3.2.3.4 Interaktion zwischen Propellerstrom und Tragflache

Die Interaktion zwischen Propellerstrahl und Tragflache fihrt zu einer Erhéhung des
Auftriebsbeiwerts sowohl bei Start- und Landung als auch im Reiseflug. Fir eine Zuga-
nordnung ist der Effekt mit Formel (3-51) berechenbar. (Roskam 1990)

Abbildung 3-8: Konfiguration fur die Berechnung des Auftriebsanteils durch die
Anstréomung der Klappen

n

R 2200P,,, -
ACLW_Z s ) o | qumnz (3-51)

1

Vereinfachend wird angenommen, dass der Schubvektor und die Flugrichtung parallel
seien. Deshalb ist fiir die Berechnung des zusatzlichen Auftriebs C,, der Anteil des C;,
im Einbauwinkel ausschlaggebend. Wahrend des Starts und der Landung wird das ent-
sprechende C;, durch das Ausfahren der Hochauftriebssysteme vergroRert, was einer
Vergrolierung der Profilwolbung entspricht. Zu beruicksichtigen ist der entsprechende
Schubanteil bei Triebwerksausfall und die betroffenen Klappen. Die Formel (3-51) nach
Roskam (1990, S. 287) ist in angloamerikanischen Einheiten zu verwenden.

Die Anwendung der Methode auf diese Weise ist mit groRen Unsicherheiten verbunden.
Im Vergleich zu den erreichbaren Auftriebsbeiwerten nach Nicolai, Carichner (2010,
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S.229) werden Beiwerte konventioneller Flugzeugmuster leicht tbertroffen, jene der
STOL™ Konfigurationen jedoch nicht erreicht.

3.2.3.5 Aufbau des Nullwiderstands basierend auf Komponenten

Der Aufbau des Nullwiderstands nach Komponenten ermdglicht eine Analyse der kon-
figurationsspezifischen Eigenschaften, was zur gezielten Optimierung eingesetzt wird.
Neben der Wandreibung der Komponenten, werden Strémungsablésungen durch die
Formfaktoren FF, in Formeln (3-58) bis (3-60) sowie die Interferenzen durch Korrek-
turfaktoren Q. berticksichtigt. Ergdnzend zu den Komponenten werden die Anteile des
Widerstands von stumpfen Korpern Cp . - und durch die Leckage verursachten Cp, .,

hinzugerechnet. (Raymer 2012, S.429)

_ Z CfeFFchSwetC

S + CDmisc + CDL&P (3-52)
ref

(CDO)subsonic
Hierbei wird der Reibungswiderstandskoeffizient C, durch den vorherrschenden lami-
naren (Formel (3-53)) oder turbulenten (Formel (3-54)) Strdmungszustand oder einer
Kombination der beiden bestimmt. Die Anteile der Stromung werden aus Erfahrungs-
werten (Vgl. Raymer 2012) abgeschatzt.

¢, =2 (3-53)
flam — \/E
Croumy = 0455 (3-54)
Teurb ™ (log,o R)*2,58 (1 + 0,144M?2)0.65
pVl
Re = T (3'55)

Im Falle einer rauen Oberflache steigt der Cg, Faktor starker an, als durch die genannten
Formeln beschrieben, was durch die Einfuhrung einer fiktiven Reynolds-Zahl Reyfr
korrigiert wird. (Raymer 2012, S.434) Die niedrigere der Zahlen Re bzw. Re, s ist fr
den Umschlag der Strémung ausschlaggebend.

1,053
l

Recutoffy, = 3821 (E) (3-56)

1,053
Recutoffun, = 4462(7) MM (3-57)

13 Short Takeoff and Landing (Dt.: Kurzstart- und Landefahigkeit)
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Die Verwendung von Faserverbundmaterialien ermdoglicht eine besonders glatte Ober-
flache mit einem Rauheitsfaktor k von 0,52 um, wéhrend eine glatte Farboberflache den
Wert von 6,34 um aufweist. (Vgl. Raymer 2012 S.435).

Bei den Formfaktoren wird zwischen flachen Koérpern, dem Rumpf und den Gondeln
unterschieden. Durch moderne Auslegungsmethoden werden niedrigere Widerstand-
beiwerte als mit Handbuchmethoden erreicht, wodurch die ermittelten Formbeiwerte
um 10-20% reduziert werden konnen. (Raymer 2012 S.435-437) Diese MaRnahme wird
ausschlieBlich in letzten Phasen verwendet, um wahrend des Entwurfs eine Sicher-
heitsmarge beizubehalten.

t t\*
FFipings = l1 + (E) +100 (E) l [1,34M918 (cosA,)028]  (3-58)

(x/C)m

60 f
FFruselage = (1 + f_3 + m) (3-99)
0,35
FFraceie =1+ (T) (3-60)
l l
—d- (3-61)

(%) Amax

Der Interferenzwiderstand zwischen den Komponenten ist vor allem im Bereich der
Triebwerksgondeln zu berticksichtigen, wo er bis zu 50% betragen kann. Fur die Gbri-
gen Werte sei auf die Literatur verwiesen. (Raymer 2012 S.438)

Aerodynamisch unsaubere Komponenten wie das Fahrwerk werden durch eine Wider-
standsflache D/q bertcksichtigt, wobei komponentenspezifische Cp__ Beiwerte der
Literatur (Vgl. Raymer 2012 S.442) entnommen werden.

CDrmC — l D/q l <Afr0ntal> (3-62)

Afrontal Sref

Weiterhin ist der Widerstand des Hecks von Interesse. Bei einem Einzugswinkel von
maximal 20° ist der folgende Zusammenhang anwendbar, wobei ,,u“ der Winkel zwi-
schen der Referenzachse des Flugzeugs und des Hecks ist.

= 3,83u5 A,y (3-63)

q upsweep
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Eine kaum abschétzbare GroRe ist der Basiswiderstand, da die entsprechende Flache
Apase Unbekannt ist. Im Unterschall I&sst sich der Anteil wie folgt ermitteln. (Raymer
2012 p.440)

D 2
(3) = 0,139 + 0,419(M — 0,161)?] - Apase (3-64)

base

Der Leckage-Widerstand beschreibt den Widerstandsanteil, der durch das Einsaugen
und Ausblasen von Luft in Spalten und dergleichen verursacht wird. Sein Beitrag wird
flr Transportflugzeuge mit 5% abgeschéatzt. (Raymer 2012, S.444)

3.2.4 Flugmechanik

Eine eingehende Untersuchung der flugmechanischen Eigenschaften ermdglicht zum
einen, die Grenzen des fliegbaren Bereichs in Abh&ngigkeit von Parametern wie der
Schwerpunktlage und des Klappenausschlags zu bestimmen. Zum anderen dient sie
einer fortgeschrittenen Analyse des Hochauftriebs, da hierbei der Auftrieb der Gesamt-
konfiguration in Abhangigkeit des Flugzustands erfolgt.

Im Rahmen der Arbeit wird die statische Stabilitat analysiert und die Dynamik aufgrund
der Komplexitat zunéchst vernachléssigt. Grundsatzlich wird die ,,stick-fixed*-Stabilitét
betrachtet, bei welcher der Ruderausschlag im jeweiligen Flugzustand konstant bleibt.
(Vol. Raymer 2012, S.635) Da bei der vorliegenden FlugzeuggroRe eine hydraulische
bzw. elektrische Steuerung der Ruder und Klappen erfolgt, ist die Annahme zuldssig.
Die Analyse umfasst die Nickstabilitit nach Raymer (2012, S.604-626) mit der
Multhopp Methode nach Pamadi (2004, S.169-173) fur den Rumpfeinfluss. Abschlie-
Rend wird die laterale Stabilitat nach Nicolai, Carichner (2010, S.594-595) betrachtet.

3.2.4.1 Nickstabilitat

Um die Ruderstellungen flr den getrimmten Zustand zu ermitteln, wird der Nickmo-
mentbeiwert Cineg auf null zurtickgefihrt.

Cmeg = CL(Xeg = Xacw) + Cmy, + Cinyys,6F + Conpy
Sp . o _ T _ B . _. (365
—Nn chh(Xach - Xcg) - CISW Zt + CISW (Xcg - Xp)

Die Beiwerte der Komponenten werden auf unterschiedliche Weise ermittelt. Wahrend
fur den Einfluss des Hohenleitwerks n, (S,/Syw) Graphen vorliegen, wird C,,,. —mittels
Multhopp-Methode praziser untersucht. Der Einfluss des Antriebssystems auf die Stabi-
litdt wird in den meisten Fallen vernachlassigt, da die Schubachse nahe der Rumpfmitte



Kapitel 3: Theorie und Methoden 49

liegt. AuBerdem ist vorliegende Methode fiir die groRe Zahl der Propellerblatter voraus-
sichtlich ungeeignet. Stattdessen werden die Leitwerksvolumenkoeffizienten Vergro-
Rert.

Die Lage des Neutralpunkts ist fur die Ermittlung des Stabilitaitsmalies erforderlich.
Dabei bestehen komplexe Zusammenhange zwischen den einzelnen Komponenten, de-
ren Ermittlungsmethoden nur grobe Abschéatzungen ermdglichen. (Vgl. Raymer 2012,
S.600)

— S da E o oa
_ CLaXacw Cmafus + Nh Sh CLh 6ah Xach qg' 6apX
Xop = T (3-66)

W

Das Stabilitdtsmall ,,SM* ist die Referenz fiir die Beschreibung der Stabilitdtseigen-
schaften und ist fiir eine eigenstabile Konfiguration positiv.

SM = (Xpp — Xeg) = (3-67)

CLa
Fur ndhere Auskunft bezuglich der Ermittlung der Derivativa der einzelnen Komponen-
ten sei auf die genannte Literatur verwiesen.

Bei der Analyse der Stabilitét ist zunédchst die erlaubte Schwerpunktlage zu ermitteln.
Die vorderste Schwerpunktlage im Flug wird berechnet, indem die Maschine bei Vg
mit voll ausgefahrenen Klappen und dem maximalen Auftriebsbeiwert geflogen wird.
Dabei wird das Hohenleitwerk um -10° getrimmt und das Hohenruder um -20° ausge-
schlagen. Der Einfluss der Triebwerke ist destabilisierend, sodass seine Vernachlassi-
gung unkritisch ist.

Die Steuerbarkeitsgrenze markiert die hinterste Schwerpunktlage. Sie wird als das mi-
nimale Stabilitdtsmal flr Transportflugzeuge aus der Literatur (Raymer 2012, S.607)
entnommen. Durch einen niedrigen Bedarf am Leitwerksabtrieb wird der Gesamtwider-
stand im Reiseflug reduziert.

3.2.4.2 Richtungsstabilitat

Die Richtungsstabilitat einer klassischen Konfiguration wird durch das Seitenleitwerk-
dominiert. Fur die Analyse wird das dimensionslose laterale Momentengleichgewicht
(3-68) verwendet. (Nicolai, Carichner 2010) Das Derivativ der Giermomentenbeiwerts
Cy, Nimmt typische Werte fir unterschiedliche Konfigurationen an. (Vgl. Raymer 2012,

S.632)
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leLy LyrSvr qur Npower Nying

—C +
qooSrefb bSref qeo LaVT'BVT

n

_|_

qooSrefb qooSrefb (3-68)

Unter Voraussetzung einer symmetrischen Triebwerksanordnung bei einem einseitigen
Triebwerksausfall (OEQ) wird die vereinfachte Formel (3-69) nach Nicolai, Carichner
(2010) verwendet. Dabei wird D, als Widerstand des ausgefallenen Triebwerks und T
als Schub des dazu symmetrischen Triebwerks verstanden. Die Forderung besteht darin,
dass der Seitenruderausschlag or bei einem Winkel von maximal 20° ein Momenten-
gleichgewicht erzeugt.

T +D,
qooSrefb

C,=0=— +C,, 61 (3-69)

nsr

Weiterhin wird der Fall eines Querwinds auf der Startbahn betrachtet. Hierbei hat das
Seitenruder ein ausreichendes Moment bei p=11,5°und einer Geschwindigkeit von
0,2V 1o bei einem Ausschlag von 20° zu liefern. (Nicolai, Carichner 2010)

C,=0= Cnﬁﬁ + Cpy, 6T (3-70)

3.2.5 Sonstige Analysen

Die Analyse der ,,Balanced Field Length* (BLF), der Startstrecke nach FAR 25, basiert
auf einer Zusammenstellung der Segmente der Startphase. (Raymer 2012, S.688) Bei
der Berechnung wird ein Triebwerksausfall simuliert, wobei die Bodenrollstrecke die
Strecke vor dem Triebwerksausfall, die Strecke nach dem Ausfall und eine 3 s andau-
ernde Rotation umfasst. Durch den Einsatz von Klappen wird ein relativ groRer C; -
Wert wahrend des Rollvorgangs beriicksichtigt, was zusatzlichen Widerstand erzeugt.

Bei der Landestrecke gemal FAR 25 werden eine Hindernishohe von 35 ft und ein An-
flugwinkel von 3° betrachtet. Der Schub wahrend des Anflugs wird angepasst, um den
Flugpfad einzuhalten. Die Landemasse wird mit 90% der Startmasse angenommen.
Diese Berechnung wird ohne Beriicksichtigung der Schubumkehr durchgefiihrt. Fir
operationellen Einsatz wird sie mit 60% des Vorwartsschubs beriicksichtigt. Weiterhin
sind Anflugwinkel von 7° denkbar. (Vgl. Raymer 2012, Kap.17)

Die kritische Flugmachzahl l&sst sich nach Brandt (2004 S. 385) mit folgender Formel
ermitteln.

0,6

t
Merie = 1,0~ 0,065 (100 ) cos%6 A, (3-72)
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3.3 Triebwerksmodellierung

Das Triebwerksmodell hat den Zweck, eine Aussage Uber die bereitgestellte Leistung
und den Schub zu machen. Weiterhin ist es fur die Dimensionierung der Luftschrauben,
sowie der Gondeln und der Triebwerksmasse notwendig.

3.3.1 Leistungs- und Schubmodellierung in Phasen 1 bis 4

Die Leistung wird zundchst nach Formel (3-72) in Abhédngigkeit der Dichte berechnet,
wobei der Machzahleinfluss unberiicksichtigt bleibt.

P = PSLO- == PSL (L> (3'72)
PsL

Das Schubmodell nach Formel (3-73) beinhaltet den Geschwindigkeitseinfluss und den
Propellerwirkungsgrad. (Brandt 2004 S.186)

Fenp Pesﬂvi

T =
4 V. opst

(3-73)

200.000 1
180.000 |—
160.000 —
140.000

— 120.000 \\ \\

é 100.000 N

80.000
AN

60.000 [ Meereshohe |-

40.000 —
20.000 { Hphe: 11km |
0 I—=
0 50 100 150 200 250 300

V [m/s]

Abbildung 3-9: Zusammenhang zwischen Schub und Geschwindigkeit und Flughdhe; n,,
konstant

Da das Modell eine Singularitat bei V=0 aufweist, werden Annahmen oder empirische
Zusammenhange bezlglich des Standschubs (Vgl. Raymer 2012, S.499; Howe 2000,
S.70) verwendet.

Der Vergleich zwischen der berechneten Leistung im Reiseflug und den Daten des D-27
Triebwerks in Abbildung 3-10 zeigt, dass das Modell die Leistung unterschatzt. Da
hierdurch die errechnete Startleistung im Rahmen des Entwurfs vergleichsweise grof
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ist, kann die Auslegung fur die Reisefluggeschwindigkeit mit diesem Modell als kon-
servativ angesehen werden. Vorteilhaft ist die einfache Handhabung der Formel.

6,00E+06 L I
D-27
5,00E+06 cruise [

4,00E+06

2. 3,00E+06
o

2,00E+06 +— Triebwerks
-modell

1,00E+06

0,00E+00

0 50 100 150 200 250 300
V [m/s]

Abbildung 3-10: Vergleich des Triebwerksmodell mit realen Triebwerksdaten des D-27
im Reiseflug; Hohe: 11 km; Machzahl:0,7

3.3.2 Ermittlung des Propellerwirkungsgrades

Der Parameter n, wird Uber empirische Formeln (3-75) bis (3-81) in Abhédngigkeit der

Luftschraubengeometrie ermittelt, wobei Korrekturen hinsichtlich des Einbaus erfolgen.
Der Wirkungsgrad berlcksichtigt neben dem maximalen Wirkungsgrad n, . nach Howe
(2000, S.68) den Anteil der Blockage durch die Gondel, welche mittels Korrektur des
Advance Ratio™ J zu Jeceq Nach Raymer (2012 S.500) erfolgt. Es wird eine Mach-
zahlkorrektur verwendet, sofern die Blattspitzen eine Machzahl von 0,89 erreichen.
Weiterhin wird der zusatzliche Anteil an dem Reibungswiderstand bei der Zuganord-
nung der Luftschrauben errechnet, was zu dem n fiihrt, das bei der Leistungsana-

corrected

lyse letztendlich verwendet wird.

J=V/nD (3-74)

04<]<1,0 Nfree = 0,82]%% (3-75)
] =10 Niree = 0,82]%16/10/ (3-76)
j =0,3log())** (3-77)

Jeorrectea =J(1 —0,329S./D?) (3-78)

14 Dt. Fortschrittsgrad
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S, ist dabei die Widerstandsflache unmittelbar hinter der Luftschraube.

0,16
Np =1, — (Mg — 0,89) (3-79)
correctedpy 0,48 — 3 (t/c)prop
My, = JV? + (mD)?/a (3-80)
1,558 p
Moesrective — Mo [1 B ?EZ(CfeS\Azet)washed] (3-81)
Cfe = 0,004‘ (3_82)

Die Berechnung des Wirkungsgrads erfolgt fur die Betriebspunkte Start bzw. Landung
und Reiseflug. Die betroffenen Flachen im Nachlauf S, werden fir jede Luftschraube
gesondert ermittelt. AnschlieRend wird ein nach Formel (3-81) der effektive Wirkungs-
grad gebildet. Durch die Blattverstellung lasst sich der ermittelte Wirkungsgrad flr ahn-
liche Flugzustande verwenden.

In einem direkten Vergleich mit der physikalisch begriindeten Impulstheorie nach Ros-
kam et al. (2008) in Abbildung 3-11 weist die Methode nach Howe (2000) eine optimis-
tische Einschatzung im unteren Geschwindigkeitsbereich auf. Im Reiseflug ist dagegen
eine realistische Aussage moglich. In Phase 5 des Entwurfsprozesses wird eine Kombi-
nation der beiden Methoden verwendet, wobei der jeweils niedrigere Wert iibernommen
wird.

Fur die Abschétzung des Propellerdurchmessers und der Blattzahl werden empirische
Formeln nach Raymer (2012, S.315), Howe (2000) und historische Daten verwendet.
Die Drehzahl wird durch die Verwendung einer Blattspitzenmachzahl von unter 0,72
festgelegt, um Larmemissionen zu beschranken. (Roskam et al. 2008 S.291)

1

0,8 /ﬂ

0,6

n 04 // Howe
// —— Impuls

0,2 P

0

0 50 100 150 200 250
V [m/s]

Abbildung 3-11: Exemplarischer Wirkungsgrad der freien Luftschraube in
Abhéangigkeit der Geschwindigkeit nach Howe und nach der inkompressiblen
Impulstheorie
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3.3.3 Anpassung des realen Leistungsverlaufs an die Machzahl

Um die Diskrepanz zwischen den Daten realer Triebwerke und dem Leistungsmodell zu
verringern, wird eine Methode eingesetzt, die am Lehrstuhl fir Luftfahrtsysteme der
Technischen Universitdt Minchen verwendet wird. Dazu wird die Ansatzfunktion
(3-83) fiir die Leistung in Abhéngigkeit des Dichteverhéltnisses und der Machzahl ein-
gefiihrt.

a = a™(1 — aM®) (3-83)

a=P/P (3-84)

Um die Koeffizienten der Funktion zu bestimmen, werden Daten des Allison T56-A-15
Triebwerks verwendet (Nicolai, Carichner 2010, S.803). Der Geschwindigkeitsbereich
reicht bis 500 kts. Hierzu werden drei Kurven in 10.000 ft, 20.000 ft und 36.000 ft auf-
getragen und die Werte von n, a und c iterativ angepasst. Das Ergebnis ist in Abbildung
3-12 dargestellt, wobei schwarze Kurven die Originaldaten und rote das Modell darstel-
len. Die machzahlabh&ngige Krimmung der Kurven variiert mit der Hohe und wird
durch den Parameter a nach Formel (3-85) beschrieben. Untersuchungen zeigen, dass
eine lineare Abhéngigkeit von 1/c den Verlauf der Kurven zufriedenstellend wiedergibt,
wobei m und k konstant bleiben.

a=mjo+k (3-85)
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Abbildung 3-12: Anpassung der Funktion fir die machzahlabhangige
Triebwerksleistung (Wellenleistung; Originalkurven: schwarz; Modellkurven: rot)
(Datenquelle: Nicolai, Carichner 2010, S.803)
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a = c%82(1 — aM??) (3-86)

0.74
a= —T + 0.8787 (3-87)

Die Formeln (3-86) und (3-87) stellen das neue Triebwerksmodell dar. Es ist erkennbar,
dass die Leistungsverlust infolge der Dichteabnahme geringer ausféllt als bei dem Stan-
dardmodell. Der Exponent Uber o sinkt von 1 auf 0,82 gegenliber dem Modell aus Kapi-
tel 3.3.1.

Da das Modell auf Daten der Wellenleistung basiert, ist eine Anwendung auf die aqui-
valente Leistung mit Ungenauigkeiten verbunden. Weil durch die Formel (3-86) der
Verlauf der Leistung in Abh&ngigkeit der Dichte und Machzahl beschrieben wird, ist
die Verwendung beider Werte moglich. Durch den geringen Beitrag des Kerntriebwerks
zum Gesamtschub (Vgl. Braunling 2009) wird eine geringe Abweichung erwartet.

In Abbildung 3-13 werden Daten des D-27 Triebwerks mit 10,3 MW &dquivalenter Start-
leistung als Eingabeparameter verwendet. Die machzahlabhéngige Leistungssteigerung
wird in niedriger Hohe auf das Niveau der Startleistung begrenzt. Die Analyse fuhrt zu
einer Leistung von 4,94 MW bei M=0,7 in 11 km Hdéhe, was den 5,033 MW des realen
Triebwerks ausreichend nahe kommt.

Die vorgestellte Methode kommt in Phase 5 zum Einsatz, um die finale Konfiguration
auszulegen.

12.000 Hohe [km]
—0
10.000 1
————
/ /
8.000 3
I
R e S Ry
% o0 ————
X~ 6. —5
o
// — 6
4.000 ' I
8
2.000 9
——9
0
10
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

M 11

Abbildung 3-13: Verlauf der rekonstruierten Leistungskurven des D-27 Triebwerks in
Hohen bis 11 km.
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Die Triebwerksgrofie und Masse werden unter Einsatz der Skalierungsmethoden nach
Raymer (2012, S.323) ermittelt, indem die Parameter des D-27 Triebwerks als Referenz
verwendet werden.
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4 Konzeptstudien

Dieses Kapitel umfasst eine Machbarkeitsstudie zur Ermittlung der Massen bei unter-
schiedlicher Nutzlast und aerodynamischen Parametern. Weiterhin werden Konfigurati-
onsmerkmale wie Triebwerkszahl und Tragflachenanordnung in Abhéngigkeit der Ei-
genschaften des Turboprop-Antriebs festgelegt.

4.1 Vergleich der Parameter unterschiedlicher Muster

Wahrend der Grofteil der Flugzeugmuster in Abbildung 4-1 ein ausgewogenes Verhalt-
nis zwischen der Passagierzahl und der Reichweite aufweist, weicht der Auslegungsbe-
reich der hier zu entwickelnden Maschine deutlich von dem ublichen Trend ab. Nur die
Boeing 747 Domestic (Boeing 2002) nimmt eine groliere Passagierzahl trotz einer kir-
zeren Reichweite auf.

600 Boeing 747-400 Boeing
A Domestic 747-400 A380
550 A ’l
500
Auslegungspunkte Boeing
450 *—o o Boeing @ 777-200ER
400 o—o0o—o K 767-300ER B
350 ‘—‘— —
x ® | \’ A340-600
E 300 A330-200 \
250 Boeing
200 A320-200 \ 737-800
150
100 ~— ATR 72 . Dash 8
50 ‘?“ Fokker 50
o |Saab 20087 Do328 |

0 2.000 4.000 6.000 8.000 10.000 12.000 14.000 16.000
Reichweite [km]

Abbildung 4-1: Zusammenhang: Passagierkapazitat und Reichweite (Datenquellen in
Tabelle A-3)

Entsprechend der Marktanalyse in Kapitel 2.2.2, variiert die durchschnittliche Fracht-
masse in Abhangigkeit der Region. Bei Reichweiten bis 3.000 km werden bis zu 6,4 t,
bei 5.000 km bis 11,3 t im Durchschnitt transportiert. Im Rahmen der Machbarkeitsstu-
die werden deshalb Frachtmassen zwischen 5 t und 15 t analysiert.

4.2 Machbarkeitsstudie

Um die ersten Konfigurationsparameter festzulegen, wird die statistische Abschat-
zungsmethode, beschrieben in Kapitel 3.2.1.1, verwendet, mit dem Ziel die Startmasse,
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die Leermasse und den Treibstoffbedarf zu ermitteln. Daraus werden durch den Ver-
gleich mit existierenden Mustern eine sinnvolle Triebwerkszahl und Referenzfliigelfla-
che abgeleitet. Weiterhin wird eine Basis flir eine Prazisierung der technischen Anfor-
derungsdefinition geschaffen.

Als Randbedingungen der Standardmission werden zundchst die Geschwindigkeit von
194,4 m/s, das L/D von 16, ein n, von 80% und C,yer VON 8,5E-8 kg/J verwendet. Die

Zeit flr die Warteschleife betragt 45 min bei einer Geschwindigkeit von 100 m/s. Eine
Reserve von 6% des gesamten Treibstoffvolumens wird berlcksichtigt. Alle anderen
Werte sind der Literatur (Raymer 2012) entnommen. Aufgrund der Unsicherheit hin-
sichtlich der Eingabeparameter werden sie im Rahmen von Studien variiert.

Durch die Verwendung verschiedener statistischer Ansétze flr das Leermassenverhélt-
nis W./W, werden unterschiedliche Startmassen erreicht. Die Leermassenverhaltnisse
von viermotorigen Turboprops in Tabelle A-2 liegen zwischen 0,48 und 0,62. Durch
Faserverbundwerkstoffe, welche zunehmend in zivilen Flugzeugen eingesetzt werden
(Baker et al. 2004), wird eine Verringerung der Strukturmasse erwartet. Deswegen wer-
den sowohl der konservative Ansatz fur zweimotorige Turboprops als auch der optimis-
tische flr strahlgetriebene Transportflugzeuge im Rahmen des VVorentwurfs verwendet.

Tabelle 4-1: WO [kg]; We/WO: Twin Turboprop (Composite); L/D=16; n=0,8;

Cpoer =8,5E-8Kg/]

Reichweite 3.000 km

Fracht [kg] / PAX | 300 350 400 450 500
5.000 138.212 | 156.243 | 174.113 | 191.842 | 209.447
10.000 155.394 | 173.270 | 191.006 | 208.616 | 226.115
15.000 172.428 | 190.169 | 207.785 | 225.290 | 242.693

Reichweite 4.000 km

Fracht [kg] / PAX 300 350 400 450 500

5.000 167.489 | 188.963 | 210.214 | 231.272 | 252.159
10.000 187.952 | 209.213 | 230.280 | 251.174 | 271.916
15.000 208.212 | 229.287 | 250.189 | 270.938 | 291.549

Reichweite 5.000 km

Fracht [kg] / PAX | 300 350 400 450 500
5.000 207.983 | 234.035 | 259.771 | 285.232 | 310.452
10.000 232.810 | 258.560 | 284.033 | 309.263 | 334.278

15.000 257.348 | 282.833 | 308.075 | 333.099 | 357.929
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Bereits mit den konservativen Ansétzen hinsichtlich des Treibstoffverbrauchs und des
Leermassenverhéltnisses in Tabelle 4-1 werden Startmassen von 140t bei niedriger
Zuladung erreicht, was den Daten der Muster An-70 oder A400M (Vgl. Jackson et al.
2003) nahe kommt. Bei mittlerer Zuladung bzw. gréRRerer Reichweite werden Werte um
die 190t erreicht, was der maximalen Startmasse der Tu-114 von 187,8 t nahe kommt
(Val. Kreuzer 1999). Hierdurch ist die Machbarkeit des Konzepts bereits unter Riick-
griff auf existierende Technologien erwiesen.

Die Verwendung des W./W-Verhéltnisses fiir strahlgetrieben Flugzeuge in Tabelle 4-2
flhrt zu niedrigeren Startmassen. Deswegen ist davon auszugehen, dass eine Maschine
mit einer konventionellen viermotorigen Anordnung realisierbar ist. Dies stellt eine er-
probte Losung moderater Komplexitat dar, woftr die Handbuchmethoden bevorzugt
geeignet sind.

Tabelle 4-2: WO [kg]; We/WO0: Jet Transport (Composite); L/D=16; n=0,8;

Corer=8,5E-8Kg/

Reichweite 3.000 km

Fracht [kg] / PAX | 300 350 400 450 500

5.000 125.060 | 141.350 | 157.480 | 173.490 | 189.390
10.000 140.580 | 156.720 | 172.740 | 188.640 | 204.440
15.000 155.960 | 171.980 | 187.890 | 203.690 | 219.410

Reichweite 4.000 km

Fracht [kg] / PAX | 300 350 400 450 500

5.000 148.530 | 167.570 | 186.410 | 205.090 | 223.610
10.000 166.670 | 185.530 | 204.210 | 222.740 | 241.140
15.000 184.640 | 203.330 | 221.870 | 240.270 | 258.550

Reichweite 5.000 km

Fracht [kg] / PAX | 300 350 400 450 500

5.000 179.570 | 202.130 | 224.430 | 246.500 | 268.370
10.000 201.070 | 223.380 | 245.460 | 267.340 | 289.030
15.000 222.330 | 244.420 | 266.310 | 288.010 | 309.540

Neben dem Leermassenverhaltnis werden Einflisse des spezifischen Treibstoffver-
brauchs C e Und L/Dpise-Verhaltnisses betrachtet. Bei einer Steigerung des L/D von
12 auf 18 bei 400 Passagieren und 3.000 km Reichweite betragt die Massenreduktion
nach Abbildung 4-2 16,6%. Der Einsparungseffekt wird bei zunehmender Reichweite
verstarkt. Weiterhin wird der Massezuwachs in Abhangigkeit des Treibstoffverbrauchs
in Abbildung 4-3 betrachtet.
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Als MaR fur die Effizienz wird der Treibstoffverbrauch pro 100 Passagierkilometer in
Abhangigkeit des spezifischen Verbrauchs in Abbildung 4-4 aufgetragen. Fir die Kon-
kurrenzfahigkeit gegenlber GroRraummaschinen wird ein Verbrauch von unter
31/100 PAXkm™ angestrebt, wodurch ein deutlich niedrigeres Cpower: als der von Ray-

mer (2012) empfohlene Wert von 8,5E-8 kg/J bendtigt wird.
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Abbildung 4-2: Einfluss des L/D max. Verhaltnisses auf die Startmasse (PAX 400;
Fracht 5t R=3.000km)
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Abbildung 4-3: Einfluss des spezifischen Treibstoffverbrauchs auf die Startmasse
(L/D=16, R=3.000km)

> Der Wert von 2,9 I/100PAXkm wird laut Lufthansa mit Airbus A350-900 und Boeing 777-9X auf
Langstreckenfliigen erreicht (Schédler/Meier 2013)
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Abbildung 4-4: Treibstoffverbrauch pro 100PAXkm bei voller Auslastung in
Abhéangigkeit des spezifischen Treibstoffverbrauchs und der Frachtmasse

4.3 Erstellung und Bewertung potentieller Konfigurationen

Im Rahmen des Vorentwurfs werden ausgewahlte Konfigurationsmerkmale anhand von
quantifizierbaren Kriterien bewertet. Die Merkmale umfassen unterschiedliche Positio-
nen der Tragflache, Anordnung der Propeller und Triebwerke, die Konfiguration und
Grole von Propellern, Konfiguration des Rumpfs und des Leitwerks. Ihr positiver bzw.
negativer Einfluss auf verschiedene Kriterien wird mittels einer Skala von +10 bis -10
mit Intervallen von 5 bewertet. Jedes Kriterium wird auBerdem mit einer Gewichtung
von 1 bis 3 versehen. Zu beachten ist, dass die Merkmale einzeln bewertet werden und
eine Interaktion zwischen diesen zunéchst unberiicksichtigt bleibt.

Tabelle 4-3: Analyse unterschiedlicher Merkmale fiir die Vorauswabhl
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Die Analyse ist in Tabelle 4-3 zusammengefasst, wobei die jeweils héchste Wertung
hervorgehoben ist. Als Ergebnis ist festzuhalten, dass jene Merkmale, die eine grof3e
Bodenfreiheit der Luftschrauben bei geringer Fahrwerkshohe aufweisen, vorteilhaft
sind. Dazu zéhlen eine hohe Tragflachenanordnung oder Triebwerke auf der Tragfla-
chenoberseite auf Pylonen. Weiterhin werden larmmindernde Zugpropeller mit einem
kleinen Durchmesser bevorzugt. Koaxiale Luftschrauben sind zwar komplexer und
Schwerer, ermdglichen jedoch eine Strukturmassenverringerung aufgrund des Dreh-
momentausgleichs. Der doppelkreisférmige Rumpfquerschnitt in lateraler Anordnung
setzt sich vor allem wegen einer moglichen Verkiirzung des Fahrwerks durch. Durch
den breiten Rumpf wird eine rumpfseitige Montage eines Dreibeinfahrwerks ohne zu-
satzliche Verkleidung ermdglicht. Abgesehen davon wird erwartet, dass ein einzelnes
Passagierdeck wegen des Gewichts von Vorteil ist. Das T-Leitwerk ist formell dem
konventionellen Leitwerk aerodynamisch tberlegen. Aufgrund der geringen quantitati-
ven Differenz sind beide Losungen allerdings als gleichwertig anzusehen.

Wie bei Bewertungsmatrizen tblich (Vgl. Haberfellner et al. 2012), dienen sie in erster
Linie der Auseinandersetzung mit der Thematik. Damit ist die Analyse nicht als Ent-
scheidungsbasis, sondern als Hilfsmittel zu sehen, welches die Erfassung von wichtigen
Merkmalen und ihren Auswirkungen unterstutzt. Nicht alle Konfigurationsmerkmale
lassen sich deswegen sinnvoll kombinieren. Eine Triebwerksmontage auf der Tragfla-
chenoberseite eines Hochdeckers auf Pylonen ist beispielsweise nicht notwendig, um
eine ausreichende Bodenfreiheit der Propeller sicherzustellen. Bei Verwendung eines
der Merkmale konnen jedoch diverse Auswirkungen auf das Gesamtkonzept nach Ta-
belle 4-3 abgeschatzt werden.

4.3.1 Analyse des Antriebssystems

Um einen konkurrenzfahigen Entwurf zu erstellen, wird angestrebt die Vorteile des
Propellerantriebs gezielt zu nutzen und die Auswirkungen der Nachteile zu reduzieren.
Dazu werden die Starken- und Schwachen im Rahmen einer Analyse zunéchst identifi-
ziert und in Tabelle 4-4 zusammengefasst. Anschliefend werden Konfigurationsmerk-
male, welche dadurch bevorzugt werden, diskutiert.

Der Turboprop bietet Vorteile gegentiber den Strahltriebwerken unterhalb einer Mach-
zahl von 0,7, wo er einen geringeren Treibstoffverbrauch bei hohem Schub besitzt.
(Vgl. Bréaunling 2009, Kap 2.2; Mattingly 2006, S.24) Hierdurch ist er fur Kurzstre-
ckenmissionen, bei welchen die Reisefluggeschwindigkeit nicht dominiert, aus wirt-
schaftlicher Sicht besser geeignet.
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Tabelle 4-4: Relevante Starken und Schwachen der Propellerturbine

Starken Schwéachen

Hoher Schub bei niedriger Geschwindigkeit Schubverlust bei hoher Geschwindigkeit

Hohe Leistung in geringer Hohe Leistungsabfall in groRer Hohe

Erhohter Wandreibungswiderstand im Nachlauf

Erhohter Staudruck hinter dem Propeller
des Propellers

Kalter Strahl Larmemission hoch

Variabler Blattwinkel Blattverlust kritisch

Hohe Effizienz bei niedriger Geschwindigkeit | Effizienzverlust bei hoher Geschwindigkeit

Niedriger Treibstoffverbrauch GroRer Propellerdurchmesser

Der hohe Schub wéhrend des Starts und der Landung ermdglicht einen Einsatz wider-
standsstarker Hochauftriebssysteme, wodurch die Referenzfliigelflache verringert wird.
Dadurch wird der Nullwiderstand reduziert und die Lauflange des Propellerabwinds
verkurzt. Im Vergleich zu einem strahlgetriebenen Flugzeug ist die Anstromung des
Klappensystems eines Turboprops unproblematisch, da keine thermischen Belastungen
entstehen. (Vgl. Nicolai, Carichner 2010)

Bei einem Flug in niedriger Hohe, der durch die kleinere Referenzflache beglnstigt
wird, wird der Leistungsabfall durch die Dichteabnahme reduziert. Die Verkleinerung
des Tankvolumens durch die Tragflachenverringerung ist aufgrund der kurzen Reich-
weite und des sparsamen Antriebs kein Nachteil. Das Leitwerk kann entweder aus dem
Abwind entfernt werden, um die Auftriebsverteilung nicht zu stéren oder gezielt im
Propellernachlauf positioniert werden, um den Staudruck zu erhéhen. (Raymer 2012)
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Abbildung 4-5: Einfluss des Propellernachlaufs (Xie 1998)

Der Einfluss des Propellernachlaufs auf die Tragflache fuhrt zu einer Erh6hung des in-
duzierten Widerstands durch die Stérung der elliptischen Auftriebsverteilung, wie in
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Abbildung 4-5 dargestellt. Nach Shevell (1989, S.186) kann diese mit 4% angenommen
werden.

Der Einsatz der Schubumkehr durch die Blattverstellung ist unabhangig von der Ge-
schwindigkeit nutzbar, da dabei keine Abgase eingesaugt werden. (Raymer 2012) Der
Blattverlust aufgrund technischer Méngel oder Schéden stellt einer Gefahr fiir die Struk-
tur und Passagiere dar. Dieser Problematik kann begegnet werden, indem die Wirkebe-
ne der Luftschrauben keine sicherheitskritischen Elemente der Konfiguration schneidet.
Dies ist bei einer Front- oder Heckanordnung der Luftschrauben zu bewerkstelligen,
was bei vier Triebwerken keine geeignete Ldsung darstellt. Um Schaden an Luftschrau-
ben zu vermeiden, ist eine hohe Positionierung sinnvoll.

Die L&rmemissionen sind durch das Blattdesign und die Drehzahl reduzierbar. (Vgl.
Roskam et al. 2008) Eine Abschirmung des Larms durch die Struktur in Richtung Bo-
den ist denkbar, hangt jedoch von dem Luftschraubendurchmesser und der Flugmach-
zahl ab. Um im Innenraum einen niedrigen Schallpegel zu erreichen, sind ein grofRer
Luftschraubenabstand von dem Rumpf, eine Schallddmmung, oder der Einsatz aktiver
Schallunterdriickung denkbar. Eine gestérte Anstrdmung der Luftschrauben in Drucka-
nordnung erhoht den Larmpegel und verringert die Effizienz um 2 bis 5%. (Vgl. Ray-
mer 2012)

AbschlieRend werden die Erkenntnisse der Starken- und Schwéchenanalyse zusammen-
gefasst. Aufgrund der niedrigen Flugmachzahl und der Treibstoffersparnis ist bei kurzen
Flugstrecken der Einsatz einer Propellerturbine gegenuber einem Turbofantriebwerk
vorteilhaft. Die angestromten Hochauftriebshilfen zur Verringerung der Start- und Lan-
destrecke sind in Verbindung mit einer geringen Referenzfliigelflache sinnvoll, um die
Einsatzfahigkeit auf kurzen Startbahnen zu ermdglichen. Der Schubverlust bei hoher
Geschwindigkeit ist durch die Verringerung des Widerstands zu kompensieren.

4.3.1 Betrachtung von ausgewdahlten Konfigurationen

Die Variantenbildung im Rahmen des Vorentwurfs dient dazu, die grundlegenden Ei-
genschaften einer Konfiguration zu untersuchen und ihre Umsetzbarkeit festzustellen.
Dazu werden die Komponenten auf unterschiedliche Weise kombiniert, ausgehend von
einer Basiskonfiguration.
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Abbildung 4-6: Basismodell

Als Basismodell in Abbildung 4-6 ist die Antonov An-70 gewéhlt worden, da diese mo-
derne viermotorige Konfiguration in der Lage ist eine Nutzlast von tber 40t zu trans-
portieren und Uber eine Kurzstart- und Landeféhigkeit verfugt. Bei dem Flugzeug han-
delt es sich um eine Hochdeckerkonfiguration mit einem konventionellen Leitwerk und
Propellern in Zuganordnung auf der Tragflache. Die Nutzung der Umlenkung des Pro-
pellernachlaufs fur die Steigerung des Hochauftriebs (Vgl. Nicolai, Carichner 2010, S.
244) ist denkbar.

Die Modifikation des Basismodells umfasst die Integration von Sitzen, Anpassung der
Rumpfléange und der Referenzflligelflache. Fir die Bestuhlung wird der zylindrische
Teil der Kabine genutzt. Der Raum in der Hecksektion wird fur die Integration der In-
neneinrichtung freigehalten. Um Raum fiir Notausgange zu schaffen, wird angenom-
men, dass einzelne Sitzreihen ebenfalls in das Heck verlegbar sind.

Abbildung 4-7: Modifikation fur den Passagiertransport auf 2 Decks

Durch die Vergrofierung der Tragflache und des Rumpfs wird eine Konfiguration mit
zwei Passagierdecks aufgebaut, um bis zu 400 Passagiere zu transportieren. Dieser An-
satz, dargestellt in Abbildung 4-7, bietet eine kompakte Maschine, die Uber eine grolRe
Bodenfreiheit fiir die Luftschrauben trotz eines kurzen Fahrwerks verfiigt. Nachteilig ist
die Verlangerung des Rumpfes bezliglich des erreichbaren Anstellwinkels wahrend des
Startvorgangs. Als Frachtraum ist der Bereich hinter der Passagierkabine verwendbar.
Die rumpfseitige Fahrwerksmontage erhoht die Rumpfmasse und die Fahrwerksverklei-
dung erzeugt zusétzlichen Widerstand. (Raymer 2012)
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Abbildung 4-8: Tiefdecker mit zwei Passagierdecks

Durch die Verschiebung der Tragflache wird eine Tiefdeckerkonfiguration, gezeigt in
Abbildung 4-8, erstellt. Die tragflachenseitige Montage des Fahrwerks ermdglicht eine
Verringerung der Rumpfmasse aufgrund der verteilten Lasteinleitung in die Tragflache
(Vogl. Torenbeek 1982) und bietet eine Reduktion des Widerstands gegeniber einem
Hochdecker. Von Nachteil ist die geringe Bodenfreiheit der Luftschrauben, wodurch die
Schadensgefahr bei konventioneller tragflachenseitiger Montage steigt. Das hohe Fahr-
werk fihrt zu einer Massenerhohung. Des Weiteren werden flughafenseitige Gangways
flr das Boarding benétigt. Die bodennahe Anordnung der Triebwerke erleichtert wiede-
rum die Zugénglichkeit fir die Wartung.

Abbildung 4-9: Tiefdecker mit einem twin-aisle Passagierdeck

Eine klassische twin-aisle-Konfiguration ist in Abbildung 4-9 dargestellt. Durch diese
Anordnung ist das untere Deck als Frachtraum verwendbar.
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Abbildung 4-10: Druckpropelleranordnung ber der Tragflache

Zur Reduktion des durch den Propellernachlauf erzeugten Reibungswiderstands werden
die Luftschrauben in Druckanordnung positioniert. Die Montage erfolgt auf Pylonen,
gezeigt in Abbildung 4-10, um eine Abschirmung der Propeller beim Ausfahren der
Klappen zu vermieden. Hierbei ist die Tiefdeckeranordnung wegen der Bodenfreiheit zu
bevorzugen. Durch die hohe Anordnung der Triebwerke wird die Oberflache vergrofert
und ein deutlicher strukturbedingter Massenanstieg erwartet. Weiterhin wird die
Larmemission durch diese Anordnung vergréRRert, da die Anstromung der Luftschrau-
ben durch Gondeln und Pylonen gestort wird.

Eine Anordnung der Propeller oberhalb der Tragflache ist denkbar, um die L&rmab-
strahlung zum Boden hin zu verringern. Dafur ist eine langsam fliegende Maschine er-
forderlich, da anderenfalls die Ubergeschwindigkeiten auf der Tragflachenoberseite zu
einer Erhohung der Blattspitzenmachzahl fiihren. Das wiederum erhoht den Larm, senkt
den Wirkungsgrad und erhoht den Verschleil? der Tragflache durch Vibrationen. Prob-
lematisch ist weiterhin eine Abschirmung der Luftschrauben durch die Tragflache bei
der vorliegenden Anordnung bei hohen Anstellwinkeln.,

Abbildung 4-11: Heckseitige Triebwerksanordnung fur eine schwere Konfiguration

Zur Reduktion des Larmpegels innerhalb der Passagierkabine wird die Wirkebene der
Propeller zum Heck verlagert, was in Abbildung 4-11 gezeigt ist. Durch die Positionie-
rung der Gondeln auf dem Heckleitwerk wird eine saubere Auftriebsverteilung uber der
Tragflache erreicht. Von Nachteil sind das grof3e und schwere Leitwerk und die hintere
Lage des Schwerpunkts, welche die Beladung erschwert (Vgl. Torenbeek 1982 S.299).
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Die Tragflachenmasse wird erhoht, da eine Entlastung der durch die Triebwerke ent-
fallt. Die Rumpfmasse wird durch die Heckmontage der Triebwerke ebenfalls vergro-
Rert. (Vgl. Torenbeek 1982) Als Vorteile sind eine Verringerung der Fahrwerkshéhe
und eine rickwaértige Verschiebung des Fahrwerks, die zu einer VergroRerung des er-
reichbaren Anstellwinkels beim Start fiihrt, zu nennen. Eine Entlastung des Leitwerks
kann durch eine insgesamt instabile Auslegung erfolgen, sodass das Hohenleitwerk zum
Gesamtauftrieb beitragt. In diesem Fall ist zu ermitteln, ob der gesamte induzierte Wi-
derstand gegenuber einer neutralen Auslegung durch die Massenersparnis kompensiert
werden kann. Allerdings erscheint eine instabile Auslegung innerhalb der ndchsten zehn
Jahre als nicht realisierbar im Passagierverkehr, wenn man die modernen Entwicklun-
gen wie Airbus A350XWB oder Boeing 787 bericksichtigt.

Abbildung 4-12: Gemischte Triebwerksanordnung

Ein Kompromiss besteht darin, die Triebwerke sowohl an den Tragflachen als auch am
Heck anzuordnen, was in Abbildung 4-12 dargestellt ist. Das Leitwerk wird hierbei aus
dem Nachlauf entfernt und die hinteren Gondeln an Auslegern montiert. Diese Mal3-
nahmen erhohen die benetzte Oberflache, ermdglichen jedoch eine VergréRerung des
Abstands zwischen den Luftschrauben und der Kabine. Die Zuganordnung wird ge-
wahlt, um zu vermeiden, dass der Strahl des Kerntriebwerks die Blatter trifft und im
Falle eines Tailstrike'® die Propeller unbeschadigt bleiben. Die duReren Propeller um-
stromen zur VergroRerung des Auftriebs die Klappen und verringern die Tragflachen-
masse durch die Lasteinleitung.

4.3.2 Evaluierung der ausgewahlten Konfigurationen

Die Konfigurationen mit einer unkonventionellen Triebwerksanordnung lassen einige
Vorteile gegeniiber den klassischen Mustern hinsichtlich des Kabinenldarms bzw. des
Widerstands erwarten. Betrachtet man kirzlich abgeschlossene Entwicklungen wie Air-
bus A380 und Boeing 787, sind deutliche Uberschreitungen der Projektlaufzeit fest-
stellbar. (Bowen 2010 S.85) Nach Einschatzung des Autors weist keine der Varianten in

18 Kontakt zwischen Startbahn und Hecksektion wihrend des Rotierens
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Abbildung 4-10 bis Abbildung 4-12 ein groRes Potential auf, um das Entwicklungsrisi-
ko zu rechtfertigen. Deswegen werden diese im Folgenden nicht bertcksichtigt.

Bei Konventionellen Konfigurationen mit tragflachenseitigen Zugpropellern ist zu er-
warten, dass ein Hochdecker strukturell leichter, ein Tief- bzw. Mitteldeker wider-
standsérmer ist. (Vgl. Raymer 2012, Kap.4.3.7) Zieht man in Betracht, dass der Turbop-
rop bei hoherer Flugmachzahl deutlichen Effizienz- und Schubverlust aufweist, ist ein
niedriger Widerstand erstrebenswert. Dagegen ermdglichen der hohe Schub bei niedri-
ger Geschwindigkeit sowie eine Anstromung der Hochauftriebshilfen bei Start und
Landung die Massenerhohung zu kompensieren.

Die Bodenfreiheit der Luftschrauben bei einem Tiefdecker ist ein kritischer Aspekt.
Gondeln auf der Tragflachenoberseite vergréRern diese, flhren zugleich zu einer Ver-
schlechterung der Auftriebsverteilung, wodurch der Widerstand erhéht wird. Eine Ver-
langerung des Fahrwerks bewirkt einen Massenanstieg und verschlechtert Zuganglich-
keit wéhrend der Beladung. Betrachtet man die Entwicklung der Luftschraubendurch-
messer in Tabelle 2-12, ist kein signifikantes Wachstum trotz einer Leistungssteigerung
feststellbar, was der Auslegung als Tiefdecker entgegenkommt. Die Bodenfreiheit der
Propeller eines konventionellen Hochdeckers bleibt von dem Tiefdecker dennoch uner-
reicht. Bei einer Annaherung an eine Mitteldeckeranordnung ist die Breite des Quer-
schnitts fur eine solide Befestigung nutzbar, ohne die Notwendigkeit eines ausladenden
Flugel-Rumpf-Ubergangs. Dadurch wird der Widerstand verringert und die Bodenfrei-
heit der Luftschrauben erhoht.

Eine konventionelle Leitwerksauslegung fuhrt zu einer erhohten Interferenz mit der
Tragflache und dem Propellernachlauf. Andererseits ist sie relativ leicht, einfach und
verhindert die Gefahr eines ,,deep-stall*’. In Verbindung mit einer tiefen Tragflachena-
nordnung und einem hoch angeordneten konventionellen Hohenleitwerk mit positiver
V-Form wird der Einfluss des Propellernachlaufs verringert. Das T-Leitwerk verspricht
die geringste Interaktion mit dem Tragflachenabwind, fuhrt allerdings oft zu einer héhe-
ren Gesamtmasse. (Vgl. Raymer 2012, S.100)

Die Rumpfaulegung bietet eine groRe Bandbreite an Variationsmoglichkeiten, um den
Konflikt zwischen der groRen Passagierzahl und der Forderung nach Kompaktheit zu
I6sen. Die Zahl der Decks beeinflusst die Lange des Rumpfs und bestimmt die Kapazi-
tat des Frachtraums. Eine VergrofRerung des Rumpfdurchmessers fiihrt zu einem langen
Heck, um Abldsungen zu verringern. (Vgl. Raymer 2012) Bei mehreren Passagierdecks
wird der Zugang erschwert und eine Vielzahl von Ausschnitten fir Tlren und Fenster
werden erforderlich, wodurch die Rumpfmasse steigt. (Vgl. Niu 1982, S.162) Vorteil-

17 Strémungsabriss mit einer Abschirmung des Hohenleitwerks durch die Tragfléache, wobei die Maschine
unsteuerbar wird. (Raymer 2012, S.103)
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haft ist eine effiziente Ausnutzung des Innenraumvolumens, da die Lange des Fracht-
decks fir ein geringes Frachtvolumen verkiirzt werden kann.

Dieser Analyse zufolge ist eine konventionelle Konfiguration aufzubauen, die einen
niedrigen Nullwidertand aufweist und Uber tragflachenseitig angeordnete Triebwerke
mit Zugluftschrauben verfugt. Dadurch wird der Vorteil des Turboprops, einen hohen
Schub bei niedriger Geschwindigkeit zu entwickeln, ausgenutzt, um kurze Start- und
Landestrecken zu ermdglichen. (Vgl. Braunling 2009, S.73, 493) Eine Widerstandsre-
duktion erfolgt durch die Streckung der Tragflache, sodass der im Propellernachlauf
liegende Bereich verkleinert wird. Die Verwendung mehrerer Passagierdecks ist einge-
hend zu prufen und anzuwenden, sofern damit signifikante Vorteile einhergehen.
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5 Entwurfsvorgang

Der Entwurfsvorgang umfasst die Erstellung und Bewertung von Prototypen. In jeder
Phase wird der Untersuchungsumfang erweitert, um neue Funktionen und Konfigurati-
onsmerkmale zu implementieren. Es werden unterschiedliche Rumpfkonfigurationen
entwickelt, verschiedene Tragflachenformen und Leitwerke verwendet. Durch die Ein-
fuhrung neuer Berechnungsmethoden fir Aerodynamik, Masse und Flugmechanik wird
der Detaillierungsgrad zunehmend erhéht. Konkurrierende Entwiirfe werden verglichen
und vorteilhafte Lésungsmerkmale werden in der folgenden Phase verwendet. Eine
Ubersicht der Prototypen ist in Abbildung 5-1 dargestellt.

Phase 1

W

V-350-5t-3k

Phase 2

Phase 3

Phase 4

V-400-5t-3k-Z

Phase 5

T
V-400-5t-3k-DCCZ

Abbildung 5-1: Hauptprototypen im Entwurfsprozess
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5.1 Konfigurationsbenennung

Im Rahmen dieser Arbeit werden Konfigurationsbenennungen verwendet, in welchen
die wichtigsten Eigenschaften des Entwurfs zusammenfasst werden. Eine Variante, ab-
gekiirzt mit ,,V*, wird durch folgende Merkmale beschrieben. Die erste Zahl bestimmt
die Passagierkapazitét, gefolgt von der Frachtmasse in [t]. Die dritte Zahl bestimmt die
Reichweite jeweils in [1.000 km]. Die folgende Buchstabenkombination beschreibt die
Auslegung und ist in Tabelle 5-1 erklart. AbschlieBend wird die Versionsnummer, ab-

gekiirzt durch ,,V* am Ende, genannt.

Tabelle 5-1: Namensgebung Prototypen

C Konservativ (conservative) mit einem Passagierdeck

L Tiefdecker (low-wing)

H Hochdecker (high-wing)

s Kurzer (short) Rumpf mit einem Sitzabstand von 81 cm

Z Zweites Passagierdeck auf der Héhe des Frachtdecks

DCC | Doppelkreisformiger Rumpfquerschnitt (double circular cross-section)
DCCZz | Doppelkreisformiger Rumpfquerschnitt und bodennahe Tiren

V-400-5t-3k-CL-V2 beschreibt beispielsweise eine Konfiguration, die 400 Passagiere
und eine Fracht von 5t Gber 3.000 km transportiert. Das ,,C* weist auf ein einzelnes
Passagierdeck hin und das ,,L* auf die Auslegung als Tiefdecker. Durch das abschlie-

Bende ,, V2 wir die zweite Version gekennzeichnet.
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5.2 Entwurf: Phase 1

In der ersten Phase erfolgt eine detaillierte Auslegung mit Hinblick auf die Rumpfform,
die Bodenfreiheit der Luftschrauben und die &uReren Abmessungen. Die Masse wird
mittels RC3-Methode, beschrieben in Kapitel 3.2.1.1, abgeschatzt. Die Leistung wird
anhand von statistischen Werten bestimmt. Unter Einhaltung einer konservativen Aus-
legungsphilosophie wird die Passagierkapazitat auf 350 Sitzplatze festgelegt. Als Rand-
bedingungen wahrend des Flugs werden die Parameter der An-70 gewahlt, sodass Kon-
figurationsmerkmale wie Tragflachenpfeilung, Streckung und Triebwerksabstand bei-
behalten werden. Das Leitwerk wird ebenfalls unveréandert bernommen, wobei der
verlangerte Leitwerkshebelarm seine Wirkung verstérkt. Die Referenzfligelflache wird
an eine statistisch begriindete Flachenbelastung von 5.750 N/m2 (586 kg/m?) (Raymer
2012, S.125) mit 240 m2 angepasst.

Den Ergebnissen des Vorentwurfs folgend, wird ein konventioneller Tiefdecker mit
Triebwerken auf der Tragflache und einer Zuganordnung der Luftschrauben ausgelegt.
Der Rumpfausbau der V-350-5t-3k orientiert sich am Airbus A350XWB, einer moder-
nen Maschine mit ahnlicher Passagierkapazitat. Mit einer twin-aisle-Anordnung fir
neun Sitze pro Reihe (Vgl. Torenbeek 1982, S.71) betragt der Rumpfdurchmesser 6,2 m
und ist damit tiber 20 cm breiter als bei A350XWB. Ein Grund dafir ist die Wandstar-
ke, welche gegenliber dem empfohlenen Wert von 10 cm (Vgl. Torenbeek 1982, S.71)
auf 20 cm fir zusétzliche Schallddmmung vergroRert wird. Die Unterbringung der
Passagiere erfolgt in dem zylindrischen Rumpfsegment in einer ,high-density-
Anordnung®® mit 80 cm Sitzabstand (Raymer 2012, S.269). Der Heckbereich wird fiir
den Einbau der Inneneinrichtung freigehalten.

Fur den Entwurf wird ein konventionelles Dreibeinfahrwerk verwendet. Die H6he des
Hauptfahrwerks betragt 4,5 m, wodurch in Verbindung mit einem Luftschraubendurch-
messer von 4,5 m die Bodenfreiheit 1,81 m betragt. Bei Versagen des Bugfahrwerks
werden mindestens 0,97 m erreicht. Bei einem Federungsweg von 30 cm (Vgl. Raymer
2012, S.370) wird das erforderliche Minimum von 24 cm (Vgl. Torenbeek 1982, S.204)
sichergestellt. Bei Versagen aller Fahrwerkssysteme ist der Bodenkontakt der Luft-
schrauben unvermeidlich. Dadurch entsteht eine Gefahr fur den Rumpf und die Passa-
giere bei einer Abtrennung der Beschaufelung. Dies ist ein entscheidender Nachteil ge-
genuber einem Hochdecker mit grol3er Bodenfreiheit der Luftschrauben.

'8 Bestuhlung hoher Dichte
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Abbildung 5-2: V-350-5t-3k

Ein weiteres Problem stellt der erreichbare Anstellwinkel von 11° wéhrend des Starts
dar, wodurch der maximale Auftrieb beschréankt wird. Obwohl im Heckbereich Opti-
mierungspotential besteht, ist es bereits bei der kiirzesten der konventionellen Rumpfva-
rianten mit einem Passagierdeck ein Treiber fir die Fahrwerkshohe. Eine VergroRerung
im Sinne eines Familienkonzepts verlangert den Rumpf um 4,5 m pro 50 Passagiere,
was den Anstellwinkel weiter verringert. Der aerodynamischen Untersuchung nach ist
ein Doppelspaltklappensystem fur ein C; von 2,8 ohne Klappenanstromung ausrei-
chend. Fir die lange Variante ist voraussichtlich ein aufwandiges Dreifachspaltklappen-
system erforderlich.

40
\ \ Bodenrollstrecke 700m
z
§ 35 \ Landerollstrecke 500m
) N ® < Steigflug 15m/s (SL)
LY & = .
z N ’:f Reiseflug 180m/s
7)| 25 ] Reiseflug 190m/s
. ¢ Auslegungspunkt
20 .
0 2.000 4.000 6.000 8.000 10000 * VergleichswertAn-70
W_TO/S [N/m?] ¢ Vergleichswert A400M

Abbildung 5-3: Auslegungsdiagramm V-350-5t-3k; Vergleich mit An-70 und A400M
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Tabelle 5-2: Massenabschéatzung V350-5t-3k, Leermassenverhaltnis: Twin-Turboprop

PAX 350
Woax [k9] 95
Wieat [K9] 9,97
Weargo [k9] 5.000
Wayioad [KO] 40.945
Wiier [Kg] 26.989
W, [kg] 71.599
W, [kg] 140.528
L/Deruise 16
Cpower,, ;o (KON | 6,00E-08

Trotz eines Optimierungsbedarfs der Rumpfform wird deutlich, dass die Anordnung
von mindestens neun Sitzen pro Reihe sinnvoll, sofern nur ein Passagierdeck verwendet
wird. Bereits die kleinste Version fur 350 Passagiere weist mit der Ldnge von 55,5 m
einen Airport Index ,,D* auf. Deswegen ist die Forderung nach Kompaktheit durch die
klassische Rumpfauslegung voraussichtlich nicht zu erfullen. Die Startmasse in Tabelle
5-2 ist mit 140,5t hingegen moderat. Das Leistungs-Gewichtsverhaltnis in Abbildung
5-3 betragt aufgrund der geforderten Reisefluggeschwindigkeit von 190 m/s mindestens
28 WIN. Allerdings sind weder die Hohe von 6 km noch die Fldchenbelastung optimal
fir diesen Flugzustand gewahlt. Es besteht Optimierungsbedarf, um den optimalen
Flugzustand fir die gewéhlte Geschwindigkeit zu erreichen.
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5.3 Entwurf: Phase 2

Der Entwurf aus Phase 1 wird weiterentwickelt, indem die Rumpfform (berarbeitet und
die Lange flr 400 Passagiere angepasst wird. Es wird ein Tragflachenprofil ausgewahit,
um die Aerodynamik mit hoherer Genauigkeit zu beschreiben. Neben der statistischen
Massenabschatzung werden die Komponentenmassen ermittelt, um eine Gegentiberstel-
lung unterschiedlicher Konfigurationen zu ermdglichen.

5.3.1 Profilauswahl

Wie bei der An-70 (Vgl. Jackson et al. 2003, S.469) wird ein superkritisches Profil fur
den Entwurf verwendet. Es werden das NASA SC(2)-0414 und NASA SC(2)-0714 aus-
gewahlt (Harris 1990), da veroffentlichte Daten zu diesen vorliegen. Die Profildimensi-
onen werden eingesetzt, um strukturelle Parameter der Tragflache und die Tankkapazi-
tat zu bestimmen. Die aerodynamischen Parameter werden fir die Auftriebsberechnung
verwendet. Obwohl die Profile tber eine relative Dicke von 14% verfugen, werden bei
der Berechnung der Tragflachenmasse 15% verwendet. Durch die Aufdickung an der
Flugelwurzel wird das Widerstandsmoment der Tragflache ohne aerodynamische Nach-
teile erhéht. (Vgl. Raymer 2012, S.72)
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Abbildung 5-5: Tragflachenprofil NASA SC(2)-0714

Fur die Leitwerke werden NACAOQ009 Profile verwendet. Aufgrund der Symmetrie ver-
einfacht sich zum einen ihre Herstellung (Vgl. Raymer 2012), zum anderen die Berech-
nung der flugmechanischen Eigenschaften. Die relative Dicke von 9% ist ein Kompro-
miss zwischen der mechanischen Stabilitdt und dem aerodynamischen Widerstand.

Abbildung 5-6: Leitwerksprofi: NACA 0009
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5.3.2 Rekonstruktion des Treibstoffverbrauchs

Wie im Kapitel 3 beschrieben, ermdglicht die einfache Massenabschétzung eine Ab-
schatzung des spezifischen Treibstoffverbrauchs, sofern die Missionsdaten und die ae-
rodynamischen Eigenschaften bekannt sind. Im Rahmen des Entwurfs wird die Mission
des A400M (Vgl. Jackson et al. 2003; airbusmilitary.com) in Kombination mit statisti-
schen Parametern von propellergetriebenen Mustern (Vgl. Raymer 2012, S.39, Tab.3.5)
verwendet. Unbekannte Parameter wie das L/D,,,.-Verhaltnis werden variiert und un-
terschiedliche Angaben zu der Startmasse werden verwendet. Die Ergebnisse sind in
Tabelle 5-3 zusammengefasst.

Tabelle 5-3: Abschéatzung des Treibstoffverbrauchs

L/Dymax 16 13,42 13,42
W, /W, 0,51 0,51 0,51
W, [t] 141 141 134
Neruice 0,8 0,85 0,85

Cpowerg e, [K/J] | 6,60E-08 | 5,88E-08 | 5,55E-08

Nioiter 0.8 0.8 0.8

Cpowerpyye, [K9/J] | 9,50E-08 | 7,80E-08 | 7,00E-08

Obwohl die verwendeten Daten mit groen Unsicherheiten behaftet sind, weisen die
Verbrauchswerte GroRenordnungen der in Kapitel 2.3.2 aufgefuhrten Triebwerke auf.
Insbesondere die Ergebnisse mit dem L/D,,,-Verhaltnis von 13,42 erscheinen sinnvoll.
In Phase 2 wird allerdings der Wert von 6,6E-8 kg/J fur den Reiseflug verwendet, da er
die geringste Abweichung von den von Raymer (2012) empfohlenen 8,5E-8 kg/J auf-
weist.

5.3.3 Auslegung V-400-5t-3k-CLs

Das Hauptmodell der Phase 2 ist eine Weiterentwicklung des Prototyps V-350-5t-3k. Es
wird mit 400 Sitzen und 5 t Fracht fur die Standardmission von 3.000 km ausgelegt. Die
Passagiermasse wird gegentber Phase 1 von 75 kg auf 80 kg erhoht, wéhrend die Ge-
packmasse von 20 kg beibehalten wird. In dieser Phase werden physikalische und semi-
empirische Ansétze fiir die Dimensionierung von Komponenten verwendet.

Die Leitwerke werden anhand der Leitwerksvolumenkoeffizienten nach Raymer (2012
S.160) berechnet, wobei die Referenzwerte fir die strahlgetriebenen Transportmaschi-
nen von 1 fur das Hohenleitwerk und 0,09 fir das Seitenleitwerk betragen. Um dem
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hohen asymmetrischen Schub bei einem Triebwerksausfall bei niedriger Fluggeschwin-
digkeit entgegenzuwirken, ist eine VergroRerung des Seitenleitwerks gegenlber den
strahlgetriebenen Maschinen sinnvoll. Da die Tragflache eine Streckung von 10 auf-
weist, die vergroRernd auf die Leitwerksflache wirkt, wird eine Erh6hung um 25% vom
Autor als ausreichend angesehen. Das Hohenleitwerk wird durch die Referenzfligeltie-
fe beeinflusst, die bei groRer Streckung und kleiner Referenzflugelflache relativ kurz ist.
Deswegen erfolgt eine VergroRerung des Hohenleitwerks um 50%. Dadurch wird eine
ausreichende Wanderung des Schwerpunkts bei einem langen Rumpf ermdglicht. In
beiden Fallen dient der optische Eindruck des Autors als Referenz.

Die Referenzflugelflache wird durch die Analyse der Reiseflugleistung in Abbildung
5-8 bestimmt. Dazu werden zunéchst die Startmasse und die Funktion fur den Nullwi-
derstand, die in Abbildung 5-7 dargestellt ist, ermittelt.
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Abbildung 5-7: Nullwiderstand in Abhangigkeit der Referenzfligelflache

Fur die Auslegung wird die Funktion mit dem Wandreibungskoeffizienten Cg, von
0,026 verwendet. Der induzierte Widerstand wird basierend auf einem angenommenen
Oswaldfaktor von 0,8 (Vgl. Torenbeek 1982) durchgefiihrt. Die Reisefluggeschwindig-
keit von 200 m/s wird als der Ansatz fir die Wahl der optimalen Flughéhe und Refe-
renzfligelflache gewahlt. Ein Leistungsverhéltnis von 30 W/N wird angestrebt, um ein
statistisch begriindetes MaR festzulegen. Die Analyse des Diagramms in Abbildung 5-8
liefert eine Referenzfliigelflache von 225 m2 fiir den Flug in etwa 8 km Hohe.
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Abbildung 5-8: Ermittlung des Auslegungspunkts fir die CLs-Version

Eine Berechnung des Nullwiderstands auf Basis einzelner Komponenten nach Kapitel
3.2.3.5 liefert einen Nullwiderstandsbeiwert von 0,0212, dargestellt in Tabelle 5-4. Da-
mit steigt der Widerstand um 8% gegeniiber dem urspringlichen Ergebnis. Dieser Ef-
fekt wird durch eine Erhéhung der Leistung auf 32 W/N kompensiert.

Tabelle 5-4: Widerstandsbeiwerte einzelner Komponenten, V-400-5t-3k-CLs

Komponenten Laminaritat | Interferenz | CDO

Flugel - - | 0,006574
Rumpf 10% - | 0,007681
Rumpfheck - - | 0,000322
Hohenleitwerk - 5% | 0,001969
Seitenleitwerk 20% 5% | 0,001149
Triebwerksgondeln - 50% | 0,001361
Leckage - - | 0,001048
Basiswiderstand - - | 0,001063
Summe - - | 0,021166

Zur Positionierung der rumpfnahen Triebwerksgondeln werden Literaturdaten herange-
zogen. Dabei ergibt die empirische Formel (5-1) nach Torenbeek (1982, S.204) bei ei-
ner Triebwerksleistung von 13,35 MW, 5,81 m Rumpf- und 5,36 m Propellerdurchmes-
ser einen Mindestabstand der Propellerachse von 8,7 m von der Mittelebene der Ma-
schine.



Kapitel 5: Entwurfsvorgang 80

c[em] = 10cm + 1,65cm X P[hp]/100[hp] (5-1)

Die innere Gondel wird bei 10 m von der Mittelebene positioniert, um bei einer Leis-
tungssteigerung eine ausreichende Sicherheitsmarge zu gewahrleisten. Die Verschie-
bung der Gondel nach auRen vergréRert durch die positive V-Form der Tragflache au-
Rerdem die Bodenfreiheit der Luftschrauben. Die duBere Gondel wird positioniert, um
die &ullere Landeklappe und einen Teil des Querruders anzustromen.

59
©5.36
a 1.64
e
o
2
<

59.53

Abbildung 5-9: Dreiseitenansicht : V-400-5t-3k-CLs

Der vorliegende Entwurf wird im Folgenden fur eine Berechnung der Komponenten-
massen nach verschiedenen Methoden verwendet. In Tabelle 5-6 sind die Leermassen
zusammengefasst, wobei deutliche Unterschiede bei Verwendung derselben Startmasse
von 170t aus Tabelle 5-5 feststellbar sind. Durch die Abhangigkeit von dem Anfangs-
wert ist eine ausreichende Zahl an Optimierungsschritten erforderlich, um das Potential
des Entwurfs auszuschopfen. Basierend auf vorliegenden Daten ist jedoch in allen drei
Fallen eine Verringerung der Gesamtmasse gegenuber der ersten Abschatzung zu er-
warten. Unklar bleibt, ob die Formelsatze zu demselben Ergebnis fuhren, oder die Ab-
weichungen sich zumindest verringern.

Hinsichtlich der Strukturmassen liefern die Methoden nach Torenbeek mit 41,7 t und
Raymer mit 41,5 t fast identische Ergebnisse, wahrend die ,,Class-1-Methode den nied-
rigsten Wert von 37,4t aufweist. Bei der Betrachtung der Rumpf-, Leitwerks- und
Fahrwerksmassen sind deutliche Unterschiede feststellbar.
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Tabelle 5-5: Daten: V-400-5t-3k-CLs

PAX 400
Weargo [k9] 5.000
Woayioad [K9] 48.987
W, [kg] 85.807
Wiyer [kd] 35.025
W, [kg] 170.016
L/Dcruise 16
Cpower,,, (KON | 6,6E-08

Tabelle 5-6: Leermasse nach unterschiedlichen Methoden

Ansatz Statistisch Nach Komponenten
Quelle | Raymer 2012 | Raymer 2012 | Torenbeek 1982 | Roskam 1989, Class |
m [kg] 85.799 70.101 78.389 75.263

Weitere Daten zu der Konfiguration und den Profilen sind im Anhang A.4 aufgefuhrt.

5.3.4 Konfigurationsvergleich zwischen Tief- und Hochdecker

Durch die Einflihrung der Massenabschatzungsmethode auf Komponentenbasis wird ein
quantitativer Vergleich zwischen einem Tief- und einem Hochdecker ermdglicht. Mit
dem Rumpf der CLs-Version wird eine Variante mit einer hohen Tragflachenanordnung
und einem T-Leitwerk, dargestellt in Abbildung 5-10, aufgebaut. Das zweibeinige
Hauptfahrwerk wird in Rumpfgondeln integriert, wodurch es von 3,6 m auf 1,8 m ver-
kirzt wird. Um eine Vergleichbarkeit sicherzustellen, werden fir den Hoch- und Tief-
decker die Leitwerksvolumenkoeffizienten aus der Literatur unverandert bernommen.
Das T-Leitwerk wird mit Reduktionsfaktoren nach Raymer (2012, S.160) beaufschlagt.
Im Rahmen der Modellierung wird auf einen sauberen Fliigel-Rumpf- Ubergang ver-
zichtet. Stattdessen wird die von dem Flugel verdeckte Rumpfoberflache in die Berech-
nung einbezogen.

Fur die aerodynamische Analyse in Abbildung 5-11 werden die Nullwiderstandskoeffi-
zienten fir den Hoch- und Tiefdecker nach der Methode der &quivalenten Wandreibung
ermittelt. Die N&herung mittels der Potentialfunktion ist flir den Hochdecker weniger
geeignet. Der Oswaldfaktor wird aufgrund &hnlicher Tragflachengeometrie als unverén-
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dert angenommen. Fir die Abschdtzung der Komponentenmassen wird die Methode
nach Raymer (2012, Kap. 15) verwendet, um eine Vergleichbarkeit sicherzustellen.
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Abbildung 5-10: Modell fur die Potentialanalyse eines Hochdeckers
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Abbildung 5-11: Nullwiderstandsvergleich Hoch-Tiefdecker

Das Ergebnis der Massenabschétzung ist in Tabelle 5-7 zusammengefasst. Der Hochde-
cker weist aufgrund einer insgesamt vergroRerten Oberflache einen hoheren Nullwider-
standsbeiwert auf, wobei im Fahrwerksbereich Optimierungspotential besteht. Dagegen
weist die Konfiguration eine niedrigere Strukturmasse auf, welche auf die Verkleine-
rung der Hohenleitwerksflache und die Verkirzung des Fahrwerks zuriickzufihren ist.
Obwohl durch die rumpfseitige Fahrwerksmontage und die Verstarkung des Seitenleit-
werks die Masse erhoht wird, ist die Hochdeckerkonfiguration um 620 kg leichter.
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Tabelle 5-7: Strukturmasse [kg] Tiefdecker und Hochdecker

Tiefdecker | Hochdecker
Flagel 13.035 13.035
Hohenleitwerk 1.605 1.486
Seitenleitwerk 779 801
Rumpf 15.093 17.209
Hauptfahrwerk 10.044 7.612
Bugfahrwerk 925 716
Struktur gesamt 41.480 40.859

Eine weitere Verringerung der Masse kann durch die Optimierung der Fahrwerkskonfi-
guration erfolgen. In der Abbildung 5-12 ist die Masse des Hauptfahrwerks in Abhén-
gigkeit der Lange und der unterschiedlichen Zahl der StoRdampfer, berechnet nach Ra-
ymer (2012), aufgetragen. Die Landemasse wird auf 90% der Startmasse mit 153 t fest-
gelegt. Neben der Verkiirzung der Fahrwerkslange sinkt die Masse mit einer gréReren
Zahl von StoRdampfern, was im Gegenzug die Komplexitat erhéht. Ein solches Fahr-
werk ist vor allem bei schweren Militartransportern ublich.
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Abbildung 5-12: Hauptfahrwerk: Masse in Abhangigkeit der Konfiguration

Als Ergebnis ist festzuhalten, dass das Potential zur Masseneinsparung durch einen
Hochdecker vorhanden ist, wéahrend bei der Aerodynamik Nachteile entstehen. Durch
die Verkirzung des Fahrwerks wird der erreichbare Anstellwinkel wéhrend des Starts
gegentiber dem Tiefdecker um 2° verringert, weshalb ein effizienteres Hochauftriebs-
system bendtigt wird. Durch die Untersuchung wird die qualitative Argumentation in
Kapitel 4 bestatigt, sodass die Auslegung als Tiefdecker weiterverfolgt wird.
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5.4 Entwurf: Phase 3

In dieser Phase wird zundchst eine systematische Analyse der Rumpfformen durchge-
fihrt, um den Einfluss der Rumpfbreite und Lange auf den Nullwiderstand zu bestim-
men. Dazu werden Konfigurationen mit neun und zehn Sitzen pro Reihe untersucht.
AnschlieRend werden zwei Rumpfvarianten fur den Entwurf verwendet und die Aus-
wirkungen auf das Gesamtkonzept evaluiert.

5.4.1 Rumpfquerschnittsanalyse und Aufbau

Die aerodynamischen und strukturellen Eigenschaften des Rumpfs werden neben der
Form malgeblich von der Schalenflache beeinflusst. (Torenbeek 1982) Fur die Unter-
suchung des Einflusses der Bestuhlung auf die Rumpfoberflache wird zwischen neun
und zehn Sitzen pro Reihe und einem Sitzabstand von 81 cm und 86 cm variiert. Die
Wandstarke wird auf 15 cm festgelegt, um eine Reserve gegeniiber den empfohlenen
10 cm (Torenbeek 1982, S. 71) fir zusatzliche Schallddmmung eines Turboprops si-
cherzustellen. Die Unterbringung der Passagiere erfolgt in dem zylindrischen Kabinen-
bereich, wahrend der Heckbereich der Inneneinrichtung vorbehalten bleibt. Um die
Lange des Hecks zu definieren wird der Winkel der Heckunterseite auf 20° beschrénkt,
wodurch Stromungsablésungen verringert werden. Der Winkel liegt damit zwischen
den Richtwerten nach Raymer (2012, S.217) von 15° und 25° fir verschiedene Flug-

zeugkategorien.
e e ==
Bug Kabine Heck

Abbildung 5-13: Standardrumpf, Phase 3

Bei der Auswertung der Tabelle 5-8 weist die Rumpfvariante mit zehn Sitzen pro Reihe
trotz einer Verkiirzung um 2 m eine VergroRerung der Oberfliche um 6% auf. In Ver-
bindung mit einem groferen Querschnitt wird ein hoherer Formwiderstand neben dem
Reibungswiderstand erwartet. Die Strukturmasse sinkt voraussichtlich aufgrund des
groleren Widerstandsmoments, wird jedoch durch die zusatzliche Schalenoberflache
erhoht, sodass insgesamt keine Vorteile zu erwarten sind. Aus aerodynamischer Sicht
bietet die Rumpfversion mit 9 Sitzen pro Reihe Vorteile, weshalb die CLs-Variante als
Hauptvariante beibehalten wird.
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Tabelle 5-8: Systematische Rumpfvermessung (Phase 3)

Rumpfvariante CLs CL FB FB-2

Sitzabstand [mm] | 810 860 810 860

Sitzanordnung 3+3+3 | 3+3+3 | 3+4+3 | 3+4+3

Lange: Kabine [m]| 40 42,2 | 36,4 | 38,4

Durchmesser[m] | 5,81 | 581 | 6,32 | 6,32

Lange: Rumpf [m] 62 64,3 | 59,9 62

Oberflache [m?] 1.017 | 1.059 | 1.081 | 1.123

5.4.2 Auslegung: V-400-5t-3k-CLs-V2
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Abbildung 5-14:Abmessungen: V-400-5t-3k-CLs-V2

Gegeniber der VVorgéangerversion werden bei der CLs-V2 Triebwerke mit Koaxialpro-
pellern, nach Vorbild existierender leistungsstarker Varianten, zurtckgegriffen. Der
spezifische Treibstoffverbrauch wird gemél der A400M-Missionsanalyse in Tabelle 5-3
auf 5,88E-8 kg/J gesenkt. Dieser Wert stimmt mit den Daten des NK-12MA Triebwerks
uberein, wodurch eine realistische Aussage bei der Massenabschétzung erwartet wird.
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Der Oswaldfaktor von 0,6 wird nach Raymer (2012) ermittelt. Die Rumpflange wird auf
56,5 m verkirzt, da auf dem unteren Deck ungenutzter Raum vorhanden, der fir Instal-
lation der Inneneinrichtung verwendet werden kann. AulRerdem sinkt der Bedarf an sa-
nitaren Einrichtungen bei Verkirzung der Flugstrecke. (Vgl. Torenbeek 1982)

Es wird das in Kapitel 3 beschriebene Verfahren zur Bestimmung der Leistung, Flugho-
he und Referenzflugelflache verwendet. Die Massenabschatzung mit der RC3-Methode,
beschrieben in Kapitel 3.2.1.1, liefert eine Startmasse von 167.670 kg. Eine Referenz-
fltigelflache von 240 m2 ist nach Abbildung 5-16 ausreichend, um die Start und Lan-
destrecke von weniger als 1.800 m zu ermdglichen. Der Reiseflug erfolgt in einer H6he
von 7 km nach Abbildung 5-15.
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Abbildung 5-15 Auslegungsdiagramm Reiseflug fur CLs-V2
V.=190™/g, my=167.670 kg
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Abbildung 5-16: Auslegungsdiagramm V-400-5t-3k-CLs-V2
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Durch die Erhéhung des induzierten Widerstands gegeniiber der VVorgangerversion ist
bei einer Fluggeschwindigkeit von 200 m/s eine Startleistung von 14,2 MW pro Trieb-
werk erforderlich. Dieser Wert ist aufgrund des konservativen Treibwerksmodells deut-
lich hoher als beispielsweise bei der schwereren und schnelleren Tu-114. In Ermange-
lung eines genaueren Triebwerksmodells in dieser Phase wird die optimale Flugge-
schwindigkeit auf 190 m/s reduziert, um die Konsistenz der Berechnung zu erhalten.

Es werden Triebwerke mit einer Startleistung von 13,5 MW gewahlt, wodurch ein Flug
bei 200 m/s in 7 km Hohe, wie in Abbildung 5-17 gezeigt, ermoglicht wird. Dabei sinkt
das L/D-Verhdltnis, dargestellt in Abbildung 5-18, gegenuber dem Maximum bei
190 m/s um 0,7%.
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Abbildung 5-17: Verfugbare und erforderliche Leistung in einer Hohe von 7 km zu
Beginn des Reiseflugs
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Abbildung 5-18: L/D-Verhéltnis in 7 km Hohe

Der Steigflug wird mit einer widerstandsarmen Konfiguration durchgefiihrt (Vgl. Men-
sen 2004, S.200) und zeitlich durch die Verwendung des SEP-Diagramms minimiert
(Vgl. Raymer 2012). In der Abbildung 5-19 werden neben SEP-Kurven die Auftriebs-
und die Strukturgrenze aufgetragen. Letztere ist durch die maximal zugelassene Ge-
schwindigkeit bestimmt, die in der Massenanalyse nach Torenbeek (1982) verwendet
wird.
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Abbildung 5-19: SEP, Steigflugprofil, Auftriebsgrenze, Strukturgrenze

Das Flugzeug wird fur ein Lastvielfaches von 2,5 ausgelegt. Die Strukturbelastung
durch die Béen ist aufgrund der hohen Flachenbelastung unkritisch. Flr das V-n-
Diagramm in Abbildung 5-20 wird der Fall der minimalen Flachenbelastung ohne Nutz-
last und mit reduzierter Treibstoffmenge analysiert. Anhand des Nutzlast-
Reichweitendiagramms in Abbildung 5-21 werden die Missionserfilllung und von der
Standardmission abweichende Beladungszustande uberprift. Fir das Diagramm wird
ein Flug bei optimalem L/D-Verhaltnis vorausgesetzt.

3 A D
% 2 /X X
< e E—
S 1 TV Sl
e a — E
= 0 % = ——x = —
> 1 [
740 50, 100150 200
© \ F
=, | H . |
EAS [m/s]
Abbildung 5-20: V-n Diagramm
70 PAX400
60 Fracht:15t
% 40 L PAX400
< Fracht:5t
N 30
>
Z 20
10
0
0 2.000 4.000 6.000 8.000 10.000

Reichweite [km]

Abbildung 5-21: Nutzlast-Reichweiten-Diagramm
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5.4.2.1 Konfigurationsaufbau

Durch die Auslegung als Tiefdecker wird ein Integraltank in der Tragflache vorgesehen.
Dieser ist dreiteilig ausgefthrt, wobei fir die Standardmission das VVolumen der Trag-
flachentanks geniigt. Der mittlere Tank ist fir Uberfilhrungsflige verwendbar. Das
Tankvolumen wird nach Raymer (2012) ermittelt, indem 85% des Flugelkastenvolu-
mens verwendet werden. Das Hauptfahrwerk wird hinter dem Fligelkasten integriert,
abgestiitzt durch einen Hilfsholm, sodass die Festigkeit der Tragflache unbeeintrachtigt
bleibt. (Vgl. Torenbeek 1982, S.262) Dadurch wird die innere Hinterkantenklappe senk-
recht zur Anstromung gedreht, was ihre Wirkung erhoht. (Vgl. Raymer 2012) Durch die
hohe Tragflachenanordnung im Rumpf nur 10 cm unterhalb des Passagierdecks, wird
eine solide Anbindung ohne ausladende Ubergange zum Rumpf gewahrleistet.

N

AuRerer Tank
Zentraler
Tank

Vorderer Holm

Fahrwerk
eingefahren

Fahrwerk

. ausgefahren
Hinterer Holm 9

Abbildung 5-22: CLs-Variante: Tank- und Fahrwerksintegration

Die Tragflache wird als freitragender Kasten mit zwei Hauptholmen aufgebaut. (Vgl.
Niu 1989) Fur die Hinterkantenklappen werden 30% der Profiltiefe, fir die VVorderkan-
tenklappen 15% veranschlagt. Die Vorderkantenklappen werden in Spannweitenrich-
tung von den Triebwerksgondeln unterbrochen. Das trimmbare Héhenleitwerk wird mit
einem Volumenkoeffizienten von 1,25 ausgelegt und 30% der Flache werden dem Ru-
der zugeschlagen. Das Seitenleitwerk besitzt einen Volumenkoeffizienten von 0,119 mit
30% als Ruderflache.

5.4.2.2 Massenabschatzung der Komponenten

Die Gesamtmasse wird basierend auf dem Aufbau nach Raymer (2012, Kap. 15), jedoch
teilweise unter Verwendung von Formeln nach Torenbeek (1982) und Roskam (1989)
durchgefuhrt. Dadurch wird eine grol3e Zahl an geometrischen Parametern bericksich-
tigt. Als Anfangswert flr die Startmasse, wird das Ergebnis der einfachen statistischen
Massenabschétzung nach Kapitel 3.2.1.1verwendet.

Die Komponentenmassen und die Formelzusammenstellung ,,Kombination II* sind in
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Abbildung A-11: Ermittlung des Trimmwinkels im Reiseflug (Stabilitdtsmal} 5%)

Tabelle A-8 zusammengefasst. Die Summe der Einzelmassen von 166,39 t nach einer
Iteration weicht nur geringfuigig von dem Anfangswert von 167,67 t ab. Bei der Ver-
wendung des komplexen statistischen Ansatzes aus Kapitel 3.2.1.2 steigt die Referenz-
masse auf 178,3 t, wahrend die Summer der Einzelmassen mit 170,9 t eine grofiere Ab-
weichung aufweist. Dieses Ergebnis weist auf eine Konvergenz der Gesamtmasse gegen
einen Wert von unter 167 t bei iterativer Anpassung des Anfangswerts.

5.4.2.3 Stabilitat

Der Reiseflug erfolgt bei einem Stabilitditsmal} von 5%. Nach Abbildung A-11 ist ein
Trimmwinkel relativ zur Flugzeugachse von 0,3° erforderlich. Die vorderste Schwer-
punktlage mit voll ausgefahrenen Klappen in Meereshdhe bei einem Anstellwinkel des
Leitwerks von -10° und einem HOhenruderausschlag von -20° befindet sich bei
28,35 m. Gegeniber der Neutralpunktlage bei 30,48 m entspricht dies einem Stabili-
tatsmald von tber 42%.

Zu bertcksichtigen ist, dass die Stabilitatsberechnung eine grobe Abschatzung aufgrund
verwendeter Methoden ist. Als Ergebnis wird deswegen davon ausgegangen, dass das
Hohenleitwerk ausreichend groR dimensioniert ist und gegebenenfalls Potential zu einer
Verkleinerung besitzt.

Die Analyse der lateralen Stabilitat nach Nicolai, Carichner (2010) zeigt, dass bei Aus-
fall des &uf3eren Triebwerks die Maschine mit einem Ruderausschlag von 6° stabilisiert
wird. Der zusétzliche Widerstand der stehenden Luftschraube bleibt unberticksichtigt,
da er durch die Blattverstellung stark reduzierbar ist. Im Fall des Seitenwinds ist die
Ruderwirkung bei 20° nicht ausreichend, um dem Moment entgegenzuwirken. Hierflr
sind konstruktive Malinahmen wie die Verwendung eines zweiteiligen Seitenruders
(Vgl. Raymer 2012 S.99) denkbar.
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5.4.3 Analyse: V-400-5t-3k-FB

In dem Bestreben den Rumpf bei konstanter Passagierzahl zu verkirzen, wird das Po-
tential der Konfiguration mit einem breiten Rumpf von 6,32 m untersucht. In dem zy-
lindrischen Teil der Kabine wird dadurch eine Anordnung von 10 Sitzen pro Reihe er-
mdoglicht. In dem verlangerten Heck werden ebenfalls Sitze installiert und Raum fur den
Einbau von sanitaren Einrichtungen vorgesehen. Hierdurch wird eine Verkirzung ge-
genuber der CLs-V2 um 3 m erreicht.

Die aerodynamische Analyse zeigt, dass das Syet/Srer-Verhaltnis beider Konfiguratio-
nen mit 7,33 und 7,36 keinen signifikanten Unterschied aufweist. Unter anderem ist dies
auf den breiten Rumpf der FB-Variante zuruckzufiihren, der einen groReren Teil der
Tragflache und des Leitwerks verdeckt. Das Cp, ist unter gleichen Randbedingungen
mit 0,0210 gegenuber 0,0207 um 1,4% hoher. Die Massenabschéatzung nach der RC6-
Methode liefert einen Anstieg des Treibstoffbedarfs von 280 kg, wobei etwaige struktu-
relle Vorteile aufgrund des rein statistischen Ansatzes flr das Leermassenverhéltnis
unberucksichtigt bleiben.
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Abbildung 5-23: V-400-5t-3k-FB

Die FB-Version weist qualitative Vorteile wie den gréReren Anstellwinkel beim Start
und gleicher Fahrwerkslange gegentiber der CLs-V2 auf. Der kurze Rumpf erlaubt eine
bessere Wendigkeit am Boden und die Rumpfbreite bietet eine stabilere Anbindung der
Tragflache an den Rumpf. Die bodennahe Anordnung des Rumpfs ist fur Sicherheit von
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Passagieren vorteilhaft, da Schaden an Luftschrauben bei Bodenkontakt verringert wer-
den. Das Ergebnis weist Ahnlichkeiten mit der Analyse des Hochdeckers in Kapitel 0
auf, da aerodynamische Nachteile und maogliche strukturelle Vorteile gegeniber der
CLs-Version vorhanden sind.

5.4.4 Ergebnisse: Phase 3

Die Verwendung eines breiten Rumpfs fiir eine kiirzere Kabine bietet gegeniber der
klassischen Variante keine deutlichen Vorteile. In erster Linie ist eine langere Hecksek-
tion, die zur Einhaltung eines Einzugswinkels von 20° erforderlich ist, fur den Anstieg
des Widerstands verantwortlich. Die VergrofRerung der Rumpfoberflache fuhrt auRer-
dem zu einem Anstieg der Rumpfmasse, welcher die Massereduktion durch das groRere
Widerstandsmoment voraussichtlich kompensiert. Durch die Verkiirzung wird kein
niedrigerer Airport Index erreicht, weshalb der Entwurf in dieser Form nicht weiter ver-
folgt wird.
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5.5 Entwurf: Phase 4

In der vierten Phase werden fortgeschrittene Methoden zur Berechnung des induzierten
Widerstands eingefuhrt, um die Qualitat des Entwurfs zu erhéhen. Hierzu wird eine
Vergleichsstudie durchgefihrt, die unter anderem den Einfluss der Triebwerksgondeln
berticksichtigt. Weiterhin werden drei Rumpfvarianten entworfen und analysiert, die fur
Aufbau neuer Konfigurationen verwendet werden. Weiterhin wird der Einfluss der Ver-
ringerung des L/D-Verhéltnisses zugunsten einer Massenreduktion auf den Treibstoff-
bedarf untersucht. AbschlieBend wird eine Konfiguration unter Verwendung realer
Triebwerksdaten ausgelegt.

5.5.1 Modifikation der Auslegungsmethode

Die RC-6-Massenabschatzungsmethode, beschrieben in Kapitel 3.2.1.2, wird durch die
Einfuhrung von neuen Methoden der Analyse des induzierten Widerstands fur die Be-
stimmung des L/D-Verhaltnisses erganzt. Weiterhin wird der statistische Ansatz fir das
W./W,-Verhéltnis durch den Aufbau mittels Komponentenmassen ersetzt. Die Zusam-
menstellung der Komponentenmassen der ,,Kombination III“ in Tabelle A-9 erfolgt
nach Torenbeek (1982), wobei die einzelnen Formeln fur die Komponenten von unter-
schiedlichen Autoren verwendet werden. Der Aufbau der Auslegungsmethode ist in
Kapitel 3.2.1.4 beschrieben.

5.5.2 Studie: Einfluss der Streckung und Triebwerksanordnung auf
die Aerodynamik und Masse

Die Auswertung von Oswaldfaktoren existierender Konfigurationen in Tabelle A-10
zeigt, dass diese bis zu 30% hdoher sind als bei Prototypen in Phase 3.

Der Einfluss der Triebwerksgondeln wird hierbei durch aufgefiihrte Turboprop-
Maschinen verdeutlicht. Trotz Gondeln auf der Tragflachenoberseite bei 11-18 und Saab
340B wird ein hoherer Oswaldfaktor erreicht als bei An-12 mit Gondeln unter der Trag-
flache. Der Einfluss von Pfeilung und Machzahl wird durch strahlgetriebenen Maschi-
nen veranschaulicht. Die aufgefuhrten Konfigurationen weisen trotz einer Pfeilung von
mehr als 15° Oswaldfaktoren von tiber 0,6 auf.

Durch die Verwendung der Abschatzungsmethoden nach Howe (2000), Nita und Scholz
(2012) sowie Shevell (1989), wird eine groRere Zahl von Parametern beriicksichtigt als
nach Raymer (2012). Die formelmaRigen Zusammenhénge sind in Kapitel 3.2.3.2 be-
schrieben. Zum Vergleich der Methoden wird im Folgenden eine Studie durchgefihrt,
die den Einfluss der Konfigurationsmerkmale Streckung (Abbildung 5-24), Pfeilung



Kapitel 5: Entwurfsvorgang

94

(Abbildung 5-25), Zuspitzung (Abbildung 5-27), Triebwerksanordnung
5-28) sowie der Flugmachzahl (Abbildung 5-26) bericksichtigt.
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Abbildung 5-24: Oswaldfaktor: Einfluss der Streckung
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Abbildung 5-25: Oswaldfaktor: Einfluss der Pfeilung
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Abbildung 5-26: Oswaldfaktor: Einfluss der Machzahl
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Abbildung 5-27: Oswaldfaktor: Einfluss der Zuspitzung

(Abbildung

Die Methode nach Raymer liefert vergleichsweise konservative Ergebnisse, wahrend
andere eine GrolRenordnung des Oswaldfaktors aufweisen, die mit Referenzwerten von
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Torenbeek (1982) ibereinstimmt. Die Methoden weisen weiterhin unterschiedliche
Sensitivitaten gegentiber verschiedenen Parametern auf. Beispielsweise liefert die Me-
thode nach Shevell deutlich niedrigere Werte des Oswaldfaktors bei groRer Streckung,
als die Methoden nach Nita und Scholz sowie Howe. Da die Methode nach Howe ver-
gleichsweise optimistische Ergebnisse liefert, wird der Oswaldfaktor im Rahmen der
Arbeit um 5% verringert.

Die Methode nach Howe beschreibt als einzige den Einfluss von Triebwerksgondeln auf
der Tragflachenoberseite. Obwohl dieser Effekt von diversen Faktoren wie Gondelform
und Position abhangt, wird vereinfachend angenommen, dass jede Verdnderung der
Profiloberseite den induzierten Widerstand erhoht. In Abbildung 5-28 ist erkennbar,
dass bei vier Gondeln auf der Tragflachenoberseite eine Verringerung des Oswaldfak-
tors von 10% zu erwarten ist.

0.8 Anzahl der Triebwerksgondeln
auf der Tragflachenoberseite
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o 0,7
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—4
0,6
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Abbildung 5-28: Einfluss der Triebwerksgondeln auf der Tragflachenoberseite nach
Howe (M=0,7)

5.5.3 Variation der Gondelanordnung an einer Beispielkonfiguration

Eine hohe Position der Triebwerksgondeln ist aufgrund der Bodenfreiheit der Luft-
schrauben und der tiefen Lage des Rumpfs von Interesse. Deswegen wird eine Konfigu-
ration mit einer Triebwerksanordnung Uber den Tragflachen und einem verkirzten
Fahrwerk analysiert. Die Basis bildet die CLs-V2 mit Triebwerken unter der Tragflache,
welche flr den Vergleich herangezogen wird. Der Oswaldfaktor wird fiir alle Varianten
nach Howe (2012) ermittelt.

Die Verschlechterung des Oswaldfaktors durch die Anordnung von vier Triebwerken
auf der Tragflachenoberseite erhoht den Treibstoffbedarf um bis zu 4,4%. Eine Verkur-
zung des Fahrwerks von 4 m auf 2,5 m, dargestellt in Abbildung 5-30, reduziert den
Nachteil auf 2,5%. Kompensiert wird der Widerstandsanstieg durch die Massereduktion
jedoch nicht vollstandig. Bei der Anordnung von zwei Gondeln auf der Tragflachen-
oberseite steigt der Treibstoffbedarf um mindestens 0,35%. Durch eine solche Anord-
nung erhalten die inneren Luftschrauben zwar eine grof3ere Bodenfreiheit, der erlaubte
Hangewinkel bei Start und Landung wird jedoch verringert. Eine hohe Position der
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Gondeln erfordert eine komplizierte Umleitung der Abgase des Kerntriebwerks,
wodurch der Widerstand und die Masse wiederum steigen.
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Abbildung 5-29: Entwurf mit vier Triebwerken auf der Tragflachenoberseite
(Fahrwerkshohe 3,1 m)
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Abbildung 5-30: Einfluss der Triebwerksgondeln: Treibstoffbedarf zur Erflllung der
Standardmission (A=10, h=8km, V=190 m/s)

Die Bodenfreiheit der Luftschrauben ermdglicht den Einsatz auf unbefestigten Pisten
und die Beladung wird durch die bodennahe Rumpfanordnung vereinfacht. Dadurch
wird das potentielle Einsatzgebiet fiir die Maschine erweitert, was den wirtschaftlichen
Nachteil relativiert.



Kapitel 5: Entwurfsvorgang 97

5.5.4 Entwicklung der Rumpfkonfigurationen in Phase 4

In der vierten Prototypenreihe werden drei RUmpfe mit unterschiedlicher Anordnung
der Passagierdecks untersucht. Dabei weisen die ersten zwei kreisrunde und das letzte
einen doppelkreisformigen Querschnitt in vertikaler Anordnung auf. Die Berechnung
der Rumpfmasse erfolgt nach Torenbeek (1982, Appendix D) unter Berlicksichtigung
der Schalenflache, der GroRe und Art von Ausschnitten, der GrélRe und des Typs der
Boden, Anzahl und Lénge der Treppen sowie der Inneneinrichtung. Bei der Rumpfscha-
le wird nach Einschatzung des Autors die Masse um 5%, bei dem Druckschott um 20%
verringert, um den Einfluss der Faserverbundwerkstoffe zu berlicksichtigen. Das Flight-
Deck nach Torenbeek (1982, S.88) wird fiir die vorlaufige Dimensionierung der Cock-
pitscheiben verwendet. Die Passagierdecks werden mit dem Boden vom Typ B (Toren-
beek 1982, S.463) mit einem zuldssigen Druck von 500 kg/m? (Torenbeek 1982, S.73)
ausgestattet. Fir den Frachtbereich wird der Boden vom Typ C mit einer Belastbarkeit
von 1000 kg/m2 verwendet. als Reserve fiir die Installation von Komponenten wird der
Frachtboden vereinfacht durch den Flugelkasten gefiihrt. Es handelt sich um eine Be-
rechnungshilfe und stellt keine strukturelle Manahme dar. Der Sitzabstand betragt fir
alle Konfigurationen 81 cm.

55.4.1 Rumpfaufbau: V-400-5t-3k-CLs-V3

Bei der konventionellen Variante wird das Passagierdeck an die Bestuhlung angepasst
und die Inneneinrichtung auf dem Unterdeck positioniert. Der Frachtbereich wird auf
ein Fassungsvermdgen von 16 LD-3 Containern, welche die Fracht von 5t und das Ge-
pack von 400 Passagieren aufnehmen, verkleinert. Das Gepéackvolumen wird durch die
Annahme einer mittleren Dichte von 200 kg/m? nach Torenbeek (1982, S.79) berechnet.
Die Verbindung zwischen den Decks wird durch Wendeltreppen im Bug und Heck er-
mdoglicht. Die Abmessungen der Inneneinrichtung werden von Torenbeek (1982, S.80)
ubernommen.

Wendeltreppe

Hauptdeck
Flight Deck
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ST

Unteres Deck Heck

Frachtdeck

Wendeltreppe Unteres Deck Bug

Abbildung 5-31: Rumpfinnenaufbau: CLs-V3
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Die Ganghthe von 1,95 m auf dem unteren Deck wird erreicht, indem das Niveau des
Bodens gegeniiber dem Frachtraum abgesenkt wird. Das Bugfahrwerk wird nach vorne
eingezogen, sodass eine entsprechende Anhebung des Bodens im Frontbereich erfolgt.
Die Zusammensetzung der Rumpfmasse von 22,05 t ist Tabelle A-14 aufgefiihrt. Hier-
bei werden jedoch keine Notausgange auf dem unteren Deck beriicksichtigt, die zur
Evakuierung notwendig sein kénnen.

Die Turen und Frachttore auf der Steuerbordseite erfordern einen gréfReren Abstand, da
sie die Festigkeit des Rumpfs beeintrachtigen. Im Rahmen des Entwurfs dient das Mo-
dell der Vermessung der Rumpfoffnungen, wofir die Anordnung akzeptabel ist.
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Abbildung 5-32: Rumpausschnitte: Steuerbord, CLs-V3

Abbildung 5-33: Rumpfquerschnitt CLs-V3

55.4.2 Rumpfaufbau: V-400-5t-3k-Z

Um die Effizienz der Raumausnutzung weiter zu erhéhen, wird in einem kreisformigen
Rumpfquerschnitt ein Teil der Passagiere auf dem Niveau des Frachtdecks unterge-
bracht. Da die Anforderungen ein geringes Frachtvolumen vorsehen, ist die Verkirzung
des Frachtdecks unproblematisch, wobei ein Teil des Passagiergepacks ohne Container
in der Hecksektion untergebracht wird.

Das untere Deck wird fiir das Boarding mit zwei Zugéngen ausgestattet. Zwischen den
Decks wird eine Wendeltreppe im Bug integriert. Der untere Boden wird durchgehend
als Frachtboden ausgelegt, um im Bedarfsfall eine Substitution der Einrichtung zu er-
moglichen.
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Abbildung 5-34: Rumpfinnenaufbau: Z-Variante

In der vorliegenden Ausfuhrung werden aufgrund einfacher Modellierbarkeit elliptische
Fenster eingesetzt. Zwei Frachttore auf der Steuerbordseite ermdglichen die Frachtzula-
dung. In Abbildung 5-35 ist erkennbar, dass zwischen der Tlr des Hauptdecks und dem

vorderen Frachttor ein groRerer Abstand erforderlich ist.
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Abbildung 5-35: Rumpfausschnitte: Steuerbord, Z-Variante
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Durch eine Reduktion der Rumpfoberflache verringert sich entsprechend der Tabelle
A-14 die Masse gegentber der CLs-V3 auf 20,12 t. Es besteht weiteres Potential, da
infolge der Deckanordnung der Querschnitt um 10 cm erweitert worden ist. Wéhrend
der Platz fir die Inneneinrichtung fur kurze Strecken ausreichend ist, ist bei einer Aus-
legung fur mittlere Flugstrecken eine Verlangerung des Rumpfs notwendig. Weiterhin
ist die Ausnutzung des verfuigbaren Volumens auf dem unteren Deck nicht zufrieden-
stellend. Die Entfernung der Passagiere von den Fenstern ist grof? und der Zwischen-
raum nicht nutzbar. Auf dem Hauptdeck ist hingegen die Kopffreiheit der Fensterplétze
unzureichend.
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Abbildung 5-36: Rumpfquerschnitt Z-Variante
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Obwohl diese Rumpfkonfiguration unausgereift ist, demonstriert sie eine Mdglichkeit,
den kreisformigen Rumpfquerschnitt fir einen Transport einer grofien Zahl von Passa-
gieren bei geringem Frachtvolumen auszureizen. Die bodennahe Lage des unteren
Decks erleichtert den Einstieg, sofern VVorrichtungen wie in Tiren integrierte Gangways
vorgesehen werden. Hierdurch wird eine gewisse Abkoppelung von der Flughafeninfra-
struktur ermaglicht, sofern eine ausreichende Zahl an Ausgangen vorgesehen wird.

5543 Rumpfaufbau: V-400-5t-3k-DCC

Die Nachteile der Z-Variante bezlglich der Raumausnutzung des Kreisquerschnitts
werden im Folgenden durch die Verwendung eines doppelkreisformigen Querschnitts
umgangen. Die Anordnung eines durchgehenden Frachtdecks und der zwei Passagier-
decks Ubereinander ermdglicht eine groRere Flexibilitat der Verteilung der Inneneinrich-
tung bei einem kurzen Rumpf. Die Abweichung von der Form des idealen Druckbehél-
ters ist hierbei moderat. Der Berechnungsansatz nach Torenbeek (1982, Appendix D)
bertcksichtigt die Masse von Fairings fir einen doppelkreisférmigen Querschnitt. Des-
halb wird davon ausgegangen, dass er fur die Analyse einer solchen Konfiguration ver-
wendbar ist.

Der Rumpf weist gegenuber den Vorgangerversionen eine groRere Bodenflache und
eine hohere Zahl an Offnungen auf, wodurch die Masse erhoht wird. Ein Vorteil des
doppelkreisformigen Querschnitts besteht in der Synthese zwischen einem Widebody-
Rumpf, der eine grofRe Zahl von Passagieren und Frachtcontainern aufnimmt, sowie
einem Narrowbody, der vor allem fiir den Passagiertransport aerodynamische Vorteile
bietet. Die Verschneidung beider Rumpfarten, wobei der schmale Rumpf sich oberhalb
des breiten befindet, begunstigt die Raumausnutzung. Der untere, nicht nutzbare Teil
des oberen Querschnitts und der Bereich oberhalb des Hauptdecks entfallen. Das grof3-
raumige Frachtdeck eines Widebody-Rumpfs erlaubt einen friihen Heckeinzug, was flr
den erreichbaren Anstellwinkel beim Start vorteilhaft ist.
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Abbildung 5-37: Rumpfquerschnitt DCC-Variante
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Die Verteilung der Sitze und der Fracht ist in Abbildung 5-28 dargestellt. Diese Rumpf-
konfiguration ermdglicht die Unterbringung von 180 Sitzplatzen auf dem Oberdeck
samt einer Kuiche und drei sanitaren Einrichtungen. Auf dem Hauptdeck lassen sich bis
zu 240 Platze mit einer Kiche und vier sanitéren Einrichtungen installieren. Die Decks
werden Uber zwei Treppen im Bug und Heck miteinander verbunden.
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Abbildung 5-38: Rumpfinnenaufbau DCC-Variante
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Abbildung 5-39: Rumpfausschnitte: Steuerbord, DCC-Variante
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Die erste Version des Rumpfs, die der Ermittlung der Konkurrenzfahigkeit gegentber
der klassischen Variante dient, verfligt Einfachheit halber tber runde Fenster und einen
Ausgang nach jeweils 10 Sitzen in L&ngsrichtung. Das Oberdeck wird ausschlieBlich
mit Notausgédngen vom Typ B ausgestattet, das untere Deck mit Ausgédngen vom Typ A.
(Vogl. Torenbeek 1982, S.76/77) AulRerdem wird ein Notausgang tber der Tragflache
verbaut.

Das Druckschott besteht aufgrund der schmalen Hecksektion aus zwei Teilen, wie in
Abbildung 5-38 dargestellt. In der Berechnung werden deswegen zwei Druckschotts
bertcksichtigt, wobei eine Masseneinsparung von 20% durch die Composite-Bauweise
erwartet wird. Die Rumpfmasse betragt 19,76 t und ihre Zusammensetzung ist der Ta-
belle A-14 zu entnehmen.

5.5.5 Vergleich der Rumpfkonfigurationen

In Tabelle 5-9 werden die Oberflachen und Rumpfmassen verglichen. Gegenuber der
CLs- bietet die Z-Version dieselbe Passagierkapazitat, bei einer um 11% verringerten
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Oberflache von 828 m2. Der DCC-Rumpf weist mit 825 m2 beinahe dieselbe Oberflache
auf, wobei 420 Sitzplatze und ein groReres Frachtdeck untergebracht werden. Nachteilig
ist die Zugénglichkeit zu den oberen Decks, weshalb eine entsprechende Infrastruktur
auf dem Flughafen vorzusehen ist. Weiterhin sind Notausgange durch vollwertige Tlren
Zu ersetzen.

Tabelle 5-9: Schalenflache der Rumpfkonfigurationen

Rumpfkonzept | Rumpfoberflache [m?] | Masse [kg]

CLs 933,7 22.045
z 828,0 20.120
DCC 824,5 19.757

In Tabelle A-14 werden die Rumpfmassen heruntergebrochen und verglichen. Es ist
ersichtlich, dass trotz einer groRen Zahl an Ausschnitten die Massen der DCC- und Z-
Versionen beinahe identisch sind. Die Z-Version weist eine hohere Anzahl von Tiren
als die anderen Konfigurationen auf, was zu einer héheren Masse flihrt. Die Verwen-
dung eines durchgehenden Frachtdecks ist ebenfalls von Nachteil. Dadurch wird deut-
lich, dass die Z-Version weiteres Potential zur Masseneinsparung besitzt. Der Vorteil
der DCC-Rumpfs hinsichtlich der Raumausnutzung bleibt jedoch unerreicht.

5.5.6 Einfluss der Flughohe auf die Rumpfmasse

In Tabelle A-14 sind die Rumpfmassen fir eine Hohe von 10 km berechnet worden. Der
Verlauf der Rumpfmassen in Abhédngigkeit der Auslegungsflughdhe ist in Abbildung
5-40 dargestellt. Ein bedeutender Treiber der Strukturmasse ist die Schale, deren in ge-
ringer Hohe von der Geschwindigkeit abhéngig ist. Ab 3 bis 4 km wird Masse durch
den Einfluss der Druckdifferenz bestimmt, was eine stetige Zunahme mit steigernder
Flughdhe bewirkt. In Abbildung 5-41 sind die Treiber Druckdifferenz, Sturzflugge-
schwindigkeit und Wandstéarke fir die Masse der Rumpfschale aufgetragen. Fiir den
betrachteten Widebody ist aufgrund der relevanten Flughohen oberhalb von 6 km nur
die Druckdifferenz entscheidend.
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Abbildung 5-40: Rumpfmassen in Abhangigkeit der Flughthe (konstante
Geschwindigkeit)
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Abbildung 5-41: Verlauf der Masse der Rumpfbeplankung getrieben durch
Druckdifferenz, Sturzfluggeschwindigkeit und Wandstarke; (V=180m/s)

Durch eine Verringerung der Flughthe von 10 km auf 6 km wird die Masse um 13%
nach Abbildung 5-40 reduziert. Weiterhin wird der Leistungsabfall der Triebwerke
durch die Dichte vermindert, was den Einbau kleinerer Triebwerke ermdglicht, sofern
andere Leistungsanforderungen dies zulassen.

Fur die Auslegung in einer konstanten Flughohe ist die Abschatzung der Veranderung
der Rumpfmasse bei Variation der Referenzfliigelflache von Interesse. Durch die Ande-
rung der Tragflachen- und Leitwerksmassen wird die Anbindung dieser Komponenten
zum Rumpf beeinflusst. Die Auswirkungen sind im Vergleich zu geometrischen Veran-
derungen des Rumpfs verhéltnismaRig klein. Bleiben die Rumpfabmessungen konstant,
wird deshalb die Rumpfstrukturmasse im Rahmen der Auslegung als invariant angese-
hen. Dadurch wird die Optimierung einer Konfiguration hinsichtlich einer bestimmten
Flachenbelastung ermoglicht, ohne die Rumpfmasse neu zu berechnen.
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5.5.7 Konfigurationseigenschaften in Phase 4

Da die Rumpflangen und ihr Nullwiderstand variieren, werden unterschiedliche Konfi-
gurationen auf ihrer Basis erstellt. Zur Optimierung der Auftriebsverteilung wird die
optimale Tragflachenzuspitzung in Abhéngigkeit der Pfeilung als

Aopt = 0,45¢70037Azs (5-2)

nach Nita und Scholz (2012) in die Modelle integriert. Die Zuspitzung der Leitwerke
wird gegeniiber dem optimalen Wert verdoppelt, um einen vorzeitigen Stromungsabriss
zu vermeiden. (Vgl. Raymer 2012) Die Tragflachenmasse wird in dieser Entwurfsphase
nach Torenbeek (1982, Appendix C) berechnet, um die Grofie der Hochauftriebshilfen
zu bericksichtigen.

Das konservative Triebwerksmodell wird kompensiert, indem das Pg; /Wt Verhéltnis
auf 30 W/N begrenzt wird. Eine einheitliche Geschwindigkeit von 180 m/s wird festge-
legt, um eine Vergleichbarkeit hinsichtlich der Wirtschaftlichkeit zu ermdglichen.
Durch die FAR 25 wird eine Reserve der Steigfahigkeit von 30,5 m/min fiir Propeller-
flugzeuge und 152 m/min fur strahlgetriebene Flugzeuge in der Reiseflughohe vorge-
schrieben. (Vgl. Raymer 2012 S. 686) Erstere wird fur die Berechnungen verwendet.
Gegenuliber den Prototypen der Phase 3 wird der spezifische Treibstoffverbrauch im
Reiseflug auf 5,086E-8 kg/J und fir andere Flugzustdnde auf 6,651E-8 kg/J gesenkt,
was den Nominalwerten des D-27-Triebwerks mit einer Erhdhung um 5% entspricht.

5.5.8 Auslegung: V-400-5t-3k-CLs-V3

Die dritte Version der klassischen Konfigurationsfamilie mit der Inneneinrichtung auf
dem Unterdeck bleibt der langste und widerstandsstéarkste Prototyp dieser Phase. Um
den induzierten Widerstandsbeiwert zu verringern, wird eine Tragflache mit der Stre-
ckung von 12 gewabhlt. Dies bewirkt wiederum einen weiteren Massen- und Nullwider-
standsanstieg.

Die Auslegung erfolgt nach Abbildung A-13 mit einer Fliigelflache von 260 m? in 9 km
Flughohe, wodurch eine geringe Abweichung von dem Optimum der Master-Gleichung
entsteht. Allerdings wird die Berechnung durch die Wahl der Parameter in dieser Phase
deutlich vereinfacht und auf’erdem eine Sicherheitsmarge eingebaut.
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Abbildung 5-42: Dreiseitenansicht: V-400-5t-3k-CLs-V3

Tabelle 5-10: Daten CLs-V3, Oswaldfaktor nach Nita, Scholz (2012)

W, [kg] 163.484
W, [kg] 86.587
W; [kg] 26.910
e 0,7486
L/Deryise 18,8

p [kg/m?] 0,4663

Sief [M?] 260

PSLIWTO 29,7

Psiong [KW] | 11.902

L/Dygiter 16,3

Gegenlber der VVorgéangerversion CLs-V2 steigt das L/D,,;s. Verhéaltnis auf 18,77 durch
die VergroRerung der Flugelflache, der Streckung und der Berechnung des Oswaldfak-
tors nach Nita und Scholz (2012). Aufgrund der besseren Aerodynamik und einer nied-
rigeren Fluggeschwindigkeit wird die Startleistung der Triebwerke um ca. 1,5 MW ver-
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ringert. Die Auslegungsdiagramme und weitere Daten zu der Konfiguration sind dem
Anhang A.11 zu entnehmen.

Der ARC ,,E“ bleibt trotz der Spannweitenerhéhung unverandert. Das Optimierungspo-
tential umfasst eine Neuanordnung der Sitze, um die Zahl an Turen zu verringern. Wei-
terhin ist eine Verkleinerung des Leitwerks denkbar. Das vorliegende Konzept bietet
vor allem den Vorteil einer niedrigen Komplexitat.

55.9 Auslegung: V-400-5t-3k-Z
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Abbildung 5-43: Dreiseitenansicht: V-400-5t-3k-Z

Durch die Verkleinerung der Rumpfoberflache der Z-Version wird ein niedriger Null-
widerstandsbeiwert bei einer kleinen Referenzflligelflache erreicht. Diese wird mit
260 m? fur eine Reiseflughthe von 8 km nach Abbildung A-17 festgelegt. Eine Stre-
ckung von 11 stellt einen Kompromiss zwischen der aerodynamischen Gute und den
Proportionen der Maschine nach Einschatzung des Autors dar. Mit einem Airport Index
D beziglich der Rumpflange und einem ARC ,,E* hinsichtlich der Spannweite bietet
die Konfiguration keine GroRenvorteile gegentber der CLs-V3. Allerding bietet sie ein
groReres Potential beztiglich der Erhéhung der Passagierkapazitat. Die Auslegungsbe-
rechnung liefert die Werte zur Aerodynamik und den Massen in Tabelle 5-11. Weitere
Daten zu dem Entwurf sind in Anhang A.12 zusammengefasst.
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Tabelle 5-11: Auslegungsdaten Z, 180 m/s

W, [kg] 161.386
W, [kg] 84.804
W; [kg] 26.596
e 0,7496
L/Deryise 18,7

p [kg/m3] 0,5252

Sief [M?] 260

Ps /Mo 26,5

PsLeng [KW] | 10.480

L/D)giter 16,2

5.5.10 Kompensation der Verringerung des L/D-Verhaltnisses durch
eine Massenreduktion

In diesem Kapitel wird die Moéglichkeit untersucht, durch eine Verringerung der Flug-
hohe die Masse des Entwurfs zu reduzieren, um einen schnelleren Flug bei nicht maxi-
malem L/D-Verhaltnis wirtschaftlich zu ermdéglichen. Dazu wird fir die Rumpfvarian-
te-Z die Fluggeschwindigkeit von 180 m/s auf 200 m/s erhoht. Der Reiseflug erfolgt
dabei in 10 km Hohe bei optimaler Flachenbelastung. Die Daten des Entwurfs sind in
Tabelle 5-12 zusammengefasst.

Tabelle 5-12: Auslegungsdaten: Rumpfversion-Z, 200m/s, Flughthe 10km

W, [kg] 168.370
W, [kg] 90.083
W; [kg] 28.301
e 0,7399
L/Deryise 18,54

p [kg/m?] 0,4663

Sief [M?] 260

Ps./W+o 37,6

Pst,,, [KW] | 15.506

L/D)giter 16,0




Kapitel 5: Entwurfsvorgang 108

Die benétigte Startleistung betragt 15,5 MW pro Triebwerk, was vergleichsweise hoch
ist. Dies wird durch das konservative Triebwerksmodell verursacht, welches eine starke
Abhangigkeit von dem Dichteverhéltnis aufweist und keine Machzahlabhéngigkeit be-
sitzt. Um die bendtigte Startleistung zu verringern ist deswegen der Flug in einer niedri-
geren Flughohe sinnvoll. Die optimale Referenzfliigelflache sinkt jedoch schnell mit der
Dichtezunahme, was negative Auswirkungen auf das Start- und Landeverhalten hat.
Von Interesse ist, ob ein Auslesungsbereich existiert, der einen wirtschaftlichen Flug
trotz einer groRen Referenzflugelflache, hoher Fluggeschwindigkeit und niedriger Flug-
héhe ermaglicht.

Im Folgenden wird deswegen der Einfluss einer Abweichung von dem L/D__ -
Verhaltnis, der den optimalen Reichweitenflug darstellt (Raymer 2012, S.662), unter-
sucht. Dazu wird bei konstanter Fluggeschwindigkeit von 200 m/s und Referenzflligel-
flache von 260 m?2 die Flughohe variiert und der Treibstoffbedarf ermittelt. Es wird An-
genommen, dass durch die Verkleinerung der Triebwerksmasse die Gesamtmasse und
die Treibstoffmasse verkleinert werden, sofern das L/D-Verhaltnis nicht zu stark ab-
sinkt. Hierbei ist zu beachten, dass auBerlich gleiche Konfigurationen vergleichen wer-
den, die dasselbe Cp, und S, aufweisen. Allerdings werden die Komponentenmassen
aufgrund einer Auslegung flir eine niedrigere Flughthe verringert, wodurch die Ge-

samtmasse und der Treibstoffbedarf beeinfluss werden.

In Abbildung 5-44 weist eine Konfiguration, entworfen fur die Flughthe von 8 km, den
minimalen Treibstoffbedarf auf. Um eine Geschwindigkeit von 200 m/s in 8 km sicher-
zustellen, werden Triebwerke mit einer Startleistung von 12 MW benétigt. Prinzipiell
handelt es sich hierbei um eine Maschine, die in 8 km mit einer Geschwindigkeit von
180 m/s optimal fliegt, jedoch gentigend Leistung und Treibstoff besitzt, um die Stan-
dardmission von 3.000 km mit 200 m/s durchfiihren zu kénnen. Daten der entsprechen-
den Konfiguration sind in Tabelle 5-13 zusammengefasst.

39.000 T T
Minimaler
_ 37000 Treibstoffbedarf
2 35.000 wegen
; Massenersparnis Auslegungspunkt
£ 33.000 trotz nicht — L fur maximales L/D -
S ;
= maximalen L/D /
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o \
£ 29.000
£
27.000
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Abbildung 5-44: Treibstoffbedarf bei Anpassung der Konfiguration (S=260m?,
CD0=0,01855) an eine niedrigere Flughthe
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Tabelle 5-13: Auslegungsdaten: Rumpfversion-Z, 200m/s, Flughdhe 8km

W, [kg] | 163.907
W, [kg] | 86.208
W; [kg] | 27.713
e 0,7444
L/D¢ruise 18,2
p 0,5252
Syef [M?] 260
Ps /Mo 30
Pt 12.044
L/Dyoiter 15,8

In einem direkten Vergleich zwischen der optimalen Auslegung fir 200 m/s in 10 km
Hohe und der Konfiguration, die fur 8 km ausgelegt ist, weist letztere mit 27,7 t gegen-
uber 28,3 t einen niedrigeren Treibstoffbedarf auf, obwohl ihr L/D_;-Verhaltnis um
0,34 kleiner ist. Offensichtlich wird die Abnahme der aerodynamischen Effizienz durch
die Massenreduktion kompensiert. Ein Grund dafiir ist die Masseersparnis bei Trieb-
werken und dem Rumpf, welche die Leermasse insgesamt um 3,8 t verringert. Auf3er-
dem ist durch die Machzahlabh&ngigkeit des Oswaldfaktors ein Flug in niedrigerer Ho-
he bei gleicher Geschwindigkeit vorteilhaft.

Es ist anzumerken, dass der beobachtete Effekt theoretischer Natur ist, da das Trieb-
werksmodell vergleichsweise konservativ ist. Die multiparametrische Analyse weist
jedoch darauf hin, dass die verwendete Methode nach Kapitel 3.2.2.3 nicht voll zufrie-
denstellend ist. Bei gegebener Flachenbelastung kann eine Abweichung von der optima-
len Flughdhe zu einer Treibstoffersparnis fiihren, sofern die Verringerung des L/D-
Verhéltnisses durch die Massereduktion kompensiert wird. Durch die Einfihrung eines
realitdtsnahen, machzahlabhangigen Triebwerksmodells in Phase 5 wird dieser Effekt
voraussichtlich deutlich verringert.
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5.5.11 Auslegung: V-400-5t-3k-DCC
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Abbildung 5-45: Dreiseitenansicht: V-400-5t-3k-DCC

Im Folgenden wird das Rumpfkonzept mit zwei vollwertigen Passagierdecks und einem
Frachtdeck fur den Entwurf verwendet. Aufgrund des breiten Querschnitts des unteren
Rumpfbereichs bietet die Anordnung als Tiefdecker strukturelle Vorteile. Der Luft-
schraubenabstand von dem Boden wird durch die Anordnung der inneren Triebwerks-
gondeln auf der Tragflachenoberseite fir alle Propeller angeglichen. Damit wird der
induzierte Widerstand in Form des K-Faktors um 5,5% gegeniber einer sauberen Trag-
flachenoberseite erhoht. Wie in Kapitel 5.5.3 gezeigt, ist die Erhdhung des Treibstoff-
bedarfs durch diese Mallnahme in Verbindung mit einem leichteren Fahrwerk moderat.
Ein Nachteil dieser Triebwerksanordnung besteht in der Komplexitit des Systems fir
die Umleitung der Abgase. Durch die Verkiirzung des Hauptfahrwerks wird allerdings
Masse eingespart und die Zugéanglichkeit verbessert.

Die Auslegung erfolgt gemal Abbildung A-21 fir eine Flughdhe von 8 km und eine
Geschwindigkeit von 180 m/s. Die Startleistung betragt 10,65 MW pro Triebwerk bei
einer Referenzfliigelflache von 250 m2. Der aerodynamischen Analyse zufolge, darge-
stellt in Abbildung A-23, wird ein C;___von 3,13 unter Beriicksichtigung der Klappen-
anstromung erreicht. Im Landeanflug wird der Schub reduziert, sodass trotz eines gro-
Reren Klappenwinkels der Gesamtauftrieb konstant bleibt. Wéhrend die BFL mit
1,12 km die Anforderungen vollstandig erfullt, ist die Landestrecke nach der FAR 25
mit 2 km unverhaltnismaRig lang. Der Einsatz eines starkeren Bremssystems ist eine
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Losungsmoglichkeit, sofern der Anflugwinkel von 3° beibehalten wird. Die Rotation
mit der Dauer von 3 s wird aufgrund der Flugzeuggrofe nicht verandert. Die Bodenroll-
strecke von 350 m bei dem Einsatz der Schubumkehr erméglicht ein schnelles Verlas-
sen der Bahn auf Kosten des Passagierkomforts infolge starker Bremskrafte.

Tabelle 5-14: Auslegungsdaten DCC, 180 m/s

W, [kg] 158.225
W, [kg] 81.605
W; [kg] 26.664
e 0,7208
L/Deruise 18

p [kg/m3] 0,5252

Sief [M?] 250

PSLIWTO 27,4

PsLeng [KW] | 10.650

L/D)giter 15,6

Die Analyse der Stabilitat offenbart Potential hinsichtlich der Verkleinerung des Leit-
werks, da die erlaubte Marge deutlich groRer ist als bei ahnlich grofRen Maschinen.
(Vgl. Torenbeek 1982 S.295) Zu beachten ist, dass Unsicherheiten mit der Berechnung
der Stabilitat einhergehen, da beispielsweise Propeller einen groRen Einfluss durch ih-
ren Schub und ihre Position auf die Konfiguration haben. Inwiefern die Methoden nach
Raymer (2012, Kap.16) fur eine Propellerblattzahl von 14 geeignet sind, ist unklar.

Weitere Daten zu diesem Entwurf sind im Anhang A.13 zusammengefasst.

5.5.12 Auslegung: V-400-5t-3k-DCC-D-27

Um eine realistische Analyse unabhéngig von dem bisher verwendeten Triebwerksmo-
dell zu ermdglichen, wird eine Berechnung unter Verwendung der Daten des D-27
Triebwerks durchgefiihrt. Im Auslegungspunkt in 11 km Hohe bei einer Machzahl von
0,7 betragt die Triebwerksleistung 5,033 MW. Die Auslegung erfolgt durch die iterative
Anpassung der Referenzfliigelflache und der Nutzlast. Als Massenreserve werden 2,5%
der Leermasse veranschlagt. 0,51 m/s in Reiseflughdhe sind als eine Reserve der Spezi-
fischen Uberschussleistung vorgesehen. Der Treibstoffverbrauch des D-27-Triebwerks
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betragt 4,844E-8 kg/J im Reiseflug und wird um 5% erhoht um Einbauverluste zu be-
ricksichtigen. Der Luftschraubenwirkungsgrad im Reiseflug wird mit 0,85 konstant
gehalten und richtet sich nach den Angaben des Luftschraubenherstellers'® von maximal
0,9.

Tabelle 5-15: Daten V-400-5t-3k-DCC-D-27

W, [kg] 156.158
W, [kg] 84.410
W; [kg] 26.332
e (Howe) 0,7142
L/D. 18,6
PAX 358
Ps /W+o 26,9
Wrixed 435.725

p [kg/m?] | 0,363918

SRef 284
Coo 0,0178
L/D, 16,1
Fracht [t] 5

Pst,,, [KW] |  10.300

Durch die Verringerung der Leistung und die Vorgabe der Flughéhe und Reichweite ist
eine Reduktion der Nutzlast von 48,97 t auf 43,57 t erforderlich. Damit sinkt die Passa-
gierzahl auf 358, sofern die Frachtmasse von 5 t beibehalten wird. Da die Rumpfabmes-
sungen und damit die Masse bei der Berechnung nicht verandert werden, bleibt Potenti-
al zur Optimierung vorhanden. In Tabelle 5-15 sind die Daten des Entwurfs aufgelistet.
Durch die grofRe Referenzfligelflache von 284 m2 wird einerseits die Strukturmasse
erhoht, andererseits eine Verkirzung der Start- und Landestrecke ermoglicht.

Als Ergebnis ist festzuhalten, dass der Entwurf eines GroRraumflugzeugs mit einer Pas-
sagierkapazitat von Uber 350 und einer Reiseflugmachzahl von 0,7 bereits unter Ver-
wendung existierender Propellerturbinen maoglich ist.

19 www. aerosila.ru/index.php?actions=main_content&id=17
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5.5.13 Vergleich zwischen den Konfigurationen in Phase 4

Im Folgenden werden die drei Hauptentwuirfe der Phase 4 verglichen, wobei ausschlieR3-
lich die Varianten mit der Auslegungsfluggeschwindigkeit von 180 m/s bertcksichtigt
werden. Der Vergleich in Tabelle 5-16 zeigt, dass die CLs-V3 die schwerste Konfigura-
tion mit dem grofiten Leistungsbedarf ist, aber auch das hochsten L/D,;..-Verhaltnis
aufweist. Die DCC-Variante mit dem doppelkreisformigen Querschnitt und dem nied-
rigsten L/D..; ISt die leichteste. Dennoch betrdagt der Unterschied im Treibstoffbedarf
zwischen allen Konfigurationen maximal 1,2%. Die Z-Variante mit eineinhalb Passa-
gierdecks ist mit 26,6 t die sparsamste, wobei die DCC-Variante mit 26,7 t unwesentlich
mehr Treibstoff bendtigt. Im Rahmen der Genauigkeit der Auslegungsberechnung ist
eine eindeutige Entscheidung zwischen der Z- und DCC-Variante in diesem Zusam-
menhang nicht zu treffen. Die DCC-Variante weist allerdings das grofite Potential auf,
um durch eine Verkirzung des Rumpfs einen niedrigeren Flughafenindex zu erreichen.

Tabelle 5-16: Vergleich zwischen den Prototypen Stufe 4

Rumpfform | Wyye [kg] | Wolkg] | Welkg] | Psi [MW] | L/Dmax

CLs-V3 26.910 | 163.484 | 86.587 11,9 18,8
z 26.596 | 161.386 | 84.804 10,5 18,7
DCC 26.664 | 158.255 | 81.605 10,7 18,0

5.5.14 Auswirkungen des Triebwerksmodells auf den Entwurf

In den Phasen 2 bis 4 haben eine sukzessive Verringerung der Fluggeschwindigkeit und
eine VergrolRerung der Referenzflligelflache zugunsten kirzerer Start- und Landestre-
cken sowie der Reduktion der Startleistung stattgefunden. Durch die Reduktion der
Fluggeschwindigkeit auf 180 m/s ist der Leistungsbedarf gegenuber friheren Prototy-
pen auf Werte zwischen 10,5°MW und 12 MW gesunken. Mit &hnlichen Triebwerks-
leistungen sind schwerere und schnellere Flugzeuge wie die Tupolev Tu-114 gebaut
worden. Durch den Entwurf einer Konfiguration mit den Daten eines realen Triebwerks
ist gezeigt worden, dass Fluggeschwindigkeiten bis 210 m/s trotz einer niedrigeren
Startleistung von 10,3 MW pro Treibwerk erreichbar sind. Dazu ist eine geringe Reduk-
tion der Nutzlast gegenliber anderen Varianten um 11% notwendig gewesen. Auf Basis
dieser Ergebnisse ist anzunehmen, dass Konfigurationen mit Leistungen um 11 MW pro
Triebwerk alle Anforderungen an die Passagierkapazitat, Frachtmasse und Flugge-
schwindigkeit erflllen konnen. Deswegen wird in der n&chsten Phase ein komplexeres,
an die realen Daten angepasstes Triebwerksmodell verwendet.
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5.6 Entwurf: Phase 5

In der letzten Phase wird eine Konfiguration aufgebaut, diec dem ARC ,,3D* und dem
Airport Index ,,C* geniigt. Damit werden die Spannweite auf 52 m und die Rumpflange
auf 48 m beschrankt. Die maximale Lange der Startbahn betragt 1,8 km. Weiterhin wird
eine weitgehende Entkoppelung von der Flughafeninfrastruktur gefordert.

Als Triebwerksmodell wird eine an die Allison-T56-Leistungskurven angepasste Funk-
tion, beschrieben in Kapitel 3.3.3, verwendet. Dieses liefert gute Ubereinstimmungen
mit Daten von Triebwerken hoherer Leistung, was realistische Ergebnisse des Leis-
tungsbedarfs und der Triebwerksmasse erwarten lasst. Unter Verwendung des Modells
wird die Reisefluggeschwindigkeit von 195 m/s festgelegt.

5.6.1 Rumpfaufbau: V-420-5t-3k-DCCZ

Die Rumpfvariante DCCZ, dargestellt in Abbildung 5-46, basiert auf einer Kombination
des DCC- und des Z-Rumpfkonzepts aus Phase 4. Diese verfugt tber zwei vollwertige
Passagierdecks und ein Frachtdeck sowie vier bodennahe Tlren. Es werden 420 Sitze
verbaut und die Fracht in 16 LD3 Containern untergebracht.

Oberdeck
single-aisle

Druckschott

Hauptdeck

LD3-Container twin-aisle
Frachtdeck

Abbildung 5-46: Rumpfinnenaufbau DCCZ

Der Zugang zum Oberdeck wird Uber Tiren im Bug, sowie Treppen im Bug und Heck-
gewahrleistet. Vier Notausstiege ermdglichen die Evakuierung. Auf dem Hauptdeck
sind Turen in der Bug- und Hecksektion vorhanden, wobei eine Verbindung tber die
Treppen zum Ober- und Unterdeck besteht. Der Rumpf verfiigt Gber vier Passagiertiiren
auf dem Niveau des Frachtdecks, um einen Zugang tber bordeigene Gangways zu er-
maoglichen.
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Abbildung 5-47: Rumpfausschnitte: Steuerbord, DCCZ-Variante

Durch den Festigkeitsverlust aufgrund der dichten Anordnung der Tiren im Bug- und
Heckbereich, dargestellt in Abbildung 5-47, ist ein Massenanstieg zu erwarten. In Ab-
bildung 5-48 ist erkennbar, dass bei dem gewdhlten Querschnitt die Kopffreiheit der
Fensterplatze und der Raum fuir Handgepéck unzureichend sind. Im Rahmen einer Wei-
terentwicklung des Konzepts ist der Durchmesser des oberen Rumpfbereichs zu vergro-
Rern.
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Abbildung 5-48: Rumpfquerschnitt DCCZ

5.6.2 Vorauslegung: V-420-5t-3k-DCCZ

Die Vorauslegung umfasst die Analyse des Nullwiderstandbeiwerts bei unterschiedli-
chen Referenzfliigelflachen und eine vorlaufige Massenabschédtzung. Die Spannweite
wird auf 51,75 m festgelegt, sodass die Streckung mit der Referenzfligelflache veran-
dert wird. Basierend auf den Ergebnissen aus Kapitel 5.5, werden die Leitwerke mit
verkleinerten Volumenkoeffizienten ausgelegt. Die Triebwerksgondeln werden um
0,5 m gegenuber der DCC-Variante Verkurzt, da das neue Triebwerksmodell aufgrund
eines geringeren hohenabhdngigen Leistungsverlusts zu einem kleineren Triebwerk
flhrt.

Die analytische N&herung des Nullwiderstandsbeiwerts tber eine Potentialfunktion in
Abbildung 5-49 erweist sich als weiterhin verwendbar. Es werden Referenzflugelfla-
chen von 200 m?2 bis 300 m? analysiert, wodurch Streckungen zwischen 13 und 9 entste-
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hen. Diese Einschrankung ist notwendig, da die verwendeten Massenabschétzungsfor-
meln fur Ubliche Streckungen von Passagierflugzeugen gultig sind.
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Abbildung 5-49: Analytische Naherung der Nullwiderstandsfunktion: DCCZ-
Rumpfform

Die konstante Spannweite fihrt zu einer Anderung der Streckung mit der Referenzfli-
gelflache. Dadurch wird der Oswaldfaktor mit der Flachenbelastung verandert, was den
Einsatz der Analysemethoden, die auf der ,,Master-Gleichung® basieren, deutlich er-
schwert. Deshalb wird der Massenabschéatzungsansatz nach Kapitel 3.2.1.4 mit dem
Triebwerksmodell nach Kapitel 3.3.3 gekoppelt, wodurch simultan die Anderung aller
aerodynamischen und strukturellen Parameter berlicksichtigt wird. Von Nachteil ist je-
doch die Undurchsichtigkeit des automatisierten Losungswegs.

Im Rahmen der Analyse werden zuné&chst fur unterschiedliche Referenzflligelflachen
die schubminimalen Flugbedingungen ermittelt. Hierzu wird in jeder Ho6he, in Schritten
von 0,25 km der Schubbedarf errechnet und anschlieBend der niedrigste ausgesucht. In
jeder Hohe erfolgt eine iterative Berechnung der Flugzeugmasse, welche die Erflllung
der Standardmission bei minimalem Konfigurationsgewicht sicherstellt.
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Abbildung 5-50: Verlauf der Streckung und L/D uber der Referenzfligelflache bei
konstanter Spannweite

Die Analyse der Konfigurationen in Abbildung 5-50 zeigt, dass eine VergrélRerung der
Referenzfligelflache bei konstanter Spannweite die aerodynamischen Eigenschaften
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insgesamt verschlechtert. Die Erhohung des induzierten Widerstandsanteils durch die
Verringerung der Streckung wird durch die Verringerung des Nullwiderstandsbeiwerts
nicht kompensiert. GeméalR Abbildung 5-51 steigt Treibstoffbedarf mit der Referenzfli-
gelflache stetig an. Deshalb ist die Konfiguration mit der minimalen Flugelflache zu
waéhlen, die ein anforderungsgerechtes Start- und Landeverhalten sicherstellt.

29.000

'S 28.500
< 28.000

220 240 260

S[m3

3
T 200 280 300
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Abbildung 5-51: Treibstoffbedarf in Abhangigkeit der Referenzflligelflache (konstante
Spannweite: 51,75 m)

Zur Ermittlung des Leistungsbedarfs fur Start- und Landestrecken bis 1,8 km wird die
Referenzflugelflache variiert und die Triebwerksleistung angepasst. Fir die Landung
wird von einem Standardanflug mit 3° und einem Bremskoeffizienten u von 0,4 ausge-
gangen. (Raymer 2012, S.690) Die Ergebnisse sind in Tabelle 5-17 zusammengefasst.

Tabelle 5-17: Analyse von Starts- und Landestrecken (u = 0,4)

Srer [m? | BFL [m] | FAR25 LDG [m] | Py, [kW]
200 1.712 1.870 10.500
250 1.534 1.638 9.500
300 1.430 1.483 9.000

Als Kompromiss zwischen dem Leistungs- und dem Treibstoffbedarf wird die Refe-
renzflugelflache von 250 m? gewéhlt, wodurch eine Streckung von 10,71 erreicht wird.
Die Startleistung liegt bei 9,5 MW unter jener des D-27 Triebwerks. Bei einer Reich-
weite von 3.000 km und 420 Passagieren werden 27,37 t Treibstoff bendtigt.
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5.6.3 Analyse: V-420-5t-3k-DCCZ

17.
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Abbildung 5-52: V-420-5t-3k-DCCZ mit 250 m? Referenzflugelflache

Die V-420-5t-3k-DCCZ ist mit einer Rumpflange von 47,7 m der kiirzeste Prototyp im
Rahmen dieser Arbeit. Zugleich weist er mit 420 die grofite Passagierkapazitét auf, was
auf die Rumpfauslegung mit drei Decks zurtickzufiihren ist. Die Anhebung der inneren
Triebwerksgondeln nach Vorbild der DCC-Version aus Phase 4 ermdglicht eine Absen-
kung des Rumpfs. Durch Tiren auf dem Niveau des Frachtdecks, &hnlich der Z-
Variante aus Phase 4, wird bei Verwendung der bordeigenen Gangways teilweise eine
Entkoppelung von der Flughafeninfrastruktur ermdglicht. Fur das konventionelle Boar-
ding sind beidseitig auf allen Decks Turen integriert.

Durch die Verwendung eines fortgeschrittenen Triebwerksmodells weist es die niedrigs-
te Startleistung von 9,5 MW pro Triebwerk auf. Der Luftschraubendurchmesser von
5 m ist im Vergleich zu dem Leistungsstarkeren D-27 Triebwerk mit 4,5 m berdimen-
sioniert. Fur den vorliegenden Entwurf wird er beibehalten, um eine Sicherheitsmarge
bei der Bodenfreiheit zu erhalten.

Zur Erhéhung des Auftriebs werden Klappen von den Propellern angestromt. Das Ho-
henleitwerk verfugt Gber eine V-Stellung von 5°, sodass es fast vollstdndig aus dem
Nachlauf entfern wird.



Kapitel 5: Entwurfsvorgang 119

Durch die Anordnung der Tragflache nahe der grofiten Rumpfbreite wird auf einen wi-
derstandssteigernden Fliigel-Rumpf-Ubergang verzichtet. Die Abschatzung der Reali-
sierbarkeit dieser Losung erfordert eingehende strukturelle Analysen. Ebenso bedarf die
dichte Anordnung der Tlren im Bug und Heck einer genaueren Untersuchung.

In der aerodynamischen Analyse wird ein Korrekturfaktor von 0,9 eingefiihrt, der eine
Formoptimierung durch die modernen Berechnungsverfahren der Aerodynamik impli-
ziert. (Vgl. Raymer 2012) Durch die komponentenweise Widerstandsabschatzung, zu-
sammengefasst in Tabelle A-33, wird ein Nullwiderstandsbeiwert von 0,01954 berech-
net.

Ausgehend von der Tragflachengeometrie, einem Doppelspaltklappensystem und der
Triebwerksleistung von 9,5 MW werden die Auftriebspolaren flr die wichtigsten Flug-
zustande aufgestellt. In Abbildung 5-53 ist der Einfluss des Klappensystems und des
Fahrwerks jeweils bei Start und Landung gezeigt.
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Abbildung 5-53: Auftriebspolaren: V-420-5t-3k-DCCZ

Tabelle 5-18: Aerodynamik und Massen, DCCZ

W, [kg] 162.942

W, [kg] 83.385

Wie [ka] | 27.372

e (Howe) 0,7188

L/D¢ryise 17,85

LiDiier | 15,45392

Die optimale Flughohe fur 195 m/s liegt bei 8,75 km, wobei ein L/D,;..-Verhéaltnis von
17,85 erreicht wird. Die Komponentenmassen und die Zuladung der ausgewahlten Kon-
figuration sind in Tabelle A-34 zusammengefasst. Die Gesamtmasse Ubersteigt mit
163 t die Massen der DCC- und Z-Varianten aus Phase 4. Ebenso steigt der Treibstoff-
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bedarf auf 27,4 t. Zu berlcksichtigen sind 20 zusétzlichen Sitze und eine um 15 m/s
hohere Reisefluggeschwindigkeit.

Das Nutzlast-Reichweitendiagramm in Abbildung 5-54 bericksichtigt die maximale
Startmasse und das verfligbare Tankvolumen. Die Nutzlast umfasst die Passagiere,
Fracht und Passagiersitze. Es wird eine Erh6hung der Frachtmasse auf 10 t bei entspre-
chender Verringerung der Treibstoffmasse zugelassen.
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Abbildung 5-54: Nutzlast-Reichweitendiagramm; DCCZ-Variante

Da die Analyseverfahren zu der Stabilitat relativ ungenau sind, wird auf eine Berech-
nung in dieser Phase verzichtet. Durch die Ahnlichkeit zu den friiheren Prototypen wer-
den in Bezug darauf keine Probleme erwartet.

Ergénzende Daten zu der DCCZ-Konfiguration sind in Anhang A.14 zu finden.

5.6.4 Betrachtung der Wirtschaftlichkeit

Bei voller Auslastung der Passagierkapazitdt wird ein spezifischer Verbrauch von
2,72 1/100 PAXkm auf einer Standardmission erreicht. Im Sinne der Vergleichbarkeit
wird der spezifische Verbrauch fir typische Auslastungsfaktoren (IATA 2013) unter-
schiedlicher Regionen betrachtet. Eine Treibstoffersparnis aufgrund der niedrigeren
Nutzlast wird nicht berticksichtigt.

Der durchschnittliche Flottenverbrauch deutscher Fluggesellschaften lag im Jahr 2012
bei 3,8 I/100PAXkm (BDL 2012). Dieser wird bei dem Auslastungsfaktor von 80,2%
durch den vorliegenden Entwurf um 11% unterboten. Damit besitzt die vorliegende
Konfiguration ein Einsparungspotential gegentber einer relativ modernen Flugzeugflot-
te. In Tabelle 5-19 sind die Verbrauchswerte flr typische Auslastungsfaktoren fir das
Jahr 2013 dargestellt.
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Tabelle 5-19: Spezifischer Treibstoffverbrauch der DCCZ-Konfiguration (Load Factor

nach IATA (2013))

Region Load Factor [%] | Verbrauch [I/100PAXkm]
Afrika 70,0 3,88
Asien/Pazifik 78,1 3,45
Europa 80,7 3,36
Lateinamerika 77,5 3,50
Mittlerer Osten 78,5 3,46
Nordamerika 84,0 3,23

Durch die Verwendung von Verbrauchsdaten moderner Triebwerke im Rahmen der
Avrbeit ist der technologische Fortschritt in dem Entwurf nicht berlicksichtigt. Durch die
Verwendung neu entwickelter Triebwerke ist eine weitere Steigerung des potentiellen

Verbrauchsvorteils zu erwarten.

Abbildung 5-55: V-420-5t-3k-DCCZ
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6 Zusammenfassung

Im Rahmen des Entwurfs einer Propellerturbinen-getriebenen Konfiguration fir stark
frequentierte Kurz- und Mittelstrecken ist eine Maschine entwickelt worden, die geeig-
net ist, eine groRe Zahl von Passagieren zwischen Flughéafen mit vergleichsweise kurzen
Startbahnen zu transportieren. Die Vorteile des Turboprop-Triebwerks sind dabei ge-
zielt ausgenutzt worden, um kurze Start- und Landestrecken bei einer groRen Nutzlast
zu ermdglichen und den Treibstoffverbrauch zu senken.

Ausgehend von einer Situationsanalyse, welche eine Marktanalyse und historische Re-
cherche umfasst, ist eine Anforderungsbasis fir die Entwicklung eines Konzeptentwurfs
geschaffen worden. Unter Verwendung der Fachliteratur sind Methoden fir dessen Aus-
legung und Berechnung ausgesucht, analysiert und modifiziert worden, um verlassliche
Aussagen uber die Leistungsfahigkeit zu erhalten. Eine Machbarkeitsstudie ist durchge-
fuhrt worden, um die wichtigsten Konfigurationsmerkmale festzulegen. Wahrend des
Entwurfsprozesses sind verschiedene Konfigurationen erstellt worden. Das simultane
Vorgehen bei der Recherche, der Methodenauswahl und dem Entwurfsprozess ist durch
das gewdhlte Vorgehensmodell unterstiitzt worden.

Als Ergebnis des Entwurfsvorgangs ist eine Konfiguration erstellt worden, die in der
Lage ist 420 Passagiere und eine Fracht von 5t tiber eine Entfernung von 3.000 km zu
transportieren. Die Reisefluggeschwindigkeit betragt dabei 195 m/s in einer Reiseflug-
hohe von 9 km. Die Start- und Landestrecke betragen weniger als 1,8 km. Der Entwurf
verfugt uber vier Triebwerke Mit einer Startleistung von jeweils 9,5 MW.

Die Maschine weist eine konventionelle Auslegung als Tiefdecker mit tragflachenseiti-
ger Triebwerksmontage auf. Dadurch wird die Larmemission reduziert und die Hoch-
auftriebssysteme angestromt, um den Auftrieb zu erhohen. Das Leitwerk ist im Sinne
der Komplexitatsreduktion konventionell ausgefuihrt. Um eine ausreichende Bodenfrei-
heit fur die Luftschrauben zu erreichen, werden die rumpfnahen Triebwerksgondeln auf
der Tragflachenoberseite positioniert.

Das Muster verfugt tber einen Rumpf mit einem doppelkreisformigen Querschnitt mit
zwei Passagierdecks und einem Frachtdeck. Im Rahmen des Entwurfs ist festgestellt
worden, dass diese Rumpfform eine VergroRerung der Passagierkapazitat und zugleich
eine Verkleinerung der benetzten Oberflache ermdglicht. Um die Maschine zum Teil
von der Flughafeninfrastruktur zu entkoppeln, werden auf dem Niveau des Frachtdecks
vier Passagierturen installiert. Diese ermdglichen einen Zugang uber bordeigene Gang-
ways. Fur das konventionelle Boarding sind Tulren auf dem Haupt- und Oberdeck vor-
gesehen. Zur Verbindung zwischen den Decks werden Treppen im Bug und Heck ver-
wendet.
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Die geringen Abmessungen mit einer Rumpfldnge von 47,7 m und der Spannweite von
51,7 m ermdglichen einen Einsatz auf Flughafen mit dem ARC® ,4D* und dem FAA
Airport Index ,,C*“. Dazu wird ein leistungsstarkes Hochauftriebssystem in Form von
Doppelspaltklappen verwendet, das von den Luftschrauben angestromt wird.

Bei der aerodynamischen Berechnung wird eine Widerstandsreduktion von 10% gegen-
uber den verwendeten Methoden angenommen. Dadurch wird der Einsatz fortschrittli-
che Berechnungsverfahren bei der Auslegung impliziert. Bei der Massenabschétzung
sind fur Leitwerke, Tragflachenschale, Rumpfschale und den Druckschott Reduktions-
faktoren eingefuhrt worden, um den Einfluss von Faserverbundwerkstoffen zu bertick-
sichtigen. Das Triebwerksmodell basiert auf den Leistungskurven des Allison T56-A-15
Turboprops, wodurch realitdtsnahe Ergebnisse erzielt werden. Der spezifische Treib-
stoffverbrauch richtet sich nach einem aktuellen Triebwerk, sodass zukinftige Entwick-
lungen eine weitere Effizienzsteigerung ermdglichen.

Die Analyse des Treibstoffverbrauchs lasst mit 3,4 1/I00PAXkm eine Einsparung von
11% gegeniiber dem durchschnittlichen Flottenverbrauch deutscher Airlines bei einer
Auslastung von 80,2% erwarten.

2 1CAO Aerodrome Reference Code
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7 Ausblick

Anhand der Ergebnisse der Arbeit ist erkennbar, dass eine Propellerturbinen-getriebene
konventionelle Konfiguration mit einer Passagierkapazitdt von tiber 400 mit moderner
Technologie realisierbar ist. Bei der vorliegenden Konfiguration l&sst sich die Passa-
gierkapazitét vergleichsweise einfach erhéhen. Der kurze Rupf bietet die Moglichkeit
einer VergrofRerung durch Rumpfsegmente im Sinne eines Familienkonzepts. Da hier-
durch der Airport Index Uberschritten wird, wird die Einsetzbarkeit theoretisch einge-
schrankt.

Der Entwurf bietet weitreichende Reserven fur Modifikationen. Die Verwendung der
Doppelspaltklappen ermdglicht den Ausbau des Systems auf Dreifachspaltklappen, um
den maximalen Hochauftrieb zu erhéhen. Ebenso ist eine Verwendung von Winglets
denkbar. Die Tragflachenpfeilung lasst Machzahlen bis 0,7 zu, wobei ein fortschrittli-
ches superkritisches Profil die Grenze anhebt. Dies ist vorteilhaft bei der Verwendung
von Propfans fir hohere Fluggeschwindigkeiten.

Die Berechnung liefert einen Leistungsbedarf, der durch bereits existierende Triebwer-
ke gedeckt wird. Dadurch kann bei einer Neuentwicklung eines leistungsstarkeren
Triebwerks die Fluggeschwindigkeit oder die Nutzlast weiter erhoht werden.

Das verwendete dreibeinige Fahrwerk begrenzt die Startmasse auf etwa 180 t (Vgl. Ra-
ymer 2012). Sofern eine deutliche VergroRerung der Nutzlast beabsichtigt wird, sind
mehr als zwei StoRdampfer fiir das Hauptfahrwerk vorzusehen.

Da bei der Analyse Handbuchmethoden verwendet worden sind, ist die Aussagekraft
von komplexen Berechnungen wie der Aerodynamik oder Stabilitat als Richtwert zu
sehen. Es sind keine Herstellerkosten ermittelt worden, die beispielsweise ein Argument
gegen ein Konzept mit zwei Passagierdecks sein kdnnen.

Auch die Zwischenversionen bieten interessante Moglichkeiten eine grofie Zahl an
Passagieren effizient zu transportieren. Die Teilung des unteren Decks zwischen dem
Fracht und dem Passagierbereich ermdglicht eine einfachere, wenn auch langere Ma-
schine mit einem niedrigen Widerstand.

Abschliellend ist anzumerken, dass die finale Konfiguration die gestellten Anforderun-
gen hinsichtlich der Passagierkapazitat, Kompaktheit und Effizienz erfallt. Zugleich
bietet es weiteres Optimierungspotential aufgrund der konservativen Auslegung.
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Anhang A

In diesem Abschnitt werden weitere Tabellen und Diagramme aufgefuhrt, die im Rah-
men der Arbeit erstellt worden sind. Die Benennung der Unterkapitel stellt einen Bezug
zu dem entsprechenden Arbeitskapitel her.

A.1l Situationsanalyse

Tabelle A-1: Betrachtete Flugzeugtypen im Rahmen der Marktanalyse

Kurzstreckenmaschinen

ATR 42/72

Dash 8

Do 328

Fokker 50

Saab 2000

Mittelstreckenmaschinen

Airbus A320

Boeing 737

Langstreckenmaschinen

Airbus A310

Airbus A330

Airbus A340

Boeing 747

Boeing 767

Boeing 777
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Abbildung A-1: Blockzeit tber dem Streckenintervall; Mittelstreckenmaschinen
(betrachteter Zeitraum: 2008), (Datenquelle: OAG 2008)
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Abbildung A-2: Mittlere Reisegeschwindigkeit; Mittelstreckenmaschinen (betrachteter
Zeitraum: 2008), (Datenquelle: OAG 2008)
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Abbildung A-3: Blockzeit tiber dem Streckenintervall; Kurzstreckenmaschinen
(betrachteter Zeitraum: 2008), (Datenquelle: OAG 2008)
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Abbildung A-4: Mittlere Reisegeschwindigkeit; Kurzstreckenmaschinen (betrachteter

A.2 Theorie und Methoden

Zeitraum: 2008), (Datenquelle: OAG 2008)

Tabelle A-2: Leermassenverhéltnis viermotoriger Turboprops (Datenquellen: Kreuzer
1999; An-70: Jackson et al. 2003; A400M: Jackson 2003, airbusmilitary.com; C-130J:
Lockheed Martin 2013)

Name We/WO0
Vickers V.700 Viscount 0,59
Bristol 175 Britannia (310) 0,53
AN-10 0,58
I-18 0,58
Lockheed L188 Electra 0,55
Tu-114 0,49
Canadair CL-44 0,48
Vickers V 950 Vanguard 0,56
De Havilland Canada "Dash 7" 0,62
An-70 0,56
A400M 0,51
C-130J 0,49
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Abbildung A-5: Anpassung der einfachen Leermassenfunktion an A400M-

Leermassenanteil
0,56
Closs+— WeWO__ wewo
2 twin_TP A400M
9 0.52 angepasst
= —
0,50

100 110 120 130 140 150 160 170 180
W_0t]

Abbildung A-6: Anpassung der komplexen Leermassenfunktion an A400M-
Leermassenanteil

A.3 Vorstudie

Tabelle A-3: Quellen fiir das PAX-Reichweitendiagramm

Muster Quelle

A320-200 Airbus 2012 a
A330-200 Airbus 2013 a
A340-600 Airbus 2013 b

A380 Airbus 2012 ¢
Boeing 737-800 Boeing 2005 a
Boeing 747-400 / Domestic | Boeing 2002

Boeing 767-300ER Boeing 2005 b
Boeing 777-200ER Boeing 2009

ATR 72 Kreuzer 1999, S.258
Dash 8 Kreuzer 1999, S.256
Do 328 Kreuzer 1999, S.265
Fokker 50 Kreuzer 1999, S.250
Saab 2000 Kreuzer 1999, S.268
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A.4 Daten: V-400-5t-3k-CLs
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Abbildung A-7: Profilauftriebsbeiwert NASA SC(2)-0714; Re: 22E6, M=0,176
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Abbildung A-8: Profilauftriebsbeiwert NASA SC(2)-0714; Re: 33E6, M=0,65
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Abbildung A-9: Profilauftriebsbeiwert NACA0009; Re=29,24, M=0,176
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Tabelle A-4: Aufteilung der Strukturmasse nach unterschiedlichen Methoden

Raymer 2012

Torenbeek 1982

Roskam 1989 (Class I)

Fligel [kg] 13.035 12.897 13.430
Hohenleitwerk [kg] 1.605 2.299 3103
Seitenleitwerk [kg] 779 1.584

Rumpf [kg] 15.093 18.091 15.003
Hauptfahrwerk [kg] 10.044 5.908 5908
Bugfahrwerk [kg] 925 904

Summe [kg] 41.480 41.681 37.443
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A.5 Daten: V-400-5t-3k-CLs-V2

Tabelle A-5: Tragflachenparameter CLs-V2

Sref b A A tic A25

240m? | 49m | 10 | 0,35 | 0,15 | 15°

Tabelle A-6: Leitwerksparameter

S ref b A A t/ (o] Az 5

HLW | 66m2 |182m |5 |05 0,09 | 20°

SLW | 58,8 m? | 10,8 m | 4 | 0,3 | 0,09 | 30°
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Abbildung A-10: L/D-Verhéltnis bei EAS Variation

Tabelle A-7: Treibstoffmassen

Maximale Treibstoffmasse [t] 62,3

Treibstoffmasse Standardmission [t] | 33

0,05
Trimmung
0,025 — neutral
3 _ T
E| 0 —
\
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Abbildung A-11: Ermittlung des Trimmwinkels im Reiseflug (Stabilitatsmal’ 5%)
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Tabelle A-8: Massenabschatzung der Komponenten, Kombination 11, Aufbau nach
Raymer (2012)
(TB: Torenbeek 1989, RM: Raymer 2012, RK: Roskam 1989 [nach Torenbeek])

Massenzusammenstellung Masse [ka] | Methodenquelle
Struktur gesamt 47.277
Flugel 14.887 B
Hohenleitwerk 2.465 RK
Seitenleitwerk 1.998 RK
Rumpf 17.089 B
Hauptfahrwerk 9.921 RM
Bugfahrwerk 917 RM
Antriebsystem gesamt 19.482
Triebwerke und Gondeln 18.699 RM
Antriebskontrollsystem 196 RM
Starter 105 RM
Treibstoffsystem und Tanks 481 RM
Leermasse 86.991
Ausristung gesamt 20.233
Flugsteuerung 1.495 B
APU 330 RM
Instrumente, Elektronik, Navigation 1.324 B
Hydraulik, Pneumatik, Elektrik 2.426 B
Innenausstattung 9.752 B
Klimatisierung 2.548 RM
Enteisung 335 RM
Hilfsmittel zur Beladung 50 RM
Sonstiges 1.000 | Annahme Autor
Reserve 971 | Annahme Autor
Nutzlast und Treibstoff gesamt 79.397
Flugmannschaft 1.000 | Annahme Autor
Nutzbarer Treibstoff 31.018 RM
Nicht nutzbarer Treibstoff 1.980 RM
Passagiere 40.400 Anforderung
Fracht 5.000 Anforderung
Summe der Massen, 1. Iteration 166.389
Anfangswert der Gesamtmasse 167.000
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A.6 Phase 4

Tabelle A-9: Komponentenmassen: Kombination 111 (TB: Torenbeek (1982); RM:
Raymer (2012); GD: Roskam (1989); mod:. modifiziert durch Autor; Korrekturfaktoren
nach Einschatzung des Autors auf Basis von Raymer (2012))

Komponente Quelle Korrekturfaktor

Tragflache B 0,95
Rumpf TB Schale: 0,95; Druckschott: 0,8
HLW RM 0,9
SLW: RM 0,9
Fahrwerk RM -
Steuersysteme RM -
Gondeln: RM -
Triebwerksmasse: RM mod. -
Propellermasse: GD mod. -
Treibstoffsystem: RM -
APU, Hydraulik, Pneumatik, Elektrik B -
Instrumente, Navigation, Elektronik TB -
Inneneinrichtung TB -
Klimatisierung B -
Enteisung RM -
Verschiedenes TB -
Reserve: 5% mod. -
Korrekturfaktoren Composite-Bauweise RM
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Tabelle A-10: Reale Oswaldfaktoren (Datenquelle: Nita, Scholz 2012; An-12 nach
Samoylovitch, Strelets 2000)

Turboprops A A Nys b [m] M, e
1-18 0,407 | 9,99 2 37,4 03| 0,8
Saab SF 340B | 0,441 11 3,5 21,44 03| 0,8
An-12 * 0,357 | 11,85 | unbekannt | unbekannt | unbekannt | 0,64
Jets

A300-600 0,293 | 7,73 28 | unbekannt 0,78 | 0,75
A320 0,24 9,5 25 34,32 0,76 | 0,78
B767-300 0,306 | 7,99 31,5 | unbekannt 0,8 | 0,67
C17A 0,262 7,2 25 | unbekannt 0,3 0,87
A340-300 0,235 | 9,26 30 | unbekannt 0,82 | 0,77
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A.7 Rumpfdaten: V-400-5t-3k-CLs-V3

Tabelle A-11: Bodenflachen: CLs-V3

Boden Flache [m?] | Typ
Hauptdeck 227 | B
Unteres Deck 42
Frachtdeck 71| C

A.8 Rumpfdaten: V-400-5t-3k-Z

Tabelle A-12: Bodenflachen: Z-Variante

Boden Flache [m?] | Typ
Hauptdeck 211 | B
Unteres Deck 124 | C

A.9 Rumpfdaten: V-400-5t-3k-Z

Tabelle A-13: Bodenflachen: DCC

Boden Flache [m?] | Typ
Oberdeck 121 | B
Hauptdeck 169
Frachtdeck 79| C




Anhang 140

A.10 Rumpfkonfigurationen Vergleich

Tabelle A-14: Vergleich der Rumpfmassen [kg] (Auslegungshéhe 10km)

Variante/ Masse [kg] CLs-V3 Z DCC | Korrekturfaktor
Komponente - - - -
Rumpfbeplankung 6.719 | 6.049 | 5.421 -
Stringer 2343 | 1.761| 1.910 -
Spanten 2699 | 2.281| 2124 -
Rumpfschale gesamt 11.173 | 9.587 | 8.983 0,95
Entfernte Schalenflache 705 725 691 -
Tdren 861 | 1.104 662 -
Frachttore 519 519 519 -
Notausgéange - - 443 -
Cockpitscheiben 734 731 514 -
Fenster 767 731 866 -
Summe Offnungen 2.881 | 3.084 | 3.004 -
Oberdeck - -| 1.137 -
Hauptdeck 2423 | 2.245| 1.681 -
Unteres Deck 418 - - -
Frachtteck 935 | 1.673 | 1.059 -
Summe Bdden 3.776 | 3.919 | 3.877 -
Druckschott 1.111 977 | 1.255 0,8
Fligel und Leitwerksbefestigung 3.462 | 3.044 | 2.891 -
Farbe, Treppen 348 234 315 -
Formibergange - - 108
Gesamtmasse 22.045 | 20.120 | 19.757
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A.11 Auslegungsdaten: V-400-5t-3k-CLs-V3
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Abbildung A-12: Analytische Naherung: Cp, in Abhangigkeit von S,..r; A=12
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Abbildung A-15: Auftriebs- und Widerstandspolaren Z-Variante

Tabelle A-15: Widerstandsanteile von Komponenten; CLs-V3-Variante

Komponenten Laminaritat | Interferenz | CDO

Flugel - - | 0,006555
Rumpf 10% - | 0,006284
Rumpfheck - - | 0,000477
Hohenleitwerk - 5% | 0,001903
Seitenleitwerk 20% 5% | 0,001201
Triebwerksgondeln - 50% | 0,001613
Leckage - 5% | 0,00095
Basiswiderstand - - | 0,000955
Summe - - | 0,019938
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Tabelle A-16: Komponentenmassen CLs-V3-Variante [kg] (Kombination I11)

Flugel 18.019
HLW 1.467
SLW 800
Rumpf 21.438
Hauptfahrwerk 9.196
Bugfahrwerk 902
Triebwerksgondeln 2.730
APU 703
Inneneinrichtung 3.556
Klimatisierung 2.542
W, 86.587
Woayioad 48.987
Hydraulik/Pneumatik/Elektrik 2.469
Instrumente/Navigation/Elektronik 4.096
Treibstoffsystem 537
Flight Controls 1.308
Enteisungsanlage 327
Hilfsvorrichtungen Beladung 49
Antrieb (Triebwerke/Propeller) 15.100
Zusatzausristung 866
Reserve 2.165
Wotruct 51.822
W; 26.910
W, 163.484
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Abbildung A-18: Auslegungsdiagramm V-400-5t-3k-Z; h=8km
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Abbildung A-19: Auftriebs- und Widerstandspolaren Z-Variante
Tabelle A-17: Widerstandsanteile von Komponenten; Z-Variante
Komponenten Laminaritat | Interferenz | CDO
Flagel - - | 0,006518
Rumpf 10% - | 0,005827
Rumpfheck - - | 0,000477
Hohenleitwerk - 5% | 0,000770
Seitenleitwerk 20% 5% | 0,001281
Triebwerksgondeln - 50% | 0,001611
Leckage - 5% | 0,000870
Basiswiderstand - - | 0,001193
Summe - - | 0,018547
Tabelle A-18: Entwurfsdaten
b [m] | Srer [M?] | Ags [°] A A | l[m] | di[m] | lmig [M] | Imac [M] | t/C\ o0y
53,2 260 150,256 | 11 50 6 3,87 5,43 0,15
Cur | vt [M] Mt 1| Mar [Aur | Cvr | It [m] | Avr ] Avr Avr
1,25 20 20 | 0,425 5 0,1 21 30 0,292 4

Tabelle A-19: Aerodynamische Parameter

Swetl Sref

L/D

emax

max

O

ax TO [o]

6,329

0,7496 | 18,68

12°
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Tabelle A-20: Komponentenmassen Z-Variante [kg] (Kombination I11)

Flugel 16.757
HLW 1.784
SLW 791
Rumpf 18.964
Hauptfahrwerk 9.092
Bugfahrwerk 848
Triebwerksgondeln 2.730
APU 703
Inneneinrichtung 3.414
Klimatisierung 2.542
W, 84.804
Woayioad 48.987
Hydraulik/Pneumatik/Elektrik 2.428
Instrumente/Navigation/Elektronik 5471
Treibstoffsystem 438
Flight Controls 1.291
Enteisungsanlage 323
Hilfsvorrichtungen Beladung 48
Antrieb (Triebwerke/Propeller) 15.781
Zusatzausristung 848
Reserve 2.120
Weiruct 48.236
W; 26.596
W, 161.386

Tabelle A-21: Antriebsdaten

PSL[kW] Dprop [m] Clear

prop [m]

Npax [Fev/s]

10479 5 1,47

13,5
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A.13 Auslegungsdaten: V-400-5t-3k-DCC

0,023 . )
?\\\ —e—C_fe 0,0026
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‘\ e —=—C_fe 0,0028
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Abbildung A-20: Analytische Naherung: Cp, in Abhangigkeit von S,..r; A=11
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Abbildung A-21: Auslegungsdiagramm Reiseflug: V-400-5t-3k-DCC
Vc:]80 m/s , m0=]57. 300 kg
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Abbildung A-22: Auslegungsdiagramm: V-400-5t-3k-DCC; h=8km
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Abbildung A-23: Auftriebs- und Widerstandspolaren DCC-Variante

Tabelle A-22: Widerstandsanteile von Komponenten; DCC-Variante

Komponenten Laminaritat | Interferenz | CDO
Flugel 0% - | 0,006587
Rumpf 10% - | 0,005903
Rumpfheck - - | 0,000502
Hohenleitwerk 0% 1,05 | 0,00167
Seitenleitwerk 20% 1,05 | 0,001127
Triebwerksgondeln 0% 1,5 | 0,001652
Leckage - - | 0,000962
Basiswiderstand - - | 0,000824
Summe - - | 0,019227

Tabelle A-23: Entwurfsdaten Tragflache, Rumpf, Leitwerke

b [M] | Srer [M?] | Ags [°] A A | lg[m] [ di[m] | Img [M] | Imac [M] | t/c

root

52,4 250 15| 0,2564 | 11 51 | 6,7x5,5 3,24 53 0,15

Cur | lvr [M] Aur[°] Aut Ayr | Cyr | lyr[m] Ayt [°] Avt Ayt

1,25 24 20 | 0,425 5 0,1 23 30 0,292 4
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Tabelle A-24: Antriebsdaten

PsL[kW]

Dprop [m]

Cleary,q, [M]

Npax [FEV/s]

10.650

5

1,74

13,5

Tabelle A-25: Aerodynamische Parameter

Swetl S ref ©€max

L/D

max

L/D

loiter Omax TO [o]

6,691 | 0,7208

18 15,6

12

Tabelle A-26: Leitungsparameter

PsL/Wro[W/N]

Wro/S [N/m?]

V,_ [m/s] | he [km]

oh/dt in 8km [m/s]

27,4

6.2

10

180 8

0,51

Tabelle A-27: Stabilitatsparameter

Xnp [M]

Xac [M]

Xce [M] | Cyg

4,58

22,5

24,11 0,43

Tabelle A-28:Start- und Landestrecke auf Meereshohe

BFL (Standardbedingungen auf Meereshdhe, OEO) [km] | 1,12

Gesamte Bodenrollstrecke Takeoff [m] 857
Bremsdistanz bei Triebwerksausfall [m] 665
Landestrecke nach FAR 25 [km] 1,98
Bodenrollstrecke Landung [m] 620

Bodenrollstrecke Landung mit Schubumkehr [m] 351
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Tabelle A-29: Komponentenmassen DCC-Variante [kg] (Kombination 111)

Flugel 16.160
HLW 1.464
SLW 745
Rumpf 18.684
Hauptfahrwerk 8.727
Bugfahrwerk 790
Triebwerksgondeln 2.730
APU 703
Inneneinrichtung 3.413
Klimatisierung 2.542
W, 81.605
Woayioad 48.987
Hydraulik/Pneumatik/Elektrik 2.354
Instrumente/Navigation/Elektronik 3.963
Treibstoffsystem 575
Flight Controls 1.266
Enteisungsanlage 317
Hilfsvorrichtungen Beladung 47
Antrieb (Triebwerke/Propeller) 13.906
Zusatzausristung 816
Reserve 4.080
Wotruct 46.722
Wi 26.664
W, 158.255
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Abbildung A-24: L/D-Verlauf (DCC)
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Abbildung A-25: SEP und Steigflugprofil: V-400-5t-3k-DCC

160.000
S beladen &
150.000 / betankt

140.000 beladen & /\
130.000 unbetankt
4 \ Reiseflug

'3 120.000 | Vorderste 5% SM
‘= 110.000 | CG-Lage
100.000
90.000 /
80.000 Leer <,[
70.000

19,4 20,4 21,4 22,4 23,4 24,4
X_Cg

betankt

Abbildung A-26: Schwerpunktlage;
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A.14Phase 5: V-420-5t-3k-DCCZ

Tabelle A-30: Leitwerksvolumenkoeffizienten DCCZ

Seitenleitwerk

0,09

Hohenleitwerk

1,15

Tabelle A-31: Bodenflachen DCCZ-Rumpf

Boden Flache [m?] | Typ
Oberdeck 160,3 | B
Hauptdeck 1915| B
Frachtdeck 553 | C

Tabelle A-32:

Tankvolumina und Massen DCCZ (psy,.; = 800 kg/m?)

Treibstoff

Standardmission

maximal

Volumen [m3]

34

76,8

Masse [kg]

27.223

61.417

Tabelle A-33: Widerstandsanteile von Komponenten; DCCZ-Variante

Komponenten Laminaritat | Interferenz | CDO

Flagel - - | 0,006701
Rumpf 10% - | 0,006155
Rumpfheck - - | 0,000528
Hohenleitwerk - 5% | 0,00166
Seitenleitwerk 20% 5% | 0,001091
Triebwerksgondeln - 50% | 0,001603
Leckage - - | 0,000975
Basiswiderstand - - | 0,000824
Summe - - | 0,019538
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Tabelle A-34: V420-5t-3k-DCCZ Komponentenmassen [kg] (Kombination 111)

Flugel 16.184
HLW 1.520
SLW 764
Rumpf 21.136
Hauptfahrwerk 9.169
Bugfahrwerk 900
Triebwerksgondeln 2.277
APU 724
Inneneinrichtung 3.614
Klimatisierung 2.394
W, 83.385
Woayioad 51.186
Hydraulik/Pneumatik/Elektrik 2.395
Instrumente/Navigation/Elektronik 4.011
Treibstoffsystem 575
Flugsteuerung 1.303
Enteisungsanlage 326
Hilfsvorrichtung zur Beladung 49
Antrieb (Triebwerke und Propeller) | 12.751
Zusatzausristung 834
Reserve 4.169
Weiruct 49.673
W; 27.372
W, 162.942




