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Zusammenfassung
Umweltdiskussionen und begrenzte Erddl-Reserven zwingen auch die Luftfahrtindustrie ber die Anwendung neuer
Treibstoffe nachzudenken. Flissiger Wasserstoff (LHy) ist hierbei interessant, da er die Chance zu einem nachhaltigen
umweltvertraglichen Luftverkehr bietet. Kryogene Kraftstoffe haben den Nachteil, dass sie im Vergleich zu Kerosin trotz

hoherer

Heizwerte erhebliche Volumenanforderung an das Flugzeug stellen

und eine komplett andere

Treibstofflagerung verlangen, was bei einer klassischen Flugzeugkonfiguration nicht ohne technische Nachteile erfiillbar
ist. In diesem Zusammenhang wurde im Rahmen des Verbundprojektes ,,Griiner Frachter”, das 2007 initiiert wurde, die
Méglichkeiten von Blended-Wing-Body (BWB)-Konfigurationen in Kombination mit Wasserstoff als Treibstoff vom IFL
untersucht, da diese Konfigurationen durch ihre aerodynamische Formgebung in der Regel mehr internes Volumen zur
Verfligung stellen, als fiir die Nutzlast-Unterbringung notwendig ware. Hieraus leitet sich zunachst ein Entwurfsvorteil fir
den BWB ab. Dieser Beitrag behandelt im ersten Teil die Erweiterungen des institutseigenen Entwurfswerkzeugs
PrADO, die zur Abbildung der technischen Aspekte von Kryokraftstoffen in einem Gesamtentwurfsprozess notwendig
waren. Im zweiten Teil wird unter Nutzung des Entwurfswerkzeugs die schrittweise Entwicklung eines optimalen LH»-
BWB-Frachters dargestellt, der abschliefsiend mit einer klassischen Lésung verglichen wird.

1. EINLEITUNG

Untersuchungen zum  Einsatz von  alternativen
Treibstoffen und den damit verbundenen Folgen fiir den
Entwurf von Verkehrsflugzeugen sind nicht grundsatzlich
neu. Umfangreiche Studien zu Flissigwasserstoff (LH2)-
Antrieben wurden hierzu in den 70er Jahren von
Lockheed und der NASA [1] mit dem Ziel durchgefiihrt,
sich  mit neuen Flugzeugkonzepten von den
wirtschaftlichen und politischen Folgen der Olkrisen
unabhangiger zu machen. Da sich die Kerosinpreise aber
glnstiger entwickelten, wurden diese Aktivitdten jedoch
wieder eingestellt. In den 90er Jahren nahm die Deutsche
Airbus GmbH [2] diese Thematik erneut auf, wobei die
Motivation dafiir eher in der langfristigen Verknappung
von fossilen Treibstoffen und die Belastung der
Atmosphédre durch  Triebwerksemissionen gesehen
wurden. Diese Arbeiten zielten auch darauf ab, die LH»-
Technologie in Form eines Demonstrators (Cryoplane, Do
328 LHy) praktisch zu erproben und daraus das
technische Know-how fiir eine Anwendung in zivilen
Flugzeugbau abzuleiten.

Die letztgenannten Griinde sind auch heute wieder die
wichtigsten Motivationen, alternative Treibstoffe in
aktuellen Forschungsprojekten zu behandeln, bei denen
es um die Realisierung eines umweltfreundlichen
Luftverkehrs geht. In diesem Kontext wurde 2007 das
Verbundprojekt ,Griiner Frachter (GF)“ mit den Partnern
Hochschule fiir Angewandte Wissenschaften Hamburg
(HAW), Institut fir Flugzeugbau und Leichtbau (IFL) der
TU Braunschweig, Bishop GmbH und Airbus Deutschland
GmbH gestartet, in dem die nachfolgend skizzierten,
neuen Ideen mit ganzheitlichen Entwurfsansatzen
untersucht und gegeniber Kerosin-Referenzen bewertet
werden sollen:

- BiFuel-Flugzeuge klassischer Ausfiihrung, bei denen

Wasserstoff nur in bestimmten Flugphasen genutzt
oder dem Kerosin anteilig beigemischt wird. Solche
Konzepte stellen interessante Loésungen in einem
Ubergangsszenario dar, bei dem der Luftverkehr
schrittweise von Kerosin auf neue Kraftstoffe (z.B. LH>)
umgestellt werden muss.

- Quantifizieren der technischen Mdglichkeiten von BWB-
Konfigurationen (Blended Wing Body, BILD 1), die
durch ihre aerodynamische Formgebung in der Regel
ein Uberangebot an nutzbaren Raum bieten, der ohne
weitere VergroRBerung des Flugzeugs ideal fir die
Unterbringung von voluminésen LH»-Tanks geeignet
ware.

- Optimale Gestaltung von Short-Range-Flugzeugen, die
Wasserstoff in Kombination mit einem Propellerantrieb
nutzen

- Ganzheitliche Bewertung von zusatzlichen
Technologieveranderungen (z.B. Verzicht auf eine
Druckkabine beim BWB, pilotenloser Flugbetrieb,
neuartige Kombinationsantriebe)

Im Rahmen der wissenschaftlichen Untersuchungen
behandelt das Projekt schwerpunktmaRig Fracht-
flugzeuge, da sie eher geeignete Vorreiter fir eine
mogliche Realisierung der genannten Ideen sind.
Sicherheitsaspekte, die beim Passagiertransport immer
als Argument gegen einen Einsatz von Flissigwasserstoff
genannt werden, entfallen, bzw. kdnnen konstruktiver
einfacher oder anders geldst werden.

Das IFL stellt fur die geplanten Untersuchungen das
hauseigene  Entwurfsverfahren PrADO  (Preliminary
Aircraft Design and Optimisation programm) zur
Verfligung, das durch Einzelbeitrage der Projektpartner
fur die Analyse und Bewertung der diskutierten LH»-
Konfigurationen ausgebaut wurde. Der Forschungs-
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schwerpunkt des IFL liegt dabei primér in der Analyse und
Bewertung des BWB-Konzepts mit Wasserstoff als
Treibstoff, Uber das in den nachfolgenden Kapiteln
berichtet wird.

2. METHODISCHE ERWEITERUNGEN DES
ENTWURFSWERKZEUGS PrADO

Das Entwurfsverfahren PrADO [3,4] ist ein modulares
Programmsystem, das den iterativen, multidisziplindren
Entwurfsprozess von Transportflugzeugen simuliert.
Anwendungsbereiche sind die Optimierung von
Konfigurationen nach vorgegebenen Zielfunktionen (z.B.
Minimierung der Betriebskosten), Sensitivitatsanalysen
und die Bewertung von neuen Technologien (z.B. FVW,
neue Antriebssysteme) und unkonventionellen
Konfigurationen auf Basis gleicher Modell- und
Methodengenauigkeiten.

Kernstlick ist der Entwurfsteil, der aus einzelnen
Programmen - so genannte Entwurfsmodule - aufgebaut
ist, die Teilaufgaben (z.B. Geometrie-Erstellung,
Bestimmung der aerodynamischen Eigenschaften,
Flugleistungsanalysen, Gewichtsermittlung) des
Flugzeugentwurfs bearbeiten. Die Module sind Uber ein
Datenmanagementsystem verkniipft, dessen Datenbasis
zu jedem Zeitpunkt die aktuelle Modellbeschreibung des
Flugzeugs mit seinem Antrieb reprasentiert. Die
Modulfolge ist beliebig konfigurierbar, wird aber in der
Regel iterativ abgearbeitet, bis wichtige, im Prozess
berechnete Entwurfsgréen (z.B. maximale Abflugmasse)
keine Anderungen mehr aufweisen. In diesem Fall liegt
eine in sich stimmige Lésung vor, die fir
Bewertungsaufgaben herangezogen werden kann. Das
iterative Vorgehen simuliert zu dem die im Entwurf
wirksamen SNOWBALL-Effekte, die sich so automatisch
in den Ergebnissen abbilden.

Ausgangspunkt der Entwurfsanalyse ist eine
parametrisierte Beschreibung der Flugzeugkonfiguration
und eine vorgegebene Transportaufgabe (z.B. Nutzlast-
Reichweite, zulassige Start- und Landebahnlange), auf
die sich die Baugruppen-, die Flugzeugmassen und der
Triebwerksschub wahrend der iterativen Bearbeitung der
Teilaufgaben einspielen. Ist bei den getroffenen Vorgaben
ein Entwurf machbar, streben die genannten Werte gegen
konvergente Endwerte. Glnstige Entwirfe sind aus
technischer Sicht in PrADO immer Ldsungen, die die
Transportaufgabe mit dem geringstem Massenaufwand
erfillen. Ist eine gewahlte Konfiguration aufgrund
ungunstiger Technologievorgaben (z.B. Werkstoffdaten
oder Triebwerkseigenschaften) in Kombination mit der
Nutzlast-Reichweite-Forderung nicht realisierbar, driickt
sich dies in PrADO durch eine stetige
MassenvergréRerung ohne Konvergenzneigung aus. In
diesem Fall missen die Vorgaben grundsatzlich
Uberdacht werden, was eine Aufgabe des Anwenders ist.

Um eine Anwendungsbreite verbunden mit einer hohen
Ergebnisgenauigkeit zu erreichen, sind in den
Entwurfsmodulen von PrADO in der Regel physikalisch
begriindete Modellbeschreibungen abgebildet, die nicht
auf spezielle Konfigurationen zugeschnitten sind, sondern
eine Allgemeingiiltigkeit aufweisen. Die wesentlichen
Elemente sind: 3D-Geometriebeschreibung der Flugzeug-

konfiguration, Bestimmung aerodynamischer Gesamt-
beiwerte und Druckverteilungen mit Panelmethoden (z.B.
HISSS, [8]), Leermassenberechnung uber eine Struktur-
dimensionierung unter Anwendung der FE-Methode
(SAM, [9]) und flugmechanische Simulationen zur
Bestimmung von Leistungsdaten des Flugzeugs und zur
Uberpriifung der Leitwerke. Eine neue Forschungs-
aufgabe - z.B. die Abbildung von alternativen
Kraftstoffsystemen im Flugzeugmodell - erfordert deshalb
in der Regel keine komplette Uberarbeitung des
Entwurfsverfahrens, sondern nur die Erstellung neuer
Entwurfsmodule, die die besondere Physik des Problems
abbilden. Mit ihrer Anbindung an das Datenmanage-
mentsystem von PrADO entsteht automatisch die
gewunschte Gesamtentwurfsfahigkeit fur die Analyse des
neuen Problems.

2.1. Modellierung von Kryotanks

Um die angesprochenen Flugzeugkonzepte - gerade auch
in Kombination mit einem BiFuel-Betrieb - abbilden zu
kénnen, musste eine neue Tankbeschreibung entwickelt
und in das Flugzeugmodell von PrADO integriert werden.
Ausgangspunkt ist eine 3D-Geometriebeschreibung des
Objekts ,Kryotank”, der beliebig oft und auch an
unkonventionellen Positionen im Flugzeug verbaut
werden kann (BILD 2). Die Tankform wird durch die
Vorgabe von Querschnittsgeometrien (Superellipsen) in
Tanklangsrichtung beschrieben und Uber die
Hauptabmessungen - maximale Lange, Breite und Hohe -
auf seine realen Abmessungen skaliert, die dann den
notwendigen Bauraum im Flugzeug festlegen. Neben der
direkten Vorgabe der drei GrolRen kénnen diese Werte
auch automatisch aus der Vorgabe eines gewlinschten
Tankvolumens, das z.B. wahrend der Entwurfsrechnung
bei den Flugleistungsanalysen bestimmt wird, berechnet
werden. Neben der AuRenkontur enthédlt das Tankmodell
auch eine Abbildung der Innenkontur, die das mit
Kraftstoff aufflllbare Volumen geometrisch beschreibt.
Der Abstand zwischen beiden Konturen stellt den
Freiraum fur die Struktur und Isolierung dar.

Die Berechnung der Struktur- und Isolierungsmasse
einschliellich der Schwerpunktslagen geschieht fir jeden
verbauten Einzeltank auf Basis der Geometrie-
beschreibung. Grundlage ist z.Z. die Vorgabe von
Flachengewichten flr die Struktur und Isolierung, die als
Response-Surface-Modell von Hansen Uber detaillierte
FE-Analysen zu Aluminiumtanks (Bauform &hnlich den
Tanks im Cryoplane) abgeleitet wurde, bei denen gegen
maximalen Fulldruck dimensioniert wurde. Eingangs-
groRen sind der Tankdurchmesser, das Tankvolumen und
die maximale Bodenstandzeit bis zu einer neuen
Betankung (i.d.R. Abstellen des Flugzeugs Ubernacht,
d.h. 12 h). Fur die in den Untersuchungen gewahlten
Tankgréf&en ergeben sich Flachengewichte von ca. 10
kg/m” fur den Struktur-lsolierungsverbund (Aufteilung
50:50), was sich mit den Angaben in [1,5] deckt. Fir die
Tankanbindung an die Flugzeugstruktur, die Leitungen
und die Pumpen wurden weitere 4 kg/m2 angenommen,
was auf Airbus-Angaben beruht.

Mit dem Geometriemodell ist es auch mdglich, eine
realistische Schwerpunktswanderung durch das Abtanken
des Kryokraftstoffs zu berechnen, was im Hinblick auf die
Bestimmung des Trimmwiderstandes - gerade im Fall
eines BWBs - von Bedeutung ist. Wie in BILD 2 (unten



links) gezeigt ist, werden hierzu Fullstandshéhen (Hg) in
die Innenkontur eingezogen und die Kraftstoffsaule in
inkrementelle Kraftstoffzellen (m) aufgeteilt. Die Zellen-
geometrie kann durch einen Pyramidenstumpf mit vier
Deck- und Bodenpunkte idealisiert werden, deren
Koordinaten unmittelbar Gber ein Interface-Programm aus
der  Oberflaichengeometrie  der  Tank-Innenkontur
berechnet werden kénnen. Mit Hilfe dieser Punkte lassen
sich das Zellenvolumen und seine Schwerpunktslage im
Tank- oder Flugzeug-Koordinatensystem bestimmen.
Eine Integration Uber alle Kraftstoffzellen liefert schlieRlich
die gesuchten globalen Werte (d.h. Kraftstoffmasse im
Tank mit zugehdriger Schwerpunktslage) fir den
gewahlten Flllstand. Wiederholt man diese
Berechnungen fir jede Fillstandshéhe, ergibt sich das
gesuchte Schwerpunktswanderungsmodell beim
Abtanken. BILD 2 (unten rechts) zeigt ein solches
Ergebnis beispielhaft flir einen schief im Rumpfheck
eingebauten Kegeltank, der mit LH,.Treibstoff gefillt ist.

Um die Abtankungsmodelle, die fiir jeden verbauten Tank
nur einmal berechnet und dann in der PrADO-Datenbank
bereitgestellt werden, bei flugmechanischen Analysen
nutzen zu kénnen, bendtigt man noch ein Enttankungs-
szenario, das die Reihenfolge der benutzten Tanks und
die gewilnschte Entleerung definiert. Dies erfolgt Uber
einen vom Benutzer definierten Eingabevektor, der in den
flugmechanischen Berechnungsprogrammen einfach ent-
sprechend dem bis zum betrachteten Zeitpunkt
verbrauchten Kraftstoff abgearbeitet wird. Diese Modell-
bildung erlaubt nahezu die Behandlung jeder Kraftstoff-
kombination und gestattet es auch, sinnvolle Enttank-
ungsstrategien im Hinblick auf die Minimierung des
Trimmwiderstands, der Erhéhung der Flugstabilitat und
der Reduzierung der Strukturbelastung zu entwickeln.

2.2. Modellbildung des Antriebssystems

Die Vorgaben beim GF-Projekt - Abbildung der benutzten
Treibstoffarten in den Leistungsdaten des Triebwerks,
Modellierung von verschiedenen Triebwerksarten im
Flugzeugmodell, Ab-/Zuschalten von Triebwerksarten,
Umschalten zwischen Kraftstoffarten - verlangte auch
eine vollstandige Uberarbeitung der Programmteile von
PrADO, die Triebwerkseigenschaften (Geometrie, Schub,
SFC, Masse) berechnen und die Antriebskomponenten im
Flugzeugmodell positionieren. Auch hier wurde der bereits
bei den Kryotanks angesprochene Objektgedanke
eingeflhrt.

Das Objekt , Triebwerk“ wird in einem ersten Programmteil

zunachst entworfen, was die Festlegung der
Stromréhrenquerschnitte  in - dem  Sekundar-  und
Priméarkanal, das Aufziehen der kompletten

Triebwerksgeometrie (BILD 3) und die Berechnung der
Massen beinhaltet. Ausgangspunkt ist eine maximale
Schubanforderung in Kombination mit der Definition des
Flugfalls und der dabei verwendeten Kraftstoffart. Das
Triebwerk wird aus den einzelnen Triebwerks-
komponenten (Einlauf, FAN, NDV, HDV, Brennkammer,
HDT, NDT, Disen, Wellen) aufgebaut, an deren Ein- und
Austrittsebenen die thermodynamischen Daten (z.B.
Massendurchfluss, Temperatur, Druck, Stromungs-
geschwindigkeiten) tUber thermodynamische Beziehungen
[6] berechnet werden. Im Entwurfsfall wird das
Leistungsgleichgewicht zwischen FAN/Verdichtern und
Turbinen hergestellt und in bestimmten Stromungs-

querschnitten (z.B. zwischen HDT und NDT) die
Einhaltung von Strdomungsmachzahlen (z.B. kritisches
Druckverhaltnis) und die Durchflussbedingung uberpriift.
Diese  Uberprifungen und das Einhalten der
Schubanforderung ergeben durch iteratives Vorgehen die
notwendigen Querschnitte der Stromungsrohren und die
isentropen Wirkungsgrade als Ergebnisse. Beides sind
wichtige Eingaben fiir die eigentliche Leistungsermittiung
des Triebwerks im Off-Design-Betrieb. Damit diese
Entwurfsaufgabe durchgefiihrt werden kann, missen aber
zusatzlich  wichtige thermodynamische Hauptdaten
vorgegeben werden, zu denen zum Beispiel das Bypass-
Verhaltnis, das Gesamtdruckverhaltnis und die maximale
Turbineneintrittstemperatur gehéren. Durch Wahl dieser
Parameter wird die gewlnschte , Triebwerksart” definiert,
die im Flugzeug verbaut werden soll.

Der verwendete Treibstoff bildet sich in dem
thermodynamischen Kreisprozess durch die Energie-
freisetzung und seiner Warmekapazitat ab, was eine
physikalisch begriindete Vorhersage der Abgaswerte
(spezifische Warmekapazitdt Cp, Isentropenexponent)
erfordert. Mit Unterstitzung der HAW (Prof. Brdunling)
wurde hierzu auf Basis der chemischen Reaktions-
gleichungen fur verschiedene Kraftstoffe ein
Berechnungsalgorithmus aufgebaut, der gewichtet Uber
die Massenanteile der Verbrennungsprodukte den
integralen Cp-Wert des Abgases ermittelt. EinflussgréRen
sind hierbei die Verbrennungstemperatur und das
Brennstoffmasse-Luftmasse-Verhaltnis, die durch die
thermodynamische Modellbildung zur Verfigung stehen.

Die geometrische Ausgestaltung und die Massen-
/Schwerpunktsberechnung ist eine Nachlaufaufgabe beim
Triebwerksentwurf von PrADO. Durch Vorgabe von
Nabenverhaltnisse, Stufendruckverhaltnisse, Schaufel-
/Rotoranzahlen und Schaufel-/Rotorstreckungen lassen
sich die Durchmesser aus den bekannten Stromréhren-
querschnitten und auch die Komponentenlangen
berechnen (s. BILD 3), die dann im Zusammenbau der
einzelnen Komponenten zu den Gesamtabmessungen
des Triebwerks fuhren. Diese Geometriedaten und
Vorgaben flr die verwendeten Werkstoffe reichen aus,
um das Masseberechnungsverfahren von Klees [5,7] zu
nutzen, das die gesamte Triebwerksmasse aus den
Massen der einzelnen Triebwerkskomponenten ableitet.
Hierdurch lassen sich konzeptionelle Besonderheiten der
Triebwerksart auch in der Masse abbilden.

Die Off-Design-Analyse des Triebwerks stellt die
Verbindung zu den flugmechanischen Leistungsanalysen
her. In diesem zweiten Programmteil wird das entworfene
Triebwerk in seinen Abmessungen als vorgegeben
betrachtet, kann aber mit unterschiedlichen Treibstoffen
gefahren werden. Um die Leistungsgleichgewichte, die
Durchsatzbedingungen in den verschiedenen Stromungs-
ebenen und sinnvolle Gesamtdriicke an den Disen-
austritten einzuhalten, werden die Temperatur- und
Druckverhaltnisse an FAN, Verdichtern und Turbinen fir
einen vorgegebenen Betriebspunkt Gberprift und iterativ
angepasst. Der Betriebspunkt wird durch die Einlauf-
bedingungen (Flughdhe, Machzahl) und die gewiinschte
Turbineneintrittstemperatur  definiert. Die  thermo-
dynamische Analyse [6] liefert als Ergebnisse den
verfugbaren Schub und den spezifischen Kraftstoff-
verbrauch (SFC). Durch Variation der Turbineneintritts-
temperatur ldsst sich eine Triebwerksdrosselung
simulieren. Das Off-Design-Verhalten wird in PrADO flr



jede definierte Triebwerksart und jeden verwendeten
Treibstoff im Vorfeld der flugmechanischen Leistungs-
analysen berechnet und als Kennfelder in der PrADO-
Datenbank abgespeichert. Variiert werden hierzu die
Flughdhe, die Machzahl und die Drosselung des
Triebwerks. Im rechten Teil von BILD 3 ist beispielhaft das
Leistungsverhalten des modellierten Triebwerks General
Electric GE90 mit Kerosin und LH; als Treibstoff
dargestellt. Das Schubverhalten der Kerosin-Variante
entspricht Ergebnissen aus anderen Verdéffentlichungen.
Der Wasserstoff beeinflusst dieses praktisch nicht, senkt
aber den spezifischen Verbrauch um ca. 65% ab. Dies
entspricht dem Unterschied der Heizwerte der beiden
Kraftstoffe.

Das Verhalten des kompletten Antriebssystems wird erst
bei den flugmechanischen Leistungsanalysen durch das
Abfragen der Einzelkennfelder aufgebaut, um die
aktuellen Betriebszustande der verbauten Triebwerke
abzubilden. Die flugmechanischen Simulationen lesen
dazu vom Benutzer definierte Steuervektoren ein, die fiir
jede Flugphase der Gesamtmissionen vorgegeben
werden. Uber diese Vektoren wird definiert, ob ein
Triebwerk in Betrieb ist, aus- oder zugeschaltet werden
soll und mit welcher Kraftstoffart es betrieben wird.
Hierdurch lassen sich auch BiFuel-Missionen im
Gesamtentwurf abbilden.

2.3. Strukturanalyse und Massenberechnung
unter Einbeziehung des Kryo-Kraftstoff-
systems

Um aussagekraftige Ergebnisse zu erzielen, sollten im
Rahmen der BWB-Studien die hochwertigen Methoden in
PrADO zur Aerodynamik (Panelcode HISSS, [8]) und
Strukturauslegung (FEM-Verfahren SAM von Osterheld
[9]) eingesetzt werden. Dies erforderte auch eine
Anpassung der Netzgeneratoren, die automatisiert aus
der PrADO-Geometriebeschreibung die Rechennetze
erzeugen. Die Behandlung von BWB-Konfigurationen
wurde von Hansen im EU-Projekt VELA mit der
Zielrichtung begonnen, unterschiedliche Strukturbau-
weisen fur den Rumpfkérper aus Sicht des Gesamt-
entwurfs zu bewerten [10]. BILD 4 zeigt hierzu das fir
Konzeptuntersuchungen sehr detailreiche FE-Netz eines
BWBs. In weiterfiihrenden Arbeiten wurde dieses Modell
durch das Einbringen einer Steuerklappe am Rumpf mit
eigenem Strukturaufbau, eine verbesserte Struktur-
beschreibung der AuRenfligel-Anbindung an die
Hauptspante des Rumpfkorpers und die strukturelle
Abbildung des Fahrwerksschachts weiter verfeinert, um
neben der Druckkabinen-Problematik weitere massen-
sensitive Strukturdetails zu bertcksichtigen. Durch die
Einflhrung der Steuerklappe kann das BWB sowohl bei
flugmechanischen Leistungsanalysen als auch bei der
Lastermittlung getrimmt behandelt werden und die
Auswirkungen auf den Trimmwiderstand und geénderte
Leistverteilungen mitberlcksichtigt werden.

Die Kryo-Tankeinheit - Tankstruktur, Isolierung und
geladene Kraftstoffmasse - wird fir die Abbildung im
SAM-Verfahren durch eine Kette von Massenpunkten
idealisiert, die in Tanklangsrichtung verteilt sind. Die
Massenpunkte sind liber masselose Stabelemente (NSM)
an die Strukturelemente (z.B. FuBboden oder Rumpf-
spante) angeschlossen, mit denen die Tankeinheit
konstruktiv verbunden sein soll. Die Diskretisierung wird

dabei durch die FE-Elementierung des Strukturelements
vorgegebenen. Die Werte der Massenpunkte werden
unter Annahme einer linearen Massenverteilung so
bestimmt, dass die Gesamtmasse und die
Schwerpunktslage der Tankeinheit korrekt abgebildet
werden. Die Tankbefiillung ist neben der Tankstruktur-
und Isolierungsmasse bekannt, da sie bei der Lastfall-
Definition  bereits festgelegt werden muss. Die
modellierbaren Tankanordnungen im FE-Modell sind z.Z.
die Anbindung an einen RumpffuBboden, an einem
Rumpfspant und Uber einen Pylon an eine Tragflache
(BILD 4, oberer Teil). Hiermit kénnen die interessanten
Entwurfsfalle fir Flugzeuge mit alternativen Treibstoffen
abgebildet werden.

2.4. \Validierung des Entwurfsverfahrens

Zur Uberpriifung der Ergebnisgenauigkeit bietet sich als
Benchmark-Test die  Nachprojektierung  gebauter
Transportflugzeuge an. Im GF-Projekt wurde dazu die
Boeing 777-200 LRF als reprasentativ fir ein modernes
Kerosin-Flugzeug ausgewahlt. Zur Uberpriifung des
Entwurfs eines LH»-Transportflugzeugs diente das DASA
Cryoplane [2], fir das Daten aus detaillierten
Untersuchungen (z.B. Tankdimensionierung) bei Airbus
aus den 90er zur Verfiigung standen. Die Uberpriifung
von PrADO stitzte sich auf sehr gute Informationen zu
den Konfigurationsgeometrien und den flir beide
Testbeispiele angenommenen Transportaufgaben. Der
Aufbau der PrADO-Triebwerksmodelle basiert aber nur
auf wenigen Daten und Zeichnungen, die die
Triebwerkshersteller im Internet verdffentlicht haben.
Notwendige Vorgaben fir die Strukturauslegung in SAM
(z.B. Werkstoffdaten, Mindestwandstarken) orientierten
sich in beiden Fallen an bekannten Informationen zum
Airbus A340-300. Entsprechend den Ausflihrungen in
Kapitel 2 sind als Vergleichswerte zur Beurteilung der
Ergebnisgenauigkeit die wichtigsten Flugzeugmassen in
TAB 1 gegentber gestellt.

Die Vorhersage der Betriebsleermasse ist mit einem
Fehler von ca. 3% in beiden Fallen sehr gut, was in der
Anwendung der FE-Methode begriindet ist. Der maximale
Fehler lag bei der Berechnung der Fligel-Rumpf-
Strukturmasse bei 5%, obwohl nur 8 Lastfalle
berlicksichtigt wurden und keine exakten Informationen zu
Mindestwandstarken und Werkstoffdaten vorlagen.
Wesentlich gréRere Abweichungen ergeben sich bei der
Berechnung der System- (ca. 20%) und Ausstattungs-
massen (ca. 30%), die in PrADO uber statistische
Beziehungen bestimmt werden, die in der Regel auch nur
Gultigkeit fur Passagierflugzeuge haben. Trotz dieser
scheinbar groRen Abweichungen ist der daraus
resultierende  Fehler fir die Vorhersage der
Betriebsleermasse nur ca. 2,4%. Diese Abweichungen
wurden aber im Vorfeld der eigentlichen Untersuchungen
trotzdem durch Faktoren korrigiert und bei allen Analysen
konstant gehalten.

Die Unterschiede bei den Kraftstoffmassen (-9,1% bzw. -
8,4%) sind methodisch darin begrindet, dass die
Flugsimulationen in PrADO einige Flugabschnitte (Rollen
am Boden, Start und Landung) bisher aus
Rechenzeitgriinden nicht beriicksichtigen Eine weitere
Unsicherheit liegt aber auch in den veréffentlichten SFC-
Werten, auf die die Triebwerksmodelle eingestellt wurden.
Sie enthalten keine Angaben darlber, unter welchen



Betriebsbedingungen sie mit Bezug auf Energie- und
Zapfluftentnahme gelten. Hieraus kdénnen durchaus
Schwankungen fir den Kraftstoffverbrauch von 5%
resultieren.

In den beiden Testfallen werden die von den Firmen
veroffentlichten maximalen Abflugmassen mit einer
Abweichung von ca. -2,4% getroffen, was als ein sehr
gutes Ergebnis bewertet wurde, so dass keine weiteren
Anderungen an den Verfahren in PrADO oder
Datenkorrekturen vorgenommen wurden.

3. ENTWURF UND BEWERTUNG EINES BWB-
FRACHTFLUGZEUGS MIT WASSERSTOFF
ALS TREIBSTOFF

3.1. Anforderungen

Ausgangspunkt der Entwurfsstudien war die Definition
einer sinnvollen Frachtflugzeug-Mission, die vom
Luftverkehr mittelfristig gewlinscht wird und die den
Einsatz eines BWBs als sinnfallig erscheinen I&sst.
Hieraus ergab sich als Entscheidung, sich an dem
modernen Frachtflugzeug Boeing 777-200 LRF zu
orientieren, das auch als Referenz (BILD 1, KF-K-REF) fiir
ein Kerosin-Flugzeug bei den Bewertungen dienen sollte.
Im Auslegungsfall kann dieses Flugzeug 108,5 t Luftfracht
(mit Containern) Uber 8850 km Reichweite beférdern. Die
Reiseflug-Bedingungen werden von Boeing mit einer
Anfangsflughéhe von 10,668 km und einer Machzahl von
0,84 angegeben. Weitere Vorgaben fir die Entwirfe
enthalt die Tabelle TAB 2.

3.2. Entwicklung des BWB-Frachters

Ausgangspunkt fiir den Entwurf eines BWB-Fracht-
flugzeugs mit Wasserstoff bildet die VELA3-Konfiguration
[11] des EU-Projektes VELA, die ebenfalls aus Griinden
der Validierung von PrADO gewahlt wurde. Die in [11]
beschriebene Konfiguration wurde zur Anpassung an die
neuen Anforderungen in  seinen  Abmessungen
proportional verkleinert (ca. -17%), bis der bendétigte
Nutlastraum (34 Paletten mit 698 m? Frachtvolumen)
gerade kollisionsfrei in die Innenkontur des BWB-
Rumpfkorpers integriert werden kann. Vorgaben waren
dabei, dass die Paletten/Container auf einem Deck
geladen werden sollten, und das Flugzeug die erlaubten
Maximalabmessungen von Flughafen (80 m x 80 m)
einhalt. Die durchgefiihrten Variationen flihrten zu einem
Optimum bei der Wahl von vier Abteilbereichen. Die
inneren Abteile bieten ausreichende Bauhthe zur
Unterbringung der Container. Die duf3eren Abteile und der
mit 1,2 m Hbéhe sehr niedrige Unterflur-Bereich stellen
ausreichenden Raum fir die Wasserstoff-Tanks zur
Verfigung. Der angepasste Rumpfkérper hat eine
maximale Hohe von 6,2 m und eine Breite von 28,3 m.
Die Bezugsflache liegt bei 1448 m? (VELA3: 2057 m?).
Die Konfiguration zu diesem Flugzeug ist in BILD 1 (oben
rechts) dargestellt.

Um in den rechteckigen Abteilquerschnitten eine hohe
Packungsdichte durch die Tanks zu erreichen, wurden
kleine Tank-Durchmesser (1,1 m, 1,5 m) gewahlt. Die
Langen sind zudem so angepasst, dass die Tanks durch

Frachttiren geladen und auf dem Deck in gewlinschte
Positionen gebracht werden kénnen. Hierdurch ist auch
ein leichter Tankaustausch fir Wartungszwecken
moglich. Nachteil dieser Entscheidung ist eine groRe
Tankanzahl (50 Stick), die zu einem ungunstigen
Tankgewicht in Bezug auf das bendtigte Kraftstoffvolumen
fuhrt.

Unter Beibehaltung der Reiseflug-Bedingungen der 777
fuhrten die ersten Analysen des BWB zu keinen
konvergenten, bzw. konkurrenzfahigen Entwirfen, da die
getrimmten Reiseflug-Gleitzahlen ca. 26% unter den
Maximalwerten (22,86) der Konfiguration lagen. Die
maximale Gleitzahl ergibt sich bei eingefahrenen Klappen
und stellt einen aerodynamischen Gutewert der
Konfigurationsform dar. Grund daflr ist die sehr geringe
Flachenbelastung als Folge der groRen aerodynamischen
Bezugsflache in Kombination mit einem sehr niedrigen
Flugzeuggewicht, das sich durch die Anderung der
Entwurfsaufgabe von Passagier- auf Frachttransport
einstellt. Um Uberhaupt glnstige aerodynamische
Flugpunkte zu erreichen, musste die Reiseflug-Machzahl
auf 0,8 reduziert und die Anfangsflughéhe auf 11,668 km
angehoben werden. Unter diesen Bedingungen konnte
eine erste BWB-Basisvariante (TAB 3, BWB-LH2-V0)
berechnet werden, die trotz Einsatz von Wasserstoff
immer noch eine ca. 1,9% hohere Abflugmasse aufweist
als das Kerosin-Referenzflugzeug.

Die Ergebnisanalyse zeigt einen hohen Schubbedarf (ca.
9,8% hoher als bei KF-K-REF) und weiterhin ungtinstige
getrimmte Gleitzahlen im Reiseflug (ca. 15,7% unter dem
Gleitzahl-Maximum). Die Ursache sind hohe Klappenaus-
schlage, die wegen eines zu geringen schwanzlastigen
Rumpf-Nickmoments notwendig sind. Die Folge ist ein
erhéhter Trimmwiderstand.

Eine Erhdéhung des Rumpf-Nickmoments ist durch eine
Veranderung der Rumpf-Profilgeometrie (MaRnahme 1)
oder durch ein starkeres Anstellen des Rumpfkérpers
gegeniiber dem Fligel (MaBnahme 2) mdéglich (BILD 5).
Bei MalRnahme 1 wird durch ein Hochziehen der
Rumpfhinterkante die Skelettlinie des Profils S-formiger
ausgebildet. Auf der Oberseite des Heckbereichs entsteht
ein Uberdruck-Gebiet, das das gewiinschte aufdrehende
Moment erzeugt. Diese MalRnahme hat im Bezug auf den
Gesamtentwurf des BWB nur Auswirkungen auf die
Aerodynamik.  Sie  verschlechtert  zunachst die
aerodynamische Giite der Konfiguration (Gleitzahl-
Maximum um -1,4% bis -13% geringer als bei BWB-LH2-
VO0). Die Trimmverhaltnisse im Reiseflug verbessern sich
aber mit positiven Folgen beim Kraftstoffbedarf (-1,7% bis
-5,6% geringer als bei BWB-LH2-V0). Das Anheben der
Hinterkante ist aber nur in einem kleinen Entwurfsfenster
sinnvoll, da bei einem sehr starken schwanzlastigen
Rumpf-Nickmoment wieder groRe Steuerausschlage mit
umgekehrter Ausschlagsrichtung benétigt werden. Die
MaRnahme 2 ist zur Lésung des Problems wesentlich
interessanter, da es neben den gewilnschten aero-
dynamischen  Verbesserungen auch zu einer
Umverteilung der Auftriebserzeugung kommt. Hierdurch
wird der AuRenfligel deutlich geringer belastet und die
Fligelmasse sinkt ab, je hoher die Rumpfanstellung
gewahlt werden kann (ca. -17% bei 3 Grad
Rumpfanstellung). Der beim Entwurf des Flugzeugs
erzielbare Gewichtsgewinn (ca. -4% bei der Betriebsleer-
masse, ca. -8% bei der Kraftstoffmasse) ist damit deutlich
groRer als durch MaRnahme 1. Beide Konfigurations-



anderungen filhren aber auch zu einem desta-
bilisierenden Nickmomentverhalten, so dass alle Entwiirfe
im Reiseflug instabiles Flugverhalten aufweisen. Um
dieses auszuschlielen, wurde in der neuen L&sung
BWB-LH2-V1 eine 3 Grad Rumpfanstellung mit einer
Nutzlast-Vorschiebung von 0,42 m kombiniert. Diese
Variante hat gegentber der Basisversion BWB-LH2-V0
eine 3,3% niedrigere Abflugmasse und liegt damit im
Bereich der Kerosin-Referenz.

Eine weitere Verbesserung wurde durch eine Reduktion
der AuBenfligel-Flache erwartet, da sich hierdurch die
Flachenbelastung erhéhen lasst (BILD 6). Da eine
komplette PrADO-Analyse fiir einen BWB ca. 16 h (PC)
dauert, wurde dafiir ein vereinfachtes, schnelles
Entwurfsmodell angewendet (ca. 190000 Varianten in 3
h), wie es bei ersten Konzeptiiberlegungen in der Regel
benutzt wird. Im Unterschied zu klassischen Ansatzen
wird dieses Modell aber durch Ergebnisse einer
vollstdndigen PrADO-Analyse gestitzt, so dass sowohl
das aerodynamische Verhalten wie auch die
Triebwerkseigenschaften schon korrekt mitberiicksichtigt
sind. Das einfache Entwurfsmodell ermdglicht einen
schnellen Einblick in das Entwurfsproblem mit den
bestehenden Randbedingungen und zeigt optimale
Lésungen auf, die dann mit einer genaueren PrADO-
Analyse Uberprift werden kénnen. Das Ergebnis ist im
linken Teil von BILD 6 fiur den im Reiseflug optimalen
Auftriebsbeiwert von 0,3 gezeigt und macht ein Problem
bei dem Entwurf von Wasserstoff-Transportflugzeugen
deutlich. Durch die geringe Kraftstoffmasse haben solche
Flugzeuge zwar geringere Abflugmassen, so dass die
Leistungsanforderungen beim Start problemlos
eingehalten werden kénnen. Der Nachteil liegt aber in
den deutlich hoéheren Landemassen, die sowohl den
Schubbedarf (Mindeststeigen bei Triebwerksausfall) als
auch die Mindestflache des BWB bestimmt, um die
geforderte Landebahnlange einzuhalten. Wirde man die
Flache grofer wahlen, um die letztgenannte Bedingung
zu entscharfen, kann man die optimalen Auftriebsbeiwerte
nur erreichen, wenn man die Reiseflughdhen bei gleich
bleibender Reiseflug-Machzahl deutlich anhebt. Hieraus
resultiert ein enges Losungsband fiir den BWB. Gewahlt
wurde als optimale Bezugsflache fir die neue Variante
BWB-LH2-V2 ein Wert von 1330 m? (-8,4% geringer als
bei BWB-LH2-V0/V1) bei einer Spannweite von 80 m, um
eine grof’e Streckung beizubehalten. Die Anfangs-
Reiseflughdhe wurde zuséatzlich auf den als optimal
berechneten Wert von 12,5 km angehoben.

Die nach geschaltete PrADO-Analyse bestétigt in Bezug
auf die aerodynamischen Verhéltnisse im Reiseflug und
die erwarteten Gewichtseinsparungen (BILD 6, rechter
Teil, gegenliber BWB-LH2-V1: -2,9% weniger Kraftstoff, -
2,5% geringere Abflugmasse) diese Wahl als richtig, zeigt
aber auch die Grenzen eines einfachen Verfahrens auf.
Durch die Reduzierung des Aufienfliigels nehmen auch
die Auftriebsbeitrage der Hochauftriebsklappenbereiche
ab, so dass die maximal erzielbaren Auftriebsbeiwerte
deutlich geringer ausfallen als bei der Basis-
Konfiguration. Dieser Auftriebseinbruch ist héher als die
Einsparungen bei der Landemasse, so dass die neue
Variante wieder eine gréRere Landebahnléange (ca. 12%,
255 m) bendtigt, obwohl die einfache Betrachtung dies als
erfillt angesehen hat.

Um die Konzeptbewertung unter gleichen Randbe-
dingungen  durchzufiihren, wurde im  nachsten

Optimierungsschritt die Reiseflug-Machzahl wieder auf
den Wert von 0,84 des Kerosin-Referenzflugzeuges
angehoben. An der BWB-Geometrie wurde nichts
verandert, da die einfachen Entwurfsbetrachtungen hier
denselben Optimalpunkt wie bei BWB-LH2-V2 als glinstig
bestatigten. Die Ergebnisse der PrADO-Analyse sind in
BILD 7 fur die Variante BWB-LH2-V3 dargestellt. Die
Geschwindigkeitserhéhung erfordert schubstarkere Trieb-
werke, die die Betriebsleermasse um 1,9% und die
Abflugmasse um 0,9% gegenlber der Variante BWB-
LH2-V2 erhdhen. Trotzdem sinkt die notwendige
Kraftstoffmasse um 1,8%, was an der leicht verbesserten
Gleitzahl durch die hohere Flachenbelastung und der
Zeitersparnis fur den Flug durch die hohere
Geschwindigkeit liegt. Die Zunahme der Transportarbeit
Uberwiegt gegenliber den leichten Anstieg der
Betriebskosten, so dass die neue Variante BWB-LH2-V3
auch 2,5% niedrigere DOC (Direkte Betriebskosten) als
BWB-LH2-V2 aufweist und damit sogar wirtschaftlicher
ist.

Bestimmend fiir die hohen Triebwerksstandschibe der
BWB-Varianten ist die Mindeststeigforderung nach FAR
im Landeanflug mit einem ausgefallenen Triebwerk. Die
hohe Schubanforderung im Vergleich zum Kerosin-
Drachenflugzeug sind Folgen aus einer 6,9% geringeren
Gleitzahl und einer 15,3% hoheren Landemasse in dieser
Flugsituation. Dieser Auslegungsfall kann durch Erhéhung
der Triebwerksanzahl fir den Gesamtentwurf abge-
schwacht werden, da der Schubverlust bei einem
Triebwerksausfall geringer wird. Damit sinkt auch die
Schubanforderung an das Triebwerk selber.

Dieses wurde im letzten Optimierungsschritt durch eine
Erhéhung der Triebwerksanzahl von 2 auf 4 untersucht.
Um den Schwerpunkt des leeren Flugzeugs wegen der
erlauterten Trimmaspekte nicht zu stark zu verandern,
wurde bei dieser Variante BWB-LH2-OPT eine
unkonventionelle Triebwerksanordnung gewahlt, bei der
zwei Triebwerke an einem Pylon angeschlossen sind. Die
Konfiguration des BWB ist in BILD 1 (unten rechts)
dargestellt und die wichtigsten Entwurfsdaten sind in TAB
3 zusammengestellt. Die Anderung der Entwurfs-
parameter zeigt BILD 8 im Vergleich zur Variante BWB-
LH2-V3. Der Triebwerksstandschub sinkt um 11,5%, was
die Triebwerke insgesamt kleiner und auch leichter macht.
Die Folgen sind ein insgesamt leichteres Flugzeug (-3,2%
kleinere maximale Abflugmasse), was wiederum Vorteile
fur die Struktur- und Kraftstoffmassen (-3,2%) hat. Die
Gewichtseinsparungen in Kombination mit einem héheren
Schub-Gewicht-Verhaltnis bei Triebwerksausfall aulleren
sich auch in einer Reduzierung der Start- und
Landebahnlangen, wobei die geforderte Landebahnlange
auch hier noch nicht erreicht wird. Diese letzte
Optimierungsstufe liefert ein BWB, das mit 316 t
Abflugmasse technisch deutlich besser ist als das
Kerosin-Referenzflugzeug (338,3 t).

3.3. Konventionelles Drachenflugzeug mit

Wasserstoff als Treibstoff

Um die Vorteile der BWB-Konfiguration mit LH2-Treibstoff
einschatzen zu kénnen, bedarf es fir eine Bewertung
auch eines aquivalenten Entwurfes, der auf der
klassischen Drachenkonfiguration aufbaut. Hierzu wurde
im GF-Projekt parallel und in ahnlicher Vorgehensweise
wie beim BWB ein optimiertes Flugzeug KF-LH2-OPT



erarbeitet, das ebenfalls in BILD 1 (unten links) gezeigt
ist. Die wichtigsten Entwurfsdaten enthalt TAB 3.

Die Rumpfformgebung ist auch hier gepragt durch die
Forderung, dass die gesamte Nutzlast auf einem Deck
gestaut und méglichst an einer zentralen Stelle be- und
entladen werden kann. Um eine Maximallange von 80 m
einzuhalten, war flir die Unterbringung der Nutzlast eine
Anordnung mit drei Palettenreihen optimal. In diesem Fall
ergibt sich eine notwendige maximale Rumpfbreite von
8,5 m. Die Beladung des Decks erfolgt Uber ein
Bugladetor. Um die Freirdume im Querschnitt Gber und
unter dem Kabinenprofil moglichst glinstig durch LH»-
Tanks auszuflillen, wurde der Querschnitt im oberen Teil
stark ,quaderartig” abgeflacht, mit negativen Folgen fiir
die Strukturbelastung aus dem Innendruck. Die maximal
notwendige Rumpfhdhe betragt bei dieser Querschnitts-
form 8,2 m.

Fir die Aufnahme des Wasserstoffs sind in der Nahe des
Kabinenbereiches 14 Tanks auf einem Ober- und
Unterflur-Deck und ein zuséatzlicher Kugeltank im Heck
eingeplant. Das Tankgewicht-Kraftstoffvolumen-Verhaltnis
ist deutlich glinstiger als im Fall des BWB. Um die Tanks
fir Wartungszwecke aus dem Flugzeug zu bekommen,
werden sie nur im zylindrischen Rumpfteil angeordnet, so
dass man dafir den Rumpf bei groReren Inspektions-
ereignissen an den Trennstellen zum Bug und Heck
offnen kénnte.

Der Fliigel ist als klassischer Tiefdecker angeordnet, um
einfach Wartungsarbeiten (z.B. am Triebwerk) durch-
fuhren zu kénnen. Auch bei diesem Flugzeug bestimmt
die geforderte Landebahnlange die notwendige
FlugelgroRe, die mit 485 m? 9,3 % groler ist als beim
Kerosin-Referenzflugzeug. Da die gesamte Gewichts-
verteilung durch den leichten Wasserstoff deutlich anders
ist, musste der Fligel zum Erreichen optimaler
Trimmverhaltnisse bei Ublichen Leitwerksgréofien um 1,5
m nach vorne verschoben werden.

Die  optimierte Endversion bendtigt  fir  die
Auslegungsmission (8850 km) 32,6 t Wasserstoff als
Treibstoff. Die maximale Abflugmasse betragt 314,1 t und
ist ca. 7,2% geringer als beim Kerosin-Referenzflugzeug.

3.4. Konfigurationsbewertung

BILD 9 =zeigt in einer Ubersicht die abschlieRende
Bewertung der erlauterten Flugzeugkonfigurationen. Die
Abbildung im oberen Teil gibt den Massenaufwand pro
Tonne beférderte Nutzlast wieder und kann als eine Art
Sensitivitadtsmal verstanden werden. Auffallig ist, dass die
Wasserstoff-Flugzeuge deutlich hdhere Strukturmassen
(ohne LH»>-System) aufweisen als die Kerosin-Referenz.
Diese Massenerhdhung resultiert in erster Line aus der
deutlich gréReren umbauten Oberflache der Rumpfk&rper
(KF-LH2-OPT: 46%; BWB-LH2-OPT: 109%). Die
unglinstige Querschnittsform bei der konventionellen
Variante KF-LH2-OPT bewirkt in Bezug auf die
Innendruck-Belastung dagegen nur eine Erhéhung der
Rumpfmasse von 2,6%.

Als weiterer Gewichtsnachteil kommt das LH>-System
hinzu, das durch die hohe Anzahl von Einzeltanks beim
BWB doppelt so schwer ist wie beim Flugzeug
konventioneller Ausfiihrung (91,5%). Hier besteht noch

Verbesserungspotential fir das BWB. Beides erhodht die
Betriebsleermassen der LH»>-Flugzeugvarianten um ca.
25% gegenuber dem konventionellen Kerosin-Frachter.

Dieser Gewichtsnachteil wird durch den deutlich
geringeren Kraftstoffbedarf (-65%) kompensiert, so die
Abflugmassen beider Konfigurationen um ca. 6,8%
niedriger sind, was einen deutlichen technischen Vorteil
aufzeigt. Das BWB kann hier aber nicht klar dominieren,
sondern stellt eher eine gleichwertige Ldsung zur
klassischen Konfiguration dar.

Der Gewichtsvorteil (BILD 9) fir das Gesamtflugzeug
erlaubt eine Reduzierung der installierten Antriebsleistung
(ca. -8%) und verleiht den Wasserstoff-Konfigurationen
auch deutlich bessere Leistungen beim Start. Die
notwendigen Startbahnlangen reduzieren sich um 14%
bei der Variante KF-LH2-OPT und ca. 28% bei der
Variante BWB-LH2-OPT.

Die technische Auslegung ist die eine Seite des
Entwurfes, wahrend die potentiellen Betreiber aber eher
nach dem wirtschaftlichen Gewinn fragen, der unabhangig
vom Aufwand erzielbar ist. Unter der Annahme, das beide
Kraftstoffarten gleiche Preise pro Energieeinheit haben
(d.h. Wasserstoff dirfte dreimal teurer als Kerosin sein),
kénnen die untersuchten LH>-Konzepte nicht mit der
Kerosin-Referenz ~ konkurrieren trotz der groRen
Auslegungsreichweite. Die DOC-Werte sind ca. 15%
héher, was auch eine Folge der héheren Flugzeugpreise
(direkt proportional zu den Strukturmassen der
Konfigurationen) und den Zusatzkosten fir das LH»-
System ist.

Eine wirtschaftliche Beurteilung ist aber stark abhangig
von der tatsdchlichen wirtschaftlichen Situation zum
Einsatzzeitpunkt eines Wasserstoff-Flugzeugs. BILD 10
zeigt am Beispiel des BWB-Frachters diese Sensitivitaten
auf den DOC-Wert. Unter der Annahme, dass der
Flugzeugpreis in Folge erhdhter Entwicklungskosten 40%
hoher ist, ware eine DOC-Gleichheit zum Kerosin-
Flugzeug bereits vorhanden, wenn der Wasserstoff nur
ca. 80% teurer ist. Ist der Entwicklungsaufwand dagegen
nur 20% groRer, ware der LH»>-BWB-Frachter mit einer
DOC-Verbesserung von 6,2% bereits in der Gewinnzone.

4. ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen des Projekts ,Griiner Frachter” hat das IFL
begonnen, die Auswirkungen aus der Verwendung von

alternativen  Kraftstoffen in einem ganzheitlichen
Entwurfsansatz flir Transportflugzeuge zu berlck-
sichtigen. Neben der Abbildung der neuen (Kryo-)

Kraftstoffsysteme standen auch die Zielsetzungen im
Raum, zukinftig unkonventionelle Triebwerkskonzepte/-
anordnungen und BiFuel-Missionen im Gesamtentwurf zu
analysieren und dafiir optimale Gestaltungsregeln fir
neue Konfigurationen zu erarbeiten. Die dazu
notwendigen methodischen Arbeiten konnten mit
Unterstitzung der Projektpartner abgeschlossen werden.

Als erste Anwendung wurde ein BWB-Frachtflugzeug mit
Wasserstoff als neuen Treibstoff untersucht, das als
besonders geeignet erscheint, da es durch seine
aerodynamische Formgebung mehr nutzbares Volumen



zur Verfugung stellt als fir die eigentliche Nutzlast-
Unterbringung notwendig ist. Im Vergleich zu einem
Kerosin-Referenzflugzeug lasst sich eine Massen-
einsparung von 6,5% bei der maximalen Abflugmasse
erzielen, was hauptsachliche eine Folge des geringeren
Kraftstoffbedarfs (-66,4%) ist. Der BWB-Gesamtentwurf
wird dabei sehr stark gepragt durch die relativ geringe
Flachenbelastung, die hohe Sensitivitit zwischen
Trimmbarkeit, geforderte Flugstabilitdt und resultierenden
Trimmwiderstand sowie der hohen Landemasse, die bei
den Wasserstoff-Varianten eine Folge des hohen
Leertankgewichts (ZFW) im Verhaltnis zur maximalen
Abflugmasse sind.

Weiterfihrende Studien zu dem BWB werden sich auf
die Optimierung der LHz-Tankanordnung und der
systematischen Untersuchung von kritischen Lastfallen
konzentrieren. Im Rahmen des Projektes soll abschliel3en
auch geklart werden, welche technischen Vorteile man fiir
den BWB-Frachter noch erzielen kann, wenn man auf
einen Druckrumpf und in letzter Konsequenz auch auf
eine Besatzung durch Realisierung eines UAV-Betriebs
verzichtet.
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Referenzflugzeug Boeing 777-200 LRF-Frachter

Variante | Kerosin-Referenz | konv. LH,-Frachter
Parameter KF-K-REF KF-LH2-OPT
Rumpfgeometrie
= Lange 62,936 m 69 m
= max. Breite/max. Hohe 62m/6,2m 85m/82m
Fligelgeometrie
= Bezugsflache 443,6 m2 485 m?2
= Streckung 9,46 9,46
Triebwerksstandschub 2 x 489 kN 2 x 446,9 kN

Parameter Angaben | Berechnung Abweichung
BOEING PrADO

Betriebsleermasse 145280 kg 139534 kg -4,0 %

Kraftstoffmasse 99340 kg 90242 kg -9,1%

(Reichweite 8850 km)

max. Abflugmasse 347450 kg 338347 kg -2,6 %

Reiseflug-Gleitzahl - 19,59 -

Start

= Startstrecke 2864 m

= FAR-Startbahnlange 3290 m 3536 m 7,5 %

Landung

= Landestrecke 1327 m

= FAR-Landebahnlénge 2100 m 2216 m 55 %

Reiseflug (Beginn)
= Flughéhe/Machzahl

10,668 km / 0,84

11,361 km /0,84

Wasserstoff-Flugzeug DASA Cryoplane (1991)

Parameter Angaben | Berechnung | Abweichung
AIRBUS PrADO

Betriebsleermasse 101300 kg 99165 kg 21%
Kraftstoffmasse 15530 kg 14221 kg -8,4 %
(Reichweite 5000 km)
max. Abflugmasse 150000 kg 146526 kg -23%
Reiseflug-Gleitzahl 15,4 15,3 -0,6 %
Start
= Startstrecke 2230 m 1942 m -12,9 %
= FAR-Startbahnléange 2445 m
Landung
= Landestrecke 1600 m 1335 m -16,6 %
= FAR-Landebahnlénge 2229 m

TAB 1.

Ergebnisse der Nachrechnungen zur

Validierung des Entwurfsverfahrens PrADO

Auslegungsmission

(MLW, 0 km, ISA)

= Reichweite 8850 km
= Nutzmasse 108571 kg"
Reichweite mit 14612 km
maximalen Kraftstoff

zul. Startbahnléange <3200 m (3536 m)?
(MTOW, 0 km, ISA)

zul. Landebahnlénge <2500 m (2216 m)?

(MLW, 0 km, ISA)

Anfluggeschwindigkeit

< 78,6 m/s (90,7 m/s m)?)

Kraftstoffreserven
= Ausweichflug

= Warteflug

= Zusatzreserve

3 % vom Missionskraftstoff

370, 4 km
0,5h

Frachtstapeldichte
= Fracht
= Gepack

167 kg/m3
200 kg/m3

Dmit ULD-Masse (5741 kg)
2nach Abgleich des Referenzflugzeugs gewéahlte Werte

TAB 2. Anforderungen an den Entwurf der
Frachtflugzeuge

= Trimmwinkel -6,68° ... -3,84° -5,11° ... -2,45°
= max. Gleitzahl (ungetrimmt) 19,65 19,78
= Gleitzahl (getrimmt) 19,59 19,08
Betriebsleermasse 139534 kg 172970 kg
= Rumpf 40475 kg 60791 kg
= Fligel 35510 kg 38450 kg
= Antrieb 25164 kg 20999 kg
= LH,-System - 13022 kg
Kraftstoffmasse") 90242 kg 32604 kg
max. Abflugmasse 338347 kg 314146 kg
max. Landemasse 259568 kg 285681 kg
max. lad. Kraftstoffmasse 176941 kg 33623 kg
FAR-Startbahnlange 3536 m 3020 m
FAR-Landebahnlange 2216 m 2219 m
Anfluggeschwindigkeit 90,7 m/s 90,9 m/s
DOC-Wert'2) 0,11139 €/t km 0,12659 €/t km
Variante | LH,-BWB-Basis opt. LH,-BWB

Parameter BWB-LH2-V0 BWB-LH2-OPT
Rumpfgeometrie

= Lange 52,528 m 52,528 m

= max. Breite/max. Héhe

28,339 m/6,2m

28,339m/6,2m

Fligelgeometrie

= Bezugsflache 1448,4 m? 1336,5 m?
= Streckung 4,65 4,79
Triebwerksstandschub 2 x537,3 kN 4 x 226,4 kN
Reiseflug (Beginn)

= Flughéhe/Machzahl 11,668 km /0,80 12,5km /0,84
= Trimmwinkel -4,82° ... -1,39° -2,06° ... 2,14°
= max. Gleitzahl (ungetrimmt) 22,86 20,62
= Gleitzahl (getrimmt) 19,26 20,92
Betriebsleermasse 200376 kg 177423 kg
= Rumpf 80303 kg 76055 kg
= Flugel 29890 kg 19827 kg
= Antrieb 27298 kg 19150 kg
= LH,-System 24947 kg 24947 kg
Kraftstoffmasse’) 35788 kg 30332 kg
max. Abflugmasse 344735 kg 316326 kg
max. Landemasse 313242 kg 289635 kg
max. lad. Kraftstoffmasse 38592 kg 38592 kg
FAR-Startbahnlange 2257 m 2520 m
FAR-Landebahnlange 2043 m 2340 m
Anfluggeschwindigkeit 81,6 m/s 89,4 m/s
DOC-Wert'2) 0,14409 €/t km 0,12826 €/t km

Auslegungsmission (8850 km) 2Kerosin 0,5 €/kg; LH,1,5 €/kg

TAB 3. Ergebnisse zu den untersuchten Frachtflug-
zeugen mit alternativen Kraftstoffen




Kerosin-Referenzflugzeug LH,-BWB-Basiskonfiguration
KF-K-REF BWB-LH2-V0
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BILD 1. Neue Konfigurationen fir Frachtflugzeuge mit Wasserstoff (LH,) als alternativen Treibstoff
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BILD 2. Modellbildung fir Kryo-Kraftstofftanks im Gesamtentwurfsprozess fiir Transportflugzeuge
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BILD 3. PrADO-Triebwerksmodell und errechnete Leistungsdaten fur eine Nachbildung des Nebenstromtriebwerks
General Electric GE90 mit Kerosin und Wasserstoff als Treibstoff
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BILD 4. Beispiele fir automatisch von SAM/PrADO generierte FE-Netze fir Transportflugzeuge mit Kryo-Kraftstoffen
(Grundlage der Strukturauslegung und Massenberechnung)
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BILD 5. Optimierung des Nickmomentverhaltens des BWB zur Reduzierung des Trimmwiderstands im Reiseflug
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BILD 6. Optimierung der Auf3enfliigel-Geometrie des BWB-Frachtflugzeugs

3r Erhéhung von Mag=0,8 auf Mag=0,84 Erh6éhung von 2 auf 4
B 5
ok Betriebsleermasse - Rumpf- Betriebs- max.
© B getrimmte e 0 B masse leermasse  Abflugmasse Datum
c | Gleitzahin max. ° i BWB-LH2-V3
= 1 - Abflugmasse £ B
o 1 : Kraftstoff- FAR-
o ra M
5 B = 5 F masse’) Landebahnlénge
-8 B Datum o) -
£ 0 210 F
g B Standschub BWB-LH2-V2 :© - FAR-
© B % - Standschub Startbahnlange
E 1 £-15 |
© B © - BWB-LH2-OPT
®© - = i
o | S
B o 20k
2 Kraftstoffmasse? “F
[~ "Anfang Reiseflug, getrimmt DOC2 25 F 1 i
-3 L= 2Auslegungsmission (8850 km) BWB-LH2-V3 - Antriebsmasse ‘Auslegungsmission (8850 km)

BILD 7. Variation der Reiseflug-Machzahl BILD 8. Variation der Triebwerksanzahl
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BILD 9 Bewertung der LH,-Frachflugzeug-Konfigurationen im Vergleich zu einem Kerosin-Referenzflugzeug
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BILD 10 DOC-Beurteilung fiir das optimierte LH,-BWB-Frachtflugzeug






