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FACHBEREICH FAHRZEUGTECHNIK

Sudiengang Flugzeugbau

Konzeptuntersuchungen zu Transportflugzeugen mit Antrieben
auf Wasser stoffbasis

Diplomarbeit nach 8 21 der Prifungsordnung in Zusammenarbeit mit der EADS
Airbus GmbH.

Hintergrund

Alle bisherigen Arbeiten zur Verwendung von Alternativkraftstoffen bel der DASA gingen
von der Modifizierung existierender Flugzeuge aus und betrachteten veranderte Konzepte bis
hin zu unkonventionellen Konfigurationen nur am Rande. Grund dafir war neben der
kurzfristig moglichen Realisierung eines entsprechenden Versuchstragers vor alem, da3 sich in
der Entwicklung der kommerziellen Luftfahrt die Drachenkonfiguration mit Nutzlast im
Rumpf, Integraltanksim Flugel und getrennten Leitwerken als technische Standardlésung fir
Transportflugzeuge durchgesetzt hatte. Dieses Konzept, das unter den bestehenden
Randbedingungen und Forderungen in allen Marktsegmenten und bel alen Herstellern zu den
wirtschaftlichsten Ldsungen gefuhrt hat, muf3 jedoch nicht zwangdaufig erhalten bleiben, wenn
sich wesentliche Parameter verandern.

Aufgabe

Die Arbeit soll zeigen, welche Mdoglichkeiten bzw. Notwendigkeiten fur die
Gesamtkonfiguration aus der Verwendung verflissigter Gase fir den Antrieb entstehen
konnen. Die Aufgabe umfald im einzelnen:

Zusammenstellung von Standards und Anforderungen fur en zukinftiges Kurz-
IMittel streckenflugzeug im 200-Sitzer Bereich.

Ableitung und Beschrelbung konfigurationsverdndernder Parameter, die aus der
Beriicksichtigung von Flissigwasserstoff resultieren.

Darstellung und qualitative Analyse alternativer Flugzeugkonzepte.

Auswahl, Entwurf und Beschreibung einer fur Flissigwasserstoff nach Vorentwurfskriterien
optimierten Konfiguration unter Abschédizung von Aerodynamik, Gewichten und
resultierenden Flugleistungen sowie der Einbeziehung von Weiterentwicklungskriterien
(Familienkonzept).

Vergleich mit einer konventionellen auf Kerosin basierenden Konfiguration unter
Beriicksichtigung sich veréndernder wirtschaftlicher Randbedingungen.

Alle Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert, erlautert und diskutiert werden. Bei der
Erstellung des Berichtes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.



Kur zrefer at

Flissiger Wasserstoff kann auch im Flugzeugbau eine Alternative fir die zur Neige gehenden,
auf fossilen Ressourcen basierenden, Kraftstoffe sein. Allerdings mul3 in Entwirfen bei glei-
chem Energiebedarf dann ein viermal gréf3eres Tankvolumen vorgesehen werden. Die Gren-
zen der bisherigen Unterbringung im Fligel, die bel einem ausgewogenen Entwurf durch das
Gleichgewicht zwischen auftriebserzeugender FlachengrofRe und Volumenbedarf bestimmit
sind, werden damit weit Gberschritten.

Als Ergénzung zu bisherigen Arbeiten, die vom konventionellen Grundkonzept heutiger
Transportflugzeuge ausgehen, betrachtet und bewertet die vorliegende Studie aternative Ge-
samtkonzepte und zeigt eine resultierende, technisch und wirtschaftlich realisierbare Flug-
zeugkonfiguration fir ein zukinftiges Standard-Muittel streckenflugzeug.

Eine erste Analyse zeigt, dal? dieser Alternativentwurf gegeniiber der konventionellern kero-
sinbetriebenen Basis vergleichbare Eigenschaften und Leistungen aufweist. Dieses gilt bei der
langfristig zu erwartenden Kraftstoffprei sentwicklung auch fir die Betriebskosten.
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1. Einleitung

1.1 Motivation

Jeder Entwurf von zivilen Verkehrsflugzeugen ist das Ergebnis eines Kompromisses aus

- spezifischen Anforderungen (Markt, Vorschriften, Infrastruktur)
- aulBeren Gegebenheiten(Umwelt, Ressourcen)
- technischen Mdglichkeiten  (Fahigkeiten, Technologien)
und
- wirtschaftlichen Notwendigkeiten (Kosten).

Unter den heutigen Bedingungen hat sich dabel als Standardkonfiguration fir Flugzeuge mit
mehr as 100 Passagieren der Tiefdecker mit konventionellem Leitwerk und Triebwerken
unter dem Fligel durchgesetzt. Alle neuen Passagierflugzeuge entsprechen diesem Konzept,
je nach Transportaufgabe mit unterschiedlicher Form und Grof3e der Komponenten.

Nur erhebliche Veranderungen in einem der oben genannten Bereiche werden deshalb zu
neuen Konzepten fuhren.

Eine der absehbaren Veranderungen betrifft die aul3eren Gegebenheiten und ist die zukiinftige
Verflgbarkeit fossiler Brennstoffe (siehe Bild 1.1). Neben einer Verknappung und dadurch
steigender Preise muss langfristig davon ausgegangen werden, dass auf Erddl basierende
Treibstoffe Uberhaupt nicht mehr zur Verfligung stehen. Sie missen also durch andere,
moglichst durch regenerative Energietréger, ersetzt werden.

FORDERUNG A 5
Baldiger
Absturz 2
Hochrechnungen e
. IMSGESAMT, ABER
nelgen, dab die E
Ulfebder demnsichst s fE!&j&EHEH b 13
weniger hergeben
e
Angabenin . 10
MWilliarden ‘
Band PeRsiscuer Gow :
USA usin Kanana 5
= EHEMALIGE SOWIETUNION .
i = L GRoOSsBRTANNEN IND Nomwesen
1930 1960 1950 1960 1570 1580 1990 2000 2010 2020 2030 2080 2050
Dielie- Campbedl, | shandns

Bild 1.1 Rohoélférderung und —verfligbarkeit [, Stern“ 2000]
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Hier bietet sich Wasserstoff an. Er kann durch Elektrolyse (u.a. unter Verwendung von
Solarenergie) aus Wasser hergestellt werden, und wird bei der Verbrennung wieder zu
Wasser(-dampf). Es entsteht kein Kohlendioxid (Treibhauseffekt) und durch die Verbrennung
bei niedrigen Temperaturen l&sst sich die Entstehung von Stickoxiden gegeniiber Kerosin
reduzieren. Allerdings entsteht bei Wasserstoff die mehr als 2,5-fache Menge an Wasser
(Kondensstreifen). Gegentiber dem langlebigen Kohlendioxid, das bei der
Kerosinverbrennung anfallt, ist der daraus resultierende Anteil am Treibhauseffekt gering.
Wasserstoff ist also auch aus Umweltgesichtspunkten eine Akzeptable Alternative.

Nachteilig fur ale Transportmittel insbesondere aber fir Flugzeuge ist alerdings das grofie
Volumen dieses Energietrégers, wobei ohnehin nur der fllissige Zustand des Gases, so wie er

bei —253°C auftritt, in Frage kommt.

Bei fast 3-fach hoherem

und fast 12-facher
spezifischer Dichte T wassrstoft= 71 kg/ m® (f kerosn» 811 kg/m?®)

muss dann fir einen quivalenten Energiebedarf etwa das 4-fache Volumen zur Verfligung
gestellt werden. Abhangig von der angestrebten Reichweite entspricht das bel heutigen
Flugzeugen dann einem Wert, der fast noch einma in der GrofRRenordnung des
Nutzlastvolumens (Passagiere und Fracht) liegt (siehe Bild 1.2).

VOLUME RATIO
payload
vs fuel

ol A320
O

757
@00 A340

777
5 0O 222 o0er) A 380

76y ;?1)7 8 O(soo)

@%0) (400 A340

(600)
HYDROGEN

T T T
2000 4000 6000 8000 [nm]
RANGE

Bild 1.2 Verhaltnisse von Nutzlast und
Kraftstoffvolumen existierender Flugzeuge
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Allein dadurch &ndern sich bereits entschei dende A uslegungsparameter. Dazu kommen dann
noch die besonderen Anforderungen des fltissigen Gases hinsichtlich der erforderlichen Kélte-
und Isolationstechnik. Fir zukiinftige Konzepte ergibt sich also eine in weiten Bereichen
veranderte Ausgangsposition.

1.2  Ziel der Arbeit

Die in der Vergangenheit bei der DA untersuchten Konzepte zu Transportflugzeugen mit
Wasserstoffantrieb [u.a. Ropers 1992, Meussen 1993] waren dadurch bestimmt, dass sie in
absehbarer Zukunft zu einem Versuchstrager fuhren sollten. Sie gingen deshalb lediglich von
der Anpassung konventioneller existierender Varianten aus (“minimum change solutions*).
Auch fur die neuen bzw. verénderten Komponenten (Isolierungen, Tanks, Kraftstoffsystem)
wurde auf bereits erprobte Prinzipien zurtickgegriffen.

Keiner der bisherigen Entwirfe war auf die besonderen Forderungen und Gegebenheiten von
Wasserstoff als Energietrager hin optimiert worden.

Inhalt dieser Studie soll deshalb sein, verschiedene alternative Gesamtkonzepte zu entwickeln
und zu analysieren, wobel das Zi€l ist, daraus eine realisierbare, technisch und wirtschaftlich
vernunftige Konfiguration fir einen 200-Sitzer im Mittel- und Langstreckenbereich
abzuleiten.

1.3 Aufbau der Arbeit

Ausgangspunkt der Studie sind die bekannten Untersuchungen zur Anwendung von
Flissiggas [LH2|Cryoplane 1992] und die bereits untersuchten Varianten existierender
Flugzeugkonzepte [FVW Fokker 1974]. Diesen Informationen konnen die wesentlichen
Grundlagen fur die infolge der neuen Antriebstechnik geénderten Randbedingungen
entnommen werden.

Die direkten Auslegungskriterien mit der eigentlichen Transportaufgabe ergeben sich aus der
Struktur des vorgegebenen Marktsegmentes, wobei die Anforderungen des konventionellen
Technologiereferenzflugzeuges der DA Ubernommen werden kdnnen [Lingnau 2000]. Diese
Einschrankung ist bereits hier notwendig, da die Konzepte und deren Anwendbarkeit bzw.
Bewertung (z.B. Nurfltgler) direkt mit Aufgabe und Flugzeuggrofie verbunden sind.
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Mit diesen Grundlagen und Vorgaben werden dann verschiedene Flugzeugkonzepte erstellt
und verbunden mit Funktionsanalysen und —anpassungen qualitativ bewertet. Eine darauf
basierende Auswahl fihrt dann zu einer Ausgangskonfiguration die  mit
Vorentwurfsmethoden weiter detailliet wird. Im Rahmen des vorgegebenen
Familienkonzeptes werden fir diese Konfiguration Geometrien, Gewichte, Aerodynamik und
Flugleistungen ermittelt. Neben enem Vergleich mit der konventionellen Losung fir Kerosin
erfolgt zum Schluss eine wirtschaftliche Bewertung unter den heute absehbaren Trends.

Die prinzipielle Vorgehensweise wird in Bild 1.3 veranschaulicht.

Flussigwasserstoff- Referenzflugzeug
eigenschaften (Kerosin)

v v

Standards/Anforderungen

v

Konzeptentwurfe

v

Konzeptbewertung

v

Konzeptauswahl

v

Konfigurationsentwicklung

v

Leistungsanalyse

+ v

Vergleichsbetrachtungen

Bild 1.3 Vorgehensweise
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2  Auslegungsbedingungen

Da die mogliche Realisierung von Flugzeugen mit Wasserstoff noch in der ferneren Zukunft
liegt (20 —30 Jahre) mussten eigentlich auch die Standards und Anforderungen eine
entsprechende Zukunftsprojektion sein. Dem gegentber stehen alerdings die Unsicherheiten
far extrem langfristige Prognosen.

Bel der DA werden aus diesem Grund fur Technologiebetrachtungen die noch mit
ausreichender Genauigkeit absehbaren Bedingungen fur das Ende dieses Jahrzehnts (2010)
verwendet.

2.1 Standardsund Anforderungen

Fur die Standards des Flugzeuges (Freigangigkeiten, Komfort, Ausstattung usw.) bedeutet die
Anpassung an 2010, dass die Gegebenheiten der zukunftsorientierten Kabine der A320-
Familie noch ausreichend sind, also geometrisch zunéchst ibernommen werden kénnen (siehe
Bild 2.1) [Borchard 2000].

EC-CLASS FIRST-CLASS
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.7 . \
|
[ 495.0
{0.00
|
169.0 [\ LD3-46W
1249.0 - )
LD3-46 ol
1771.9
!
1926.00 R f
40.8
1430.0——

LD3-46W ‘
I

LD3-46—

Bild 2.1 Rumpfquerschnitt der A320-Familie(Komfortstandard) [Borchard 2000]
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Fir die Technol ogiestandards (Methoden, Bauweisen, Materialien usw.) miissen gegenuber
den bekannten (realisierten, vermessenen, erprobten) Flugzeugen des Standes 1990 fur 2010
dagegen Annahmen getroffen werden [EADS Air bus 2000]

Aerodynamik  (Gleitzahl) + 4%
Gewicht (Herstellerleergew.) -7,5%
Triebwerke(spez. Verbrauch) + 10%

Fir die Anforderungen eines zukinftigen Kurz-/Mittel streckenflugzeuge wurde ebenfalls auf
vorhandenes Material der DA zuriickgegriffen [EADS Airbus 2000y,], wobei sich aus einer
Zusammenfassung der Prognosen die Ubergeordneten Forderungen fir die verschiedenen
Flugzeugkategorien ergeben (siehe Bild 2.2).

BUSINESS

SMALL REGIONAL

STANDARD REGIONAL

SHORT RANGE
MEDIUM RANGE

LONG RANGE

VERY LONG RANGE

< 30 Pass
appr. 10 Pass

20— 70 Pass
appr. 50 Pass

40 — 120 Pass
appr. 70 Pass

100 — 250 Pass

150 - 350 Pass
appr. 200 Pass

250 - 500 Pass
appr. 400 Pass

400 -700 Pass
appr. 550 Pass

1000 - 8000 nm
3500 nm

500 — 2000 nm
1500 nm

1500 — 2500 nm
2000 nm

1500 - 3500 nm

3000 - 5500 nm
4000 nm

5000 - 7500 nm
7500 nm

> 7500 nm
8000 nm

0.45 - 0.85 mach
0.85 mach

0.40 - 0.75 mach
0.5/0.65 mach

0.45 - 0.80 mach
0.5/0.78 mach

0.70 - 0.80 mach

0.75 - 0.82 mach
0.80 mach

0.82 — 0.84 mach
0.84 mach

0.84 — 0.88 mach
0.85 mach

Bild 2.2 Typische Anforderungen von Flugzeugkategorien
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Bild 2.3 Familienkonzept fur Kurz- und Mittelstrecke
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Aus darin enthaltenen Zielwerten lésst sich dann um die 200 Sitze eine Flugzeugfamilie
entwickeln (Unterschied zwischen den Varianten ca. 20%). Dabei entspricht das darin
enthatene Basisflugzeug (siehe Bild 2.3) bereits einem der be der DA fir
Grundlagenuntersuchungen verwendeten konventionellen Technol ogie-Referenzflugzeug, der
TE322-200 [EADS Airbus 2000;).
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2.2 Referenz- und Basisentwurf

Die TE322-200 ist eine unter Berlcksichtigung von absehbaren technologischen
Maoglichkeiten an zuklnftige Forderungen orientierte Weiterentwicklung der A321. Bei
gleicher Passagierkapazitét, aber mit eéinem an die verdnderten Reichweiten und hohere
Entwurfsgewichte angepasstem, neuen Flugel, wurden auch alle Komponenten entsprechend
neu ausgelegt (siehe Bild 2.4).

Bild 2.4 Dreiseitenansicht TE 322 [Borchard 2000]

Das Flugzeug entspricht bereits einem Technologiestand, der auch allen tbrigen Konzepten
und Entwirfen dieser Studie zugrunde liegt. Als Triebwerk wurde das V2500 verwendet, das
ebenfals die bereits erwdhnten Verbesserungen (siehe Kap.2.1) enthélt. Damit kann dieses
Flugzeug auch fir die vorliegende Studie als Referenzflugzeug dienen. Fur die folgenden
Konzept- und Konfigurationsstudien wird davon jedoch nur die globale Kabine (Bild 2.5)
tbernommen, allerdings je nach Komponentenzuordnung hinsichtlich Zuganglichkeit (TUren
und Frachttore) und Frachtraumaufteilung neu angepasst.
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3  Konzeptentwicklung

3.1 Konzeptionelle Studien

Wie bereits erwéhnt, wurde bei den betrachteten Konfigurationen darauf geachtet, dass die
Rumpfgeometrie von dem Basismodell so weit wie moglich beibehalten werden konnte, so
dass die geforderte Nutzlastunterbringung sichergestellt war.

Fur die Kraftstoffunterbringung ergab sich aus einer ersten Abschéatzung ein bendtigtes
Volumen firr fliissigen Wasserstoff von 150m>. Ausgehend von einer Missionsrechnung des
Referenzflugzeuges wurde die bendtigte Menge an Kerosin um den hoheren Brennwert
korrigiert.

Abschétzung des Volumens:

Basis: Kraftstoffgewicht M kerosin = 34000 t

K raftstoffvolumen Vo = MKerosan _ 340k00t
= ] Kerosin 811 %]3

Bei gleicher Energiemenge, d.h. unter Berlicksichtigung des hoheren spezifischen
Brennwertes und der geringeren spezifischen Dichte von Wasserstoff, besitzt Kerosin etwa
das 2,8fache Gewicht. Da zusétzliches Volumen fir den gasférmigen Wasserstoff vorgehalten
muss (bei —273°C ist der flissige Wasserstoff standig am Kochen), ist das resultierende
Volumen noch einmal zu vergréf3ern. Aus vorangegangenen Studien wurden dafir ein Wert
von 10% Ubernommen. Ein weiterer Zuschlag wurde notwendig, da entsprechend der
Forderungen eine gewisse Reichweitenflexibilitdt erhalten bleilben soll. Um bel der
Ausgangreichweite nicht schon durch die Tankgrenze eingeschrénkt zu sein, wurden hier
noch einmal 10% V olumen vorgehalten.

=419 m3 » 42m?

Varianten: Viassrsort = Vi X2,8=42m3x2,8=118m?

Kerosin
mit Sicherheitszuschlag fir Gasbildung:

V,

Wasser stoff

=118m*»,1=130m?

mit Sicherheitszuschlag fir Reichweite:

Vippemraor =130MBx,1=142m% » 150m?
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Dieses Nettovolumen wurde zunéchst fir alle Tankkonfigurationen benutzt, ohne dass auf die
spezifischen Unterschiede der einzelnen Konzepte in den Flugleistungen weiter eingegangen
wurde. Fur die Hauptabmessungen er jeweiligen Tanks (Bruttovolumen) wurde zusétzlich
eine Dicke von 150mm beriicksichtigt, die sich aus einer inneren Tankverkleidung, einer
Isolierschicht und einer Auf3enhaut von 3mm zusammensetzt.

3.1.1 Konfiguration Crp_1

Diese Konfiguration greift eine bereits bekannte Tankanordnung auf. Der gesamte
Wasserstoff ist in Behdltern am Aul(enfliigel unterhalb der Tragflachen untergebracht. Der
Schwerpunkt der Tanks wurde auf 25%-MAC gelegt, um den Gesamtschwerpunkt der
Konfiguration nicht maf3geblich zu verandern. Es wurde darauf geachtet, dass sowohl der
seitliche minimale Freiwinkel (j =7°) as auch der fur Start und Landung erforderliche und
hier durch die Kontur des Basisrumpfes gegebene Heckfreiwinkel bzw. deren Kombination
(max. Anstellung und max. Hangewinkel) eingehalten werden. Wegen der durch den Flugel
gestorten Aerodynamik und wegen den groferen Belastung des AulRenfliigels wurde nach
einer groben Abschétzung der Fligel um 25 Prozent vergrél3ert. Der Rumpf, die Leitwerke,
das Fahrwerk und dessen Position wurden nicht verandert (siehe Bild 3.1 und Bild 3.2).

Bild 3.1 Crp_1 als 3D-,Solid Works*“- Modell



27

363, 6500

}—4000 1300¢ 30004 D

4364

14971

—

@ 3000

Bild 3.2 Dreiseitenansicht Crp_1
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3.1.2 Konfiguration Crp_2

In diesem Entwurf sind die Wasserstofftanks in Verléangerung der Triebwerke hinter dem
Fligel angeordnet. Der Rumpf endet direkt am Druckschott. Die konventionelle Anordnung
von Hohen- und Seitenleitwerk, wurde durch ein umgekehrtes V-Leitwerk ersetzt, das auf den
Tanks befestigt ist und sie damit verbindet. Auch bei dieser Tankkonfiguration missen
seitlicher Freiwinkel und Heckwinkel eingehalten werden. Die Fligelflache ist wie bei der
ersten Alternative um 25 Prozent vergrofRert (Storung der Auftriebsverteilung). Zum
Ausgleich der Tankgewichte, die hinter dem Gesamtschwerpunkt liegen, musste der Fllgel
um 4 Meter nach hinten verschoben werden (siehe Bild 3.3 und Bild 3.4).

Bild 3.3 Crp_2 als 3D-,Solid Works“-Modell
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Bild 3.4 3-Seitenansicht Crp_2

3.1.3 Konfiguration Crp_3

Das dritte Konzept beruht auf Untersuchungen zum sogenannten , Joined Wing*,
bzw.,, Boxwing® . In diesen wird das Doppeldeckerprinzip in etwas veranderter Form wieder
aufgegriffen.

Bel einem konventionellen Doppeldecker sind die Funktionen von Auftriebserzeugung und
Stabilisierung des Flugzeuges getrennt, d.h. die beiden Fliigelfléachen erzeugen den Auftrieb
und das Leitwerk stabilisiert den Flugzustand (siehe Bild 3.5).

Bild 3.5 Doppeldecker

Bei der , Boxwing® - und der ,, Joined-Wing" -Konfiguration ist der eine Tragfligel nach vorn,
der andere nach hinten gepfeilt. Beide Flachen erzeugen Auftrieb und Ubernehmen die
stabilisierende Funktion des Hohenleitwerks, ahnlich einem Nurflugler (siehe Bild 3.6 und
Bild 3.7).
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O @%

Bild 3.6 ,Boxwing“ Bild 3.7 ,Joined Wing”

In der fr den Wasserstoffantrieb angepassten Version stellen die Tanks die Verbindung der
Fligel. Die Gesamtflugelflache wurde gegentiber der Basis um 25 Prozent erhoht, aufgeteilt
auf die beiden Tragflachen. Berticksichtigt werden sollen dadurch die Anteile, die bei
bestimmten Stabilisierungsmal3nahmen (Ruderausschlagen) fur die Auftriebserzeugung
entfallen.. Die GrofRe des Seitenleitwerks wurde entsprechend einem T-Leitwerkskonzept
verringert. Die Geometrie der Tanks entspricht im Wesentlichen der der ersten Entwirfe.
Durch die neue Tragfligelanordnung muss das Hauptfahrwerk im Rumpf untergebracht
werden. Die Position der Triebwerke am hinteren Flligel beeinflusst die Schwerpunktslage, so
dass das Fahrwerk entsprechend nach hinten verschoben werden muss. Der
Seitenneigungswinkel und Heckfreiwinkel sind auch hier kritisch, wurden aber sichergestellt
(siehe Bild 3.8 und Bild 3.9).

Bild 3.8 Crp_3als 3D ,Solid Works"“-Modell
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Bild 3.9 3-Seitenansicht Crp_3

3.1.4 Konfiguration Crp_4

Dieser Entwurf greift Ideen die bereits durchgefthrter Studien zum Wasserstoffantrieb wieder
auf. Der gesamte Kraftstoff wird in Tanks auf dem Rumpf, oberhalb der Kabine
untergebracht. Die Geometrie von Flugel, Hohenleitwerk und Fahrwerk wurde im Vergleich
zur Referenz nicht gedndert. Nur das Seitenleitwerk wurde infolge der Abdeckung durch die
Tanks nach oben versetzt (siehe Bild 3.10 und Bild 3.11).

Bild 3.10 Crp_4 als 3D ,Solid Works"“-Modell
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Bild 3.11 3-Seitenansicht Crp_4

3.1.5 Konfiguration Crp_5

Audloser fur diese Konfiguration war die Absicht, die Wasserstofftanks vollstandig in dem
Tragflligel zu integrieren (siehe Bild 3.14). Um dies bel dem grof3en bendtigten Volumen
Uberhaupt gewahrleisten zu kénnen, wurde eine Delta-Flligel-K onfiguration gewahlt, die sich
sowohl mit Hohenleitwerk als auch ohne (wie hier dargestellt) realisieren lasst. Bei einer
entsprechend grof3en Profildicke an der Flugelwurzel kann den Wasserstofftanks ausreichend
Volumen zur Verfligung stehen. Die notwendige ProfilhGhe erreicht an der Wurzel nahezu
Rumpfdurchmesser. Da die Fuflodenlinie oberhalb dieses Wurzelprofils liegen muss,
verschiebt sich die Kabine, d.h. der Rumpf entsprechend weit nach oben. Bei der betrachteten
Triebwerksanordnung hat das dann eine erhebliche Verlangerung von Bug- und
Hauptfahrwerk zur Folge (siehe Bild 3.12 und Bild 3.13).
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Bild 3.12 Crp_5 als 3D ,Solid Works“-Modell

Bild 3.13 3-Seitenansicht Crp_5




Bild 3.14 Crp_5, Tankunterbringung im Flugel

3.1.6 Konfiguration Crp_6

Dieses Konzept ist die unmittelbare Weiterentwicklung der Idee von Crp_5, wobei gleich
hohe Flugelwurzel und Kabinenh6he miteinander verschmolzen wurden. Es wurde also
versucht die vorgegebene Kabine der TE 322 komplett in einem Fllgel einzufiigen. Die
geforderte Reiseflugmachzahl macht ein bestimmtes Verhédltnis von Fligelpfeilung und
relativer Dicke des Profils notwendig. Um die Kabine im Fllgel integrieren zu konnen, ist
eine Mindestdicke des Profils im Wurzelbereich erforderlich. Im Zusammenhang mit der
noch zulassigen relativen Dicke resultiert daraus die Spannweite des Fliigels. Bel der hier
betrachteten Konfiguration wird das Spannweitenlimit von b=80m (Flughafenlimitierung fir
Grofraumflugzeuge, fur kleinere eigentlich bereits b=52m) erreicht, ohne dass die Kabine
vollstdndig in den Fligel integriert werden konnte. Aus diesen Griinden wurde das Prinzip des
Nurflugels nicht weiter ausgefuhrt und verfolgt (siehe Bild 3.15).

Bild 3.15 Crp_6 als 3D ,Solid Works“-Modell
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3.1.7 Konfiguration Crp_7

In diesem Entwurfsschritt wurden die Fligelanordnung und Geometrie so angepasst, dass der
verdnderte Innenfligel die Wasserstofftanks aufnehmen kann. Da bel Fligeln mit grof3er
Fligelwurzeltiefe Probleme fur den Ein- und Ausstieg der Passagiere sowie bei der
Notevakuierung entstehen, wurde eine Hochdeckeranordnung gewahlt (siehe Bild 3.16 und
3.17). Durch die Lage des Flugels oberhalb des Rumpfes sind die Zuganglichkeiten dann
wieder gewahrleistet. Diese Anordnung kommt auf3erdem den besonderen Eigenschaften des
Wasserstoffes bei der Zerstérung von Strukturen entgegen, da dieser bel Beschadigung der
Tanks nach oben entweicht. Wie auch bei Crp 4 ist damit trotz der Néhe des Wasserstoffes
zur Kabine eine ausreichende Sicherheit gewdhrleistet. Dartber hinaus bietet der
obenliegende Tragfligel die Mdglichkeit fir ein zusammenhangendes Kraftstoffsystem. Um
das bendtigte Volumen fur die Wasserstofftanks in dem Innenfliigel unterbringen zu kénnen,
wurden die Wurzelprofile mit 18% relativer Dicke gewéhlt wie sie bei der DA auch fir
Nurflugler-Untersuchungen benutzt werden. Die Wurzelprofiltiefe wurde auf ca. ¢c=20m
vergrofert. Nur so war die Integration der Tanks in dem Fligel mdglich (siehe Bild 3.18). Der
Aulenfligel entspricht dem des Basisflugzeuges.

Bild 3.16 Crp_7 als 3D ,Solid Works"-Modell
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Bild 3.17 3-Seitenansicht Crp_7

Bild 3.18 Crp_7, Tankanordnung im Flugel
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3.2 Analyseund Anpassung der Konzepte

Bisher standen fur die einzelnen Entwirfe nur die Anforderungen der Passagierunterbringung
und der Installation der Wasserstofftanks im Vordergrund. Analyse und Anpassung der
Konzepte an die Anforderungen sind jedoch ein iterativer Prozess, bei dem die
Wechselwirkungen der verschiedenen Disziplinen berticksichtigt und aufeinander abgestimmt
werden mussen. Aus den betrachteten Gebieten werden hier zwel beispielhaft noch einmal
dargestellt.

- Dieflugphysikalischen Aspekte  mit einer aerodynamischen Anpassung der
Komponenten an das Gesamtkonzept

- Die Sicherheitsaspekte mit einer Betrachtung der Bodenabfertigung wie
es sich durch die Komponentenanordnung ergibt.

In beiden Falen werden zunéchst vereinfachte Verfahren angewandt, wie sie bei der DA fir
eine Vorauswahl im Konzeptstadium verwendet werden. Bei der Betrachtung der Verhdtnisse
am Boden wurden sie, wie fur kritische Bereiche Ublich, zur Veranschaulichung durch
réumliche Betrachtungen erganzt.

3.2.1 Aerodynamische Voroptimierung

Da die Unterbringung der Wasserstofftanks in jedem Entwurf einen betréchtlichen Zuwachs
an Volumen mit sich brachte, wurde zunéchst die Ausgangssituation erfasst und in einem
weiteren Schritt die verschieden Konfigurationen aerodynamisch voroptimiert. Als Kriterium
fur die Gute der Aerodynamik wurden die bespulten Oberflachen (Nullwiderstand) und die
Volumenverteilungen der Entwtirfe (Machwiderstand) herangezogen.

Fir den Nullwiderstand wird dabei das spezifische Verhaten der unterschiedlichen
Komponenten hinsichtlich Form und Lauflange vernachlassigt. Ebenso wird fir den
Kompressiblen- und Interferenz-Widerstand auf die Berlcksichtigung der Eigenschaften
hinsichtlich des spezifischen Auftriebsverhaltens und der Wechselwirkung zwischen den
Komponenten verzichtet. Fur erste qualitative Bewertungen und Verdnderungen sind diese
Parameter jedoch ausreichend, insbesondere dann, wenn sie wie hier lediglich mir einer
Referenz verglichen werden.

Die Volumenverteilung wurde Uber die Erfassung der Querschnittsflachen und deren
grafischer Auftragung Uber der Flugzeuglange erfasst. Dazu wurden die Querschnittsflachen
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mit Hilfe des 3D-Zeichen-Tools , Solid Works* ermittelt und Uber der Rumpflénge
aufgetragen (siehe Bild 3.19).

HH H

Bild 3.19  Querschnittsermittlung mit Solid Works

Die Gesamtoberflachen der einzelnen Konfigurationen konnten dagegen mit der DA-
Erweiterung von Solid Works,(PROLOG) direkt ermittelt werden (siehe Bild 3.20). Die
umspulte Flache kann als Mal3 fur die Reibung und somit fir den Widerstand des jeweiligen
Entwurfes herangezogen werden.

Bild 3.20  Oberflachenermittiung mit Solid Works



39

Fur die Volumenverteilung ergab sich beim Basismodell der fur Drachenkonfigurationen
typische Verlauf. Die grofte Anderung tritt im Bereich des Fluigelanschlusses auf. Hier liegen
Fairing, Fuigelwurzel und Triebwerk nahezu auf ener Ho6he und bringen dort
Volumenzuwachs. Die Abstimmung der Komponenten fihrt dabel zu einem kontinuierlichen
und homogenen Verlauf, der sich auf den Gesamtwiderstand auswirkt und ergibt die
Referenzkurve (siehe Bild 3.21).
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Bild 3.21  TE 322, Flachenquerschnittsverteilung
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Bel der Konfiguration mit den Tanks unter den Fligeln bleibt der prinzipielle Verlauf der
Basisversion erhalten, liegt allerdings im Mittelbereich auf htherem Niveau (siehe Bild 3.22).
Der dadurch bedingte steilere Anstieg mit seinem nachteiligen Widerstandseinfluss kann
jedoch durch eine Verringerung des Tankdurchmessers verbunden mit entsprechender
Verlangerung abgemindert werden. Allein durch die Vergrofierung des Maximal querschnittes
um etwa ein Viertel muss aber im Reiseflug mit htherem Widerstanden gerechnet werden.
Wie auch bel den Anpassungen der nachfolgenden Konzepte wurden dabel die
Wechselwirkungen mit anderen Bereichen wie Gewicht, Stabilitét und Zugéanglichkeit nicht
betrachtet.

—=— Querschittsflache

L [ 1]

80 -

—e— Querschittsflache (optimiert)

70 /ff-'—
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0 15000 30000 45000
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Bild 3.22  Crp_1, optimierte Flachenquerschnittsverteilung
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Auch hier ist der Volumenverlauf der ersten Konzeptskizze sehr unstetig, mit starkem
Volumenzuwachs im Flugel-, Triebwerk- und Tankbereich. Erhebliche Gradientenénderungen
sowie lokale Maxima und Minima lassen grof3e Zusatzwiderstdnde im Reiseflug erwarten.
Durch Veranderungen der Tankform im vorderen und hinteren Bereich lassen sich diese
Effekte vermeiden. Der Maximalquerschnitt erreicht dadurch fast das Niveau des
Referenzflugzeuges, nicht jedoch die Stetigkeit (siehe Bild 3.23). Es muss also mit etwas
hoheren Widerstanden im kompressiblen Bereich gerechnet werden.
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Bild 3.23 Crp_2, optimierte Flachenquerschnittsverteilung
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Wahrend das Ausgangskonzept dieser Anordnung noch enige Springe in der
Volumenverteilung aufweist, zeigt die angepasste Variante einen recht homogenen Verlauf
mit geringeren Schwankungen. Ursache dafir sind die beiden Fligelpaare, die durch die
jewells geringe mittlere absolute Profiltiefe und damit auch Profildicke nur wenig Beitrag
zum Volumen liefern. Zusédtzlich bewirkt der schlankere Tank mit der veranderten
Anlaufflache einen weniger steilen Gradienten und verbessert den Ubergangsbereich zu
Triebwerk und Leitwerk (siehe Bild 3.24). Zusatzwidersténde im Reiseflug werden fir dieses
Konzept deshalb nicht erwartet, zumal auch der Maximalquerschnitt geringer ist als beim
Referenzflugzeug. Inwiewelt allerdings aus den Interferenzen zwischen Fligel und Tank
Zusatzwiderstande entstehen, ist nicht erfassbar.
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Bild 3.24 Crp_3, optimierte Flachenquerschnittsverteilung



Der prinzipielle Verlauf dieses Konzeptes entspricht im Wesentlichen ebenfalls dem des
Referenzflugzeuges, wenn auch auf deutlich htéherem Niveau. Der Tank bewirkt eine um ein
Viertel groRRere Maximalflache. Durch Formanpassungen lasst sich dieser Verlauf nur
geringfigig korrigieren (siehe Bild 3.25). In jedem Fall muss also von einem hoheren
Reiseflugwiderstand ausgegangen werden.
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Bild 3.25  Crp_4, optimierte Flachenquerschnittsverteilung



Auch bei diesem Konzept bleibt der prinzipielle Verlauf der konventionellen
Referenzkonfiguration erhalten. Der Gradient der Kurve im Flachenanlaufbereich ist jedoch
steiler und der Maximalquerschnitt mehr als doppelt so grof3, so dass sich der Widerstand im
Reiseflug gegenuber dem Referenzflugzeug, aber auch gegentiber den anderen Varianten,
erheblich erhthen wird (siehe Bild 3.26). Da Verschiebungen des Fliigels nicht mdglich sind

und weitere Modifikationen kaum Anderungen bringen werden, wurde auf eine zusitzliche
Anpassung verzichtet.
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Bild 3.26  Crp_5, optimierte Flachenquerschnittsverteilung
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Der Volumenverlauf ist auch bei diesem Konzept ahnlich dem der Referenzkonfiguration.
Durch den aufgesetzten Fligel mit hohem Volumen im Innenbereich liegt der Maximalwert
jedoch weit hoher. Zwar lasst sich durch die Gestaltung der Ubergangsverkleidung zum
Rumpf der Verlauf noch geringfligig korrigieren. In jedem Fall ist jedoch von héheren
Widerstanden auszugehen (siehe Bild 3.27).

—a— Querschittsflache

& o0

—e— Querschittsflache (optimiert)

80 - :
70 b
60 + it A

50 -

Querschnittsflache [m?]

40 ~

30 ~

20 ~

10 A

0

0 15000 30000 45000

Rumpfposition [mm]

Bild 3.27  Crp_7, optimierte Flachenquerschnittsverteilung
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Abgesehen vom Referenzflugzeug gehen alle neuen Konzepte von gleichem Nutzlast- und
Kraftstoffvolumen aus. Trotzdem ergeben sich fir das Gesamtvolumen erhebliche
Unterschiede, wobei Minimal- und Maximalwert um den Faktor zwei auseinanderliegen
(sehe Bild 3.28). Hier wirkt sich bel der unginstigen Variante Crp 5 die
Aufgabenverknipfung von Komponenten aus, da durch die Integration des kompletten
Tanksystems im Flugel viel Volumen ungenutzt bleibt. Beim ,, Joint-Wing* (Crp_3) sind die
Aufgaben von Nutzlastunterbringung, tank und Auftriebserzeugung konsequent voneinander
getrennt, trotzdem bzw. gerade deshalb resultiert daraus das geringste Gesamtvolumen, d.h. es
wird am wenigsten Raum verwendet. So andern sich durch die besonderen Randbedingungen
die Standardprinzipien der konventionellen K onzeptauslegung und —nutzung.
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Bild 3.28 Gesamtvolumen

Fur die Gesamtoberflache zeigen sich etwas verdnderte Tendenzen. Wie zuvor ist auch hier
die Losung mit alen Tanks im Flugel die unglnstigste. Alle anderen Konzepte liegen aber in
der gleichen Grofenordnung. Etwas abgesetzt mit dem niedrigsten Wert ist lediglich die
bekannte Lésung mit Rumpftanks Uber der Kabine. Der unglnstige Formfaktor der Tank-
Rumpf-Kombination (der sich bereits im relativ grof3en Volumen widerspiegelt) wird diesen
Vorteil im Nullwiderstand jedoch weitgehend wiederkompensieren (siehe Bild 3.29).
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3.2.2 Bodenabfertigung und Zuganglichkeiten

Der Einfluss zusétzlicher Komponenten am Flugzeug auf die Bodenabfertigung, ist eines der
Kriterien, auf die der Kunde, die Fluggesellschaft, zuerst achten wird. Sicherheit wird
vorausgesetzt und die Zuganglichkeiten missen gewéhrleistet sein. Aber auch die
Grundprinzipien fur die Bodenabfertigung missen erfillt sein.

So missen die Standzeiten auf dem Flughafen moglichst kurz sein, da sie die Produktivitét
des Flugzeuges (Blockzeiten, Flige pro Tag) direkt beeinflussen. Aus diesem Grund ist heute
bei alen neuen Flugzeugen ein Nebeneinander aller Abfertigungsfunktionen (,parallel
servicing”) mdglich und fir Neuentwirfe Grundvoraussetzung. Jedes Nacheinander und jedes
komplizierte Beladeverfahren kostet Zeit und reduziert den Gewinn. Hier ergeben sich bei den
neuen Konfigurationen erhebliche Probleme.

Die zusétzlichen Aul3entanks am Flugel behindern nicht nur die freie Zufahrt der Fahrzeuge
zu verschiedenen Tiren und Toren, sie machen diese im Sinne einer einfachen Abfertigung
zum Teil sogar unzuganglich. Bei der Bedienung des zweiten TUrpaares durch Fingersteig (in
Flugrichtung links) und Kiichenfahrzeug (in Flugrichtung rechts), sowie das hintere Frachttor
durch den Container-Lader sind Beschadigungen der Struktur durch die Fahrzeuge zu
erwarten (siehe Bild 3.30 und Bild 3.31). Eine derartige Situation ist nicht akzeptabel.
Verschiebungen der Turen und Tore sind ebenfalls nicht méglich. Dies zum Teil aus
strukturellen Grinden, in jedem Fall aber wegen des erzwungenen Nacheinanders bei der
Abfertigung. Das Bild 3.31 zeigt, wie stark die verschiedenen Disziplinen zusammenhangen,
denn bei dem aerodynamisch verbesserten Entwurf werden durch die langeren Tankstrukturen
alle Probleme noch grofer.
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Problembereiche

STAIRWAY

Bild 3.30 Crp_1, Ground Handling
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Problembereiche

Bild 3.31 Crp_1, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell
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Die Zugénglichkeiten zu Turen, Toren und Servicepunkten und die Mdaglichkeit zur
Bodenabfertigung sind bei Entwurf Crp_2 dhnlich ungiinstig wie bei dem vorhergehenden
Vorschlag. Allerdings sind die Behinderungen auf den Heckbereich beschrénkt (siehe Bild
3.32). Wie bei konventionellen Entwirfen mit Hecktriebwerken konzentriert sich die
Kabinenversorgung auf den vorderen Rumpfteil. Dies hat lange Wege fir die
Kichenversorgung zur Folge und fihrt zu entsprechend léngeren Verwellzeiten in der
Kabine. Hier kdnnten mit einer zusétzlichen Tur im Heck neue Mdoglichkeiten geschaffen
werden. Da sich bei der Uberarbeiteten Variante nur die Konturen der Tanks geéndert haben,
gelten daf Ur die gleichen Bedingungen und Restriktionen (siehe Bild 3.33).
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Bild 3.32 Crp_2, Ground Handling
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Problembereiche

Bild 3.33 Crp_2, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell
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Fur den “Joined Wing” (Crp_3) ist eine Bodenabfertigung mit herkdmmlichen
Versorgungseinheiten kaum zu realisieren. Im vorderen Rumpfbereich behindert der unten
angesetzte Flugel die Zuganglichkeit zu alen Versorgungsbereichen. Im hinteren
Rumpfbereich wird die Zuganglichkeit durch die Triebwerke und das Fahrwerk behindert
(siehe Bild 3.34). Das gilt auch fir den Durchgang zum mittleren Rumpfbereich, wozu
entsprechend niedrige Fahrzeuge erforderlich sind (siehe Bild 3.35). Die Verwendung von
Fingersteigen, Voraussetzung fur ale zukinftigen Flugzeuge mit mehr as 100 Sitzen,
erscheint vollig ausgeschlossen. Das Konzept ist alein aus diesen Grinden nicht sinnvoll
realisierbar.
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Problembereiche

Bild 3.35 Crp_3, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell



Bel dem Konzept des Crp_4 kann die Bodenabfertigung vom Referenzflugzeug tibernommen
werden, da die Tanks oberhalb der Kabine untergebracht sind und nicht die Turbereiche
beeintrachtigen. Die Haupteinstiegsbereiche vorn und hinten kdnnen unproblematisch mit
Fingersteigen bedient werden und auch die Zuganglichkeit fur alle anderen
Versorgungsfahrzeuge ist gewdahrleistet (siehe Bild 3.36 und Bild 3.37).
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Bild 3.36 Crp_4, Ground Handling
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Bild 3.37 Crp_4, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell
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Durch die grof3e und lange Flugelwurzel konzentrieren sich die Versorgungsbereiche bel dem
Entwurf des Crp_5 ausschliefdlich auf den vorderen und hinteren Rumpfbereich. Entsprechend
schwierig bzw. Uberhaupt nicht méglich ist eine gleichzeitige Bedienung. Daneben sind einige
Bereiche, wie zum Beispiel der hintere Frachtraum, Uberhaupt nicht zuganglich (siehe
Bild 3.38 und Bild 3.39). Da der volumindse Flugel unter dem Rumpf angeordnet ist, befindet
sich der Rumpf auf3erdem relativ hoch Uber dem Boden, zumal sich unter dem Fligel noch die
Treibwerke befinden. Eine Versorgung der Kabine mit Standardfahrzeugen ist dadurch kaum
maoglich.
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Problembereiche

Bild 3.39 Crp_5, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell
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Fur die Bodenabfertigung ist das Konzept des Crp_7 relativ unproblematisch. Die Anordnung
der Fahrzeuge kann anndhernd unverdndert vom Referenzflugzeug Ubernommen werden.
Lediglich der Fingersteig am zweiten vorderen TUrenpaar kann eine geringe, aber mdgliche
Verschiebung dieser Turen erforderlich machen. Eine Anpassung des Flligel grundrisses kann
hierzu gegebenenfalls auch in Betracht gezogen werden (siehe Bild 3.40 und Bild 3.41).
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Bild 3.41 Crp_7, Ground Handling als 3D-“Solid-Works”-Modell
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3.3 Konzeptbewertung
Fur die qualitative Bewertung der untersuchten Konfigurationen, werden die Vor- und
Nachteile des jeweiligen Konzeptes einander gegentibergestellt.

331 Crp 1l

Mit der Anordnung der Tanks unter den Tragfldchen, sind die priméren Entwurfsparameter
des Wasserstoffkonzeptes erfiillt. Namlich die Unterbringung des Kraftstoffes und die
Sicherheit der Passagiere in der Kabine. Selbst im Fall eines Schaufelbruchs im Triebwerk
sind die Folgen abschétzbar und durften lediglich zum Ausfall eines Tanks fuhren. Bei dieser
Konfiguration kann der Rumpf geometrisch unverandert vom Basisflugzeug bernommen
werden. Es wird jedoch wahrscheinlich eine grofiere Fligelflache nétig, da die unterhalb der
Tragflachen angebrachten Tanks einerseits die Fligelaerodynamik stéren und andererseits
zusétzlichen Wiederstand verursachen. Der FlUgel-Rumpfbereich misste also mit grofderen
Kastentiefen neu konzipiert werden. Durch das beim Wasserstoffantrieb typische hohe MLW
musste ebenfalls das Hauptfahrwerk angepasst werden. Der grof3ere Fllgel, daran angepasste
Leitwerke und ein verdndertes Fahrwerk bringen durch ihre Strukturen einen Zuwachs im
MWE.

Die an den Flugeln angebrachten Tanks bewirken eine ortliche Entlastung des Fligels. Im
Flugfall bedeutet das eine Verminderung der ortlichen Querkraft und ein geringeres
Wurzelbiegemoment. Am Boden ist die Belastung des Fliigels dagegen unverhdtnismaiig
hoher. Auch bei einem Abfangmanéver sind die Belastungen fur die Fliigelbox hdher als beim
Referenzflugzeug, da der Schwerpunkt der Tanks auf 25 % MAC und damit vor der lokalen
Fligeltiefe liegt. Es ist aso mit erhdhter Torsion im Bereich des Tankanschlusses am
Aulenfliigel zu rechnen. Insgesamt erscheint die strukturelle Anbindung der Wasserstofftanks
nicht unproblematisch.

Am meisten ist durch die Tanks die Bodenabfertigung betroffen. Das hintere Frachttor ist
nicht zugénglich. Damit der Container Loader das Frachttor anfahren kann und eine Beladung
uberhaupt moglich ist, wére eine Verschiebung des Frachtores in den konischen Bereich des
Flugzeughecks nétig. Die zweite Tur kann nicht von dem Galley Service Truck angefahren
werden. Die Notevakuierung ist zumindest nicht durch die Position der Tanks beeintréchtigt.
Die Notrutschen konnen problemlos aufgeblasen werden (Siehe Bild 3.42). Inwiefern sich
beschadigte, oder sogar brennende Tanks auf die Notevakuierung auswirken, bedarf
allerdings einer gesonderten Untersuchung.
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|
M

Bild 3.42 Crp_1, Notevakuierung

332 Crp 2

Auch dieses Konzept gewahrleistet die Sicherheit der Passagiere durch die Unterbringung des
Wasserstoffes aul3erhalb der Kabine. Die an den Fligel angeschlossenen Tanks haben auch
hier eine Massenentlastung fir den Fligel zur Folge. Nur die strukturelle Anbindung der
Tanks an die Flugelhinterkante ist konstruktiv schwierig zu [6sen, denn im gleichen Bereich
liegt die Krafteinleitung fur die Triebwerksaufhéngung und fur das Hauptfahrwerk. Obwonhl
die Tanks in dieser Anordnung bereichsweise mittragend sind, wird der Mehraufwand an
Struktur erheblich sein. Die Tankstruktur kann bel diesem Konzept nicht mit den
standardméidig vorgesehenen Blechstarken realisiert werden, da Uber sie die Leitwerkskréfte
in die Hauptstrukturen eingeleitet werden mussen. Hier muss mit vergrof3ertem
Bruttovolumen und detaillierterer Betrachtung auch mit hoheren Massen gerechnet werden.
Es entfallt zwar die Torsion des Rumpfes durch das Seitenleitwerk und die Biegung durch das
Hohenleitwerk, die Torsion im Fligel durch die beiden Tanks wird diesen Effekt jedoch
Uberkompensieren. Das MWE wiirde also auch bel diesem Konzept steigen. Der Schwerpunkt
ist im Vergleich zum Basismodell weit nach hinten verschoben und die Position der
Wasserstofftanks erschwert so die Einhatung des Heckfreiwinkels. Die zusétzlichen
Oberflachen der Tanks verursachen im Flugfall mehr Relbung und haben so eine Zunahme
des Widerstandes zur Folge. Die Umstréomung des Innenfliigels ist durch Triebwerk, Pylon
und die angeschlossenen Tanks erheblich gestért. Wie sich diese Tankkonfiguration auf die
Anstromung des Leitwerkes auswirkt, lasst sich nur schwer abschéatzen. Im Vergleich zum
Ausgangsflugzeug hat sich die aerodynamische Gite im Bereich hinter dem Fligel erheblich
verschlechtert. Das mit den Tanks kombinierte neue V-Leitwerkssystem ist in dieser Art noch
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Leitwerk ist nicht fir Verkehrsflugzeuge erprobt. In diesem Fall missten die Signale vom
Cockpit Uber die Fligel und durch die Tanks zu den Steuerfléachen des Leitwerks Ubertragen
werden. Im hinteren Rumpfdrittel ist mit derzeitigen Methoden keine Bodenabfertigung
maoglich. Die Notevakuierung ist in diesem Bereich ebenfalls nicht ausfihrbar (siehe Bild
3.43).

Problembereiche

Bild 3.43 Crp_2, Notevakuierung

333 Crp_3

Das untersuchte ,, Joined Wing"-Konzept bringt die fur diese Konfiguration kennzeichnenden
Vortelle mit sich. Dies sind zum einen die aerodynamischen Vorteile durch die erhebliche
Verringerung des induzierten Widerstandes, da das verbundene Tragfltigel system keine freien
Randwirbel erzeugt. Auf der anderen Seite soll das strukturelle Prinzip zu
Gewichtseinsparungen fuhren. Dadurch, dass sich die Tragfligel wie bei einem Fachwerk
gegenseitig stitzen, werden die Torsions- und Biegebelastungen im Verhdtnis zum
freitragenden einzelnen Fligel kleiner. In der Kombination mit den an den Fllgelspitzen
installierten Wasserstofftanks werden die Torsions- und Biegebelastungen insbesondere im
Innenfligelbereich nochmals verringert, da so auch die Tanks Tell der Fachwerksstruktur
sind.

Diesen Vorteilen stehen aber auch einige Schwachpunkte gegenlber. Die getrennte
Anlenkung von Fligel und Fahrwerk macht zusétzliche Krafteinleitungsspannte fir das
Fahrwerk nétig,was zu héheren Gewichten fuhrt. Auch das Tragflachenpaar wird zu einem
Anwachsen des MWE flhren. Die Konfiguration verfligt zwar Uber die gleiche Spannweite
und Gesamitfligelflache wie die Referenz, aber die beiden stark gepfeilten und zugespitzten
Fligel werden mit alen Sekundérstrukturen (Klappen, Ruder) mehr wiegen, als der
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entsprechende Flugel der TE 322. Da das Fahrwerk bei diesem Konzept direkt an Rumpf
angelenkt werden muss, l&sst sich nur eine verhdltnismaldig geringe Fahrwerksspur realisieren
und das obwohl das Kippverhalten durch die auf3enliegenden Tanks stark erhoht wird.

Um die Funktion der Notrutschen zu gewaéhrleisten, gibt es Randbedingungen, die deren
Anbringung beschrankt. Sie dirfen héchstens um 20 Grad gegeniiber der Tur gedreht sein.
Um dieses Problem zu vermeiden wurden die zweite und dritte Tir vom Typ C zu einer vom
Typ A zusammengelegt (siehe Bild 3.44). Das Sitzlayout musste entsprechend angepasst
werden (siehe Bild 3.45). Wie schon bei den ersten beiden Entwirfen ist auch bei der ,, Joined-
Wing“-Losung die Bodenabfertigung und die Notevakuierungssituation nicht
zufriedenstellend | Gsbar.

Problembereiche

.| |
Basis Variante
Bild 3.44 Crp_3, Notevakuierung
Taesase TG TeEs, arsste Tt

jerated to Type III
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Bild 3.45 Crp_3, angepasstes Sitzlayout
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334 Crp /4

Diese bisher am detailliertesten untersuchte Variante [M eussen 1993, Ropers 1992] zeigt im
Vergleich zur Basis kaum Besonderheiten, weil sie nur unwesentlich von ihr unterscheidet.
Dadurch, dass der Wasserstoff komplett in den Tanks oberhalb der Kabine untergebracht ist,
werden die Belastungen fur den Flugel erheblich steigen. Der Kraftstoff im Fllgeltank fallt
vollsténdig weg. AulRerdem wird das Rumpfgewicht durch die aufgesetzten Wasserstofftanks,
deren Befestigungsstrukturen und die Krafteinleitungen erhoht. Die Anordnung der Tanks
oberhalb des Rumpfes fuhrt aul3erdem zu einer komplizierten Kraftstoffversorgung der
Triebwerke. Isolierte Versorgungsleitungen mssten von den Tanks zu jedem Triebwerk
fuhren, ohne dass die Sicherheit der Kabine beeintrachtigt wird. Auf der anderen Seite gibt es
bei dieser Losung keinerlel Probleme mit Bodenabfertigung und Notevakuierung, weil der
Rumpf unveréndert vom Ausgangsmodell tbernommen werden kann (siehe Bild 3.46).

Bild 3.46 Crp_4, Notevakuierung

335 Crp 5

Das hier gewahlte Flugel-Konzept ermoglicht die vollstandige Einbettung der
Wasserstofftanks in den Tragfliigel. Der dabei entstandene Delta-Fllgel beinhaltet dann alle
Vortelle dieser Bauart. Die stark gepfeilte Flligelgeometrie l1&sst hohe Flugmachzahlen zu, die
grof3e Fugelflache ermoglicht eine Ausnutzung des Bodeneffektes und fihrt so zu kurzen
Rollstrecken. Gleichzeitig fuhrt die im Verhditnis zum bekannten Trapezfliigel grol3e
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Zuspitzung dazu, dass sich die Auftriebsverteilung in Richtung Innenfligel verlagert.
Hierdurch missen im Bereich des Aufenflligels geringere Belastungen aufgenommen werden
und eine leichtere spezifische Bauweise ist moglich.

Das Delta-Konzept bringt auf der anderen Seite auch Nachteile mit sich. Im Fall der
Wasserstofftankintegration im Fligel wird eine Anordnung des Hauptfahrwerkes erschwert,
bzw. ist nur auf Kosten des Tankvolumens moglich. Die Fahrwerksbeine miissen wesentlich
verlangert werden, um den seitlichen Neigungswinkel zu gewéhrleisten und die Konfiguration
wird hochbeinig. Da die Wasserstofftanks nur im Bereich des Innenflligels effizient integriert
werden konnen, bleibt bei diesem Konzept in den Tragflachen viel Volumen ungenutzt und
fuhrt zu einem Mehrgewicht. Die Bodenversorgungs- und Evakuierungssituation ist bei
diesem Entwurf dhnlich problematisch wie beim ,Joined-Wing“. Fir die Notevakuierung
wurden Rutschen an der Fligelvorderkante angebracht. Im Evakuierungsfall missten die
Passagiere dann vom Notausgang tber den Fligel, in dem sich die Tanks befinden, bis zu den
Rutschen gelangen (siehe Bild 3.47).

Bild 3.47 Crp_5, Notevakuierung
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336 Crp 7

Die betrachtete Hochdeckervariante ermdglicht die Unterbringung der Wasserstofftanks
oberhalb der Kabine im Flugelmitteltell. Der dem bendtigten Tankvolumen angepasste
Innenflligel besitzt dadurch jedoch eine grof3e Oberflache, wodurch der Reibungswiderstand
stark erhdht wird. AulRerdem verfugt der Innenfliigelbereich Uber so gut wie keine effektive
Pfeilung,so dass auch mit einem Anstieg des Wellenwiderstandes im Reiseflug zu rechnen ist.
Fir die Gewichtsbilanz werden auf3er den Tankgewichten und der entsprechenden
Verkleidungsstruktur keine Mehrgewichte im Fllgel erwartet. Dies ermdglicht die im Bereich
der grof3en Biegemomente ausreichende Bauhthe an der Flugelwurzel. Im Gegensatz zu den
meisten anderen alternativen Konfigurationen, bleibt bei dem Konzept des Hochdeckers, die
Bodenabfertigung und die Situation einer Notevakuierung weitgehend unberthrt (siehe Bild
3.48). Wie bel alen Hochdeckern kann in dieser Zusammensetzung die Notwasserung kritisch
werden. Hier sind jedoch umfangreichere Untersuchungen zu Schwimmlage, Eintauchtiefe
und zum Tirkonzept notwendig.

CENA R

Bild 3.48 Crp_7, Notevakuierung
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3.3.7 Zusammenfassende Bewertung der Konzepte

Im Folgenden wurden die Ergebnisse aler Detailbetrachtungen erfasst und zugeordnet.
Entsprechend der Aufgabe erhélt die Tabelle 3.1 dabel nur die aus konfigurativer Sicht
wichtigen priméren Punkte. Sekundérauswirkungen, wie erhohter Schubbedarf infolge
hoherer Gewichte oder Widerstande, wurden nicht aufgefuhrt.

Tabelle 3.1 Vor- und Nachteile der Konzeptentwurfe

Vortelle Nachteile
Crp_1 -+ Rumpf kann vom - Beeintr&chtigte

Basisflugzeug Ubernommen Bodenabfertigung (hinteres
werden Frachttor nicht zugénglich «
M assenentlastung flr den (Verschiebung des Frachttores
Tragfligel durch die am in den konischen Bereich nétig)
Fligel angebrachten Tanks - Freiwinkel am Limit
Sicherheit der Kabine - Problematische Aufhangung
gewéhrleistet, da Tanks am vom grof3en Strukturteil am
Fllgel positioniert Aulenfllgel

- Gefdhrdung der LH2-tanks bei

Schaufelbruch

Schwerpunkt vom Tank liegt
auf 25% MAC P
Torsionsbelastung fur den
Fligel z.B. bei Abfangmantver
Querschnittsflachen der Tanks
erhthen den Widerstand
Fligelaerodynamik durch die
Tanks gestort P evtl. grol3erer
Fllgel notig

Hoheres MWE durch grol3ere
Fllgelflache und angepasstes
Fahrwerk
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Fortsetzung Tabelle 3.1
Vortelle Nachteile
Crp_2 M assenentlastung fir den Problematische strukturelle

Flugel Anbindung vom Tank an den

Tanks sind mittragend Flige

P Gewichtsersparnis Heckfreiwinkel am Limit
Schwerpunkt weit nach hinten
verschoben
Querschnittsflachen der Tanks
erhthen den Widerstand
Neues L eitwerksystem
Im hinteren Rumpfdrittel: keine
Bodenabfertigung moglich;
problematische Notevakuierung
Hoheres MWE durch grol3ere
Fllgelflache und angepasstes
Fahrwerk
Fligelaerodynamik durch die
Tanks gestort

Crp_3 Aerodynamische Vorteile Schlechte Bodenabfertigung

durch weniger induzierten Problematische Notevakuierung

Widerstand Zusétzliche

Strukturelle Vorteile durch Krafteinleitungsspante fur das

Fachwerksanordnung der Fahrwerk nétig b

Tragflachen Gewichtserhéhung

Grof3erer Hebelarm b Getrennte Krafteinleitung von

kleinere Leitwerke Fligel und Fahrwerk

b Gewichtsersparnis b Gewichtserhthung

Massenentlastung fur den Hohe Strukturgewichte am

Fligel AuRenfliigel bei sehr geringer

Tankssind Teil der Fahrwerksspur

Fachwerksstruktur
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Fortsetzung Tabelle 3.1
Vorteile Nachteile

Crp 4 Wasserstoff Uber der Keine Entlastung des Fllgels,
Kabine P Sicherheit der stattdessen Belastung durch
Kabine gewahrleistet hoheres Rumpfgewicht.
Ahnlich zur Mehr Widerstand durch
Konventionellen grof3ere Querschnittsflache
Konfiguration Tank Uber dem Rumpf b
P problemlose Leitungen zu den Triebwerken
Bodenabfertigung und notig
Evakuierbarkeit
Einsparung von
Strukturgeweicht durch
Integration der Tanksin die
Rumpf struktur

Crp 5 Hohe Flugmachzahlen viel ungenutztes Volumen b
maoglich hohes Gewicht
Kurze Rollstrecken durch keine M &glichkeiten der
Bodeneffekt konventionellen Versorgung am
L eichtere Flugel struktur Boden; Moglichkeiten der
moglich Notevakuierung sehr beschrankt

Crp 7 Ahnlich zur GroRe Oberflachen b viel
Konventionellen Reibung
Konfiguration Innenfligel besitzt keine
P problemlose effektive Pfeilung P hoher
Bodenabfertigung und Wellenwiderstand
Evakuierbarkeit
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34 Konzeptauswahl

Um aus den untersuchten Konzepten eine fur die Verwendung von Wasserstoff optimale
Konfiguration entwickeln zu kénnen, wird zusammenfassend noch einmal die grundsétzliche
Machbarkeit betrachtet.

Die Entwirfe Crp_1, Crp 2, Crp_3 und Crp_5 erfillen zwar die Anforderungen, die der
Wasserstoffantrieb mit sich bringt, aber die Bodenabfertigung mit konventionellen Mitten und
die Notevakuierung sind in alen Konzepten nicht zufriedenstellend durchfiihrbar. Die
Konzepte CRP 4 wund Crp 7 erflllen nicht nur die konfigurationsvorgebenden
Randbedingungen des Wasserstoffantriebes, sondern gewahrleisten auch eine problemlose
Abfertigung und Evakuierung.

Eine Auswahl zwischen den beiden Konzepten ist schwierig, da Vor- und Nachteile bei
beiden, wenn auch unterschiedlich, ausgeglichen sind. Bel der Anordnung der
Wasserstofftanks tiber dem Rumpf wie bel der Variante Crp_4 ist mit einem verhdtnismaldig
hohen MWE zu rechnen, weil der Fligel wegen der fehlenden Massenentlastung stérker
beansprucht wird. Diese Variante berticksichtigt die konfigurationsbestimmenden Parameter
(erheblich vergrofRerter Kraftstoffvolumenbedarf) nur am Rande. Im Prinzip handelt es sich
um die bekannte Drachenkonfiguration mit zwei Ubereinander angeordneten Rimpfen. Ein
Rumpf fir die Nutzlast (druckbel liftet), den anderen fir den Kraftstoff (druckunbel liftet).

Bel dem Hochdeckerkonzept Crp_7 gehen die Anforderungen, die der Wasserstoffantrieb an
die Konfiguration stellt, wesentlich stérker in das Konzept ein. Der Uber dem Rumpf
angeordnete Fligel kann durch das vergrof3erte Volumen im Bereich des Innenfligels die
Tanks aufnehmen. Die dafir angepassten hohen relativen Profildicken und die grofsen
Oberflachen fuhren zu einen erhdhten Widerstéanden.

Eine Analyse der kritischen Auswirkungen ergab, dass eine Kombination der Konzepte Crp_4
und Crp_7 die gunstigsten Bedingungen bietet, um den besonderen Anforderungen des
Wasserstoffantriebes zu berlicksichtigen. Die Unterbringung von Kraftstofftanks im
Innenfltigel verringert die Belastungen fir die Tragfltigel. Das Hochdeckerkonzept ermdglicht
ein zusammenhangendes Kraftstoffsystem und die fir die grof3en Wurzel profilhéhen nétigen
Anlaufflachen kénnten zur Kraftstoffunterbringung mit genutzt werden (siehe Bild 3.49).
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Bild 3.49 Konzeptauswahl
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4  Konfigurationsentwicklung

Der auf den Vorentwurfsuntersuchungen aufbauende Neuentwurf orientiert sich dann
ebenfalls an den besonderen Randbedingungen des Wasserstoffantriebes und tbernimmt
detailliert die Anforderungen der konventionellen Basis TE 322 um eine bessere
Vergleichbarkeit zu gewahrleisten und den Marktanforderungen gerecht zu werden.

4.1 Rumpfauslegung

Wie die Analyse der bespiilten Oberflachen ergeben hat, erreichen alle wasserstoffbetriebenen
Konzepte deutlich hohere Werte als das Ausgangsmodell. Die oberhalb des Rumpfes
angeordneten Wasserstofftanks fiihren zu einer Anderung der Rumpfhohe und wirken sich so
direkt auf die kritische Machzahl und den Nullwiderstand aus. Der Schlankheitsgrad des
Rumpfes (I, /d,) wird durch die groere Rumpfhohe verringert, so dass die kritische

Machzahl sinkt. Der veranderte Querschnitt, bzw. der darauf basierende Anlaufkorper bewirkt
eine Anderung des Formfaktors und fiihrt zusammen mit der vergroRerten Oberflache zu einer
Zunahme des Nullwiderstandes. Um trotzdem eine geringe Bauhohe zu erreichen, wurde die
Aulenkontur der Kabine aus diesem Grund fur die Wasserstoffvariante abgeflacht (siehe Bild
4.1). Bereits bel der Gestaltung der Rumpftanks muss deshalb darauf geachtet werden
maoglichst geringe Zuwéchse an Oberfl&che zu bekommen. Darliber hinaus soll aber auch der
Kabinenkomfort der TE 322 beibehalten werden.

Bild 4.1 Rumpfquerschnitte im Vergleich
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Wenn man die aus der K onzeptentwicklung abgeschatzten 150m® Wasserstoff zu Grunde legt,
lasst sich der Rumpfquerschnitt in etwa abschéatzen. Mit der Bedingung, dass 2/3 des

Kraftstoffes Uber dem Rumpf untergebracht werden kann und 1/3 in dem angepassten
Tragflugel, ergibt sich der erforderliche Rumpfquerschnitt.

Im ersten Schritt wurde von einer 150mm starken Isolierung ausgegangen (siehe Bild 4.2,®).
Wiahrend im Flug nur ein WarmefluR von 50 W/m? angenommen werden muss, ist die
Bedingung 12 Stunden ohne zusétzliche Energieversorgung bel einem Warmeflul3 von ca. 4
W/m? ohne Gasverlust am Boden stehen zu konnen, dimensionierend. Um diese
Anforderungen an die Isolierung erfillen zu koénnen, werden die weitgehend unbekannte
Isolationstechniken , superinsulation® oder ,microspheres’ [Messer Griesheim 1992]
angewandt. In einem zweiten Schritt musste der Tankisolierung 50mm fir die aul3ere Struktur
zugerechnet (siehe Bild 4.2, @). Die im letzten Schritt reduzierte Hohe resultiert dann aus der
Anpassung an den Fliigel, da angestrebt war, dass der Tank nicht héher als die Fligelbox sein
sollte. Sie konnte also erst nach der Fllgelauslegung innerhalb des iterativen Entwurfsprozef3
angepasst (siehe Bild 4.2, @) werden.

Aussenkontur

Tank=-Quer-F L.

Bild 4.2 Rumpfquerschnitte und Tankintegration

Im Verlaufe des Entwurfsprozesses musste auf3erdem der Rumpf um zwei Meter verlangert
werden. Diese Verlangerung hatte mehrere Ursachen. So sollte die Krafteinleitung des
Seitenleitwerks vom Druckschott getrennt werden. Da der druckbelastete Tell des Rumpfes
verhdltnismallig weich und flexibel ist, kommt es im Bereich der Leitwerksanbindung zu
hohen Belastungen. Trennt man wie beim A380 die Krafteinleitung des Leitwerks von der
Struktur des Druckschottes, hat dies zwar eine Zunahme der Rumpfoberflache zur Folge,
bietet aber den Vortell einer definiert angepassten Kraftaufnahme im Heckbereich. Ein
weiterer Grund fur die Verlangerung des Rumpfes resultiert aus der Leitwerksauslegung.
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Hierbel stand die Stabilitdt im Vordergrund. Der Rumpf weist wegen der Uber der Kabine
positionierten Wasserstofftanks mehr Oberflache, aber auch mehr Seitenflache auf. AulRerdem
besitzt die untersuchte Konfiguration im Vergleich zur Basis wesentlich mehr Fllgelflache.
Um bel der Leitwerksauslegung diese Randbedingungen zu berticksichtigen, muss also
entweder die Leitwerksflache, oder deren Hebelarm vergrofiert werden.

Fur die Seitenstabilitét ist die Gierbewegung des Flugzeuges entscheidend. Dieser Bewegung
wirkt die Seitenleitwerksflache mit einem rickstellendem Moment (Muxstel) €ntgegen. Die
Betrachtung dieses Momentes zeigt, dass die zu erreichende Stabilitét linear von der
Leitwerksflache, aber quadratisch von dem Hebelarm abhangig ist.

M ricksell G xSs_w xb th *Cyp
M Ricksel ~ 4 XSS_W Wi >4h xb xlh *Cnp

Eine VergrofRerung des Hebelarmes ist also effektiver as eine Flachenvergrof3erung.

Eine Folge aus der Rumpfverlangerung ist die Moglichkeit das hinter dem Druckschott zur
Verfligung stehende Volumen zu nutzen. Im ersten Entwurfsschritt wurde die APU in den
Fahrwerksschacht gelegt. Diese Anordnung der APU ist bei Hochdeckerkonzepten nicht
ungewohnlich. Das verfligbare Volumen im Fahrwerksschacht wird so ebenfalls genutzt und
der Einfluss auf die Schwerpunktssituation ist neutral.

Die Rumpfverléangerung um zwel Meter hat aber auch eine Zunahme der Rumpfoberflache
und des Gewichtes zur Folge. Im Zusammenhang damit sowie mit der
T-Leitwerkskonfiguration war gegenuber dem Referenzflugzeug eine Verschiebung des
Tragfliigels um 0,7m nach hinten notwendig. Die Kabinenauslegung bleibt jedoch von dieser
Anderung des Flugzeughecks unberiihrt.
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Bild 4.4 Kabinenauslegung
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4.2  Flugelauslegung

Grundlage der Flugelausegung war, dass 1/3 des Kraftstoffes, also 50 m® flussiger

Wasserstoff, im Fligel untergebracht werden miissen. Das unterzubringende Volumen ist also
auch hier wieder dimensionierender Parameter fur den Fligel allerdings wegen der
konzentrierten Volumenforderung fur lokale Tanks in verénderter Form. Die hieraus zu
erwartende Fligelflache soll jedoch so klein wie mdglich gehalten werden, damit bei
angestrebten Flughthen akzeptable Gleitzahlen im Reiseflug erreicht werden kénnen (siehe
Bild 4.5).
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/ + 5000
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Bild 4.5 Gleitzahl und zugehoérige Flughdhe
in Abh&ngigkeit zum Auftriebsbeiwert

Um das geforderte Kraftstoffvolumen von 50m?3 im Fligel Uberhaupt erreichen zu kénnen und
dabei noch akzeptable Bauhthen fir die Fllgeltanks zu erhalten, kann die Fligelflache kaum
mit weniger als 230m? realisiert werden. Es muss also in Kauf genommen werden, dass fur
akzeptable Flughdhen von etwa 33000 bis 43000 ft die aerodynamische Leistungsfahigkeit
des Flugels nicht voll ausgeschopft werden kann. Einem Wechsal auf sehr grof3e Flughthen,
mit der volle Ausschépfung des aerodynamischen Potentials steht, wirde jedoch der erhohte
Schubbedarf und ein entsprechend héheres Triebwerksgewicht deutlich entgehen.

Fir die weitere Auslegung des Fligels werden die Hauptparameter wie Pfeilung, relative
Profildicke, Spannweite und Tiefenverteilung variiert.
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Fur die Variationen von Pfeilung und relativer Profildicke wurden mehrere Versionen bzgl.
Volumen und Bauhdhen untersucht. Hierfir wurde die Dickenverteilung einer typischen
Airbus Variante Uber Sensitivitdten fir Machzahlanderungen und Pfeilung skaliert Um das
geforderte Kraftstoffvolumen unterzubringen, gibt es dabei verschiedene Méglichkeiten den
Flugel anzupassen. Mit einer erhohten Pfeilung kann erreicht werden, dass bel gleicher
Reiseflugmachzahl grofere relative d.h. bei gegebenen Grundriss und Flache auch absolute
Profildicken méglich sind (siehe 4.6).
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Bild 4.6 Zusammenhang von Fligelpfeilung und relativer Profildicke

Eine stérkere Pfeilung des Fligels hat aber auch eine Zunahme des Fliigelgewichts zur Folge,
da grofere Torsionsmomente aufgenommen werden miissen (siehe Bild 4.7).
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Bild 4.7 Auswirkungen der Fligelpfeilung auf Tankvolumen und Fliigelgewicht
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Der Gewinn an Kraftstoffvolumen fur mehr Reichweite muss deshalb dem Verlust an
Reichweite durch die Gewichtszunahme gegenibergestellt werden. Die gunstigsten
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Bedingungen ergaben sich dann fur eine Pfeilung von j »5=30° (siehe Bild 4.8).
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Bild 4.8 Reichweite und Flugelgewicht im Verhaltnis zur Flugelpfeilung
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Die Variation der Spannweite wirkt sich nicht direkt auf das Volumen aus, jedoch werden die
erzielbaren Flugleistungen durch die Anderung von Gewicht und Aerodynamik deutlich
beeinflusst. Bei gleichen geometrischen Randbedingungen (Streckung, Zuspitzung,
Dickenverteilung) ermdglicht eine vergrofRerte Spannweite bessere Gleitzahlen (siehe Bild
4.9). Gunstigere Gleitzahlen, also bessere aerodynamische Eigenschaften, wirken sich direkt
auf den Kraftstoffverbrauch aus. Eine Vergrof3erung der Spannweite bedeutet jedoch wieder
eine Erhohung des Fligelgewichtes (siehe Bild 4.10) Wie paralel dazu durchgefiihrte
Leistungsrechnungen zeigen, ist zwar durch die VergroRerung der Spannweite die
Aerodynamik im Auslegungspunkt verbessert, der Vorteil im tatséchlich geflogenen Bereich
bei kleinen Auftriebsbeiwerten nimmt hingegen ab.

T 18,0
17,0 _
L/D 16,0 o —

15,0 / b=40m
14,0 //

13,0 /

12,0
0,2 0,2 0,3 0,3 0,4 0,4 0,5 0,5 0,6
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Bild 4.9 Gleitzahl und Auftriebsbeiwert bei verschiedenen Spannweiten

Die Gewichtszunahmen in Abangigkeit der Spannweite ist aus Bild 4.10 ersichtlich.
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Bild 4.10 Verhaltnis von Spannweite zu Fligelmasse
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Vergleicht man die Reichweitendnderung fur erhohtes Gewicht mit der fir verbesserte
Aerodynamik (siehe Bild 4.11), so zeigt sich, dass die Reichweitenverluste bel
Spannweitenerhdhung von den Verbesserungen durch die Aerodynamik nicht aufgewogen
werden. Fir den Entwurf wurde deshalb die Spannweite von b=40m gewahlt.
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Bild 4.11 Reichweitendanderung in Abhangigkeit zum Gewicht und
aerodynamischer Gite

Begonnen wurde zundchst mit einem einfachen Trapezfligel ohne Kink, der die
Anforderungen erfiillt. Im néchsten Schritt wurde versucht nur die Tiefe des Wurzelprofils so
Zu vergrof3ern, dass der bendtigte Kraftstoff bel moglichst kleiner Fliigelflache aufgenommen
wird. Erméglicht werden sollte dies durch einen Kink in Hohe der Triebwerksaufhangung
(40% der Spannweite). Begrenzend wirkte sich dann die minimal zuldssige Zuspitzung von
| min=0,17 aus (siehe Bild 4.12,B).

Die Holmlagen der Fltgelbox wurden auf 15% (V oderholmlage) und 75% (Hinterholmlage)
der Profiltiefe gelegt. Das Triebwerk ist bel 40% der Spannwelte positioniert. Die relative
Profiltiefe der Hinterkantenklappen wurde mit 18% angenommen, da aufgrund er
Uberproportional grofden Flugelflache der benttigte Zusatzauftrieb bei Start und Landung
entsprechend gering ist. Die V-Form von n=4° wurde fir diese Betrachtungen aus der
Statistik und entsprechend ausgefihrten Entwirfen Ubernommen (Bae 146, C17). Die
Verwindung des Fligels wurde von ausgefiihrten Airbus Varianten Gbernommen. In einem
spateren Entwurfsschritt misste hier die Verwindung der Profile so angepasst werden, dass
sich die fir die aerodynamische Abschatzung zugrunde gelegte elliptische Auftriebsverteilung
einstellt. Gegebenenfalls musste hier auch der Einstellwinkel des Flugels zum Rumpf so
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korrigiert werden, dass sich in allen Phasen des Reisefluges eine akzeptable Kabinenneigung
flr minimalen Widerstand ergibt.

Die betrachteten Fllgelvariationen sind in Bild 4.12 dargestellt.
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Bild 4.12 Fligelvariationen

Aufgrund der besten Abstimmung von Fligelgewicht zu verfigbarem Tankvolumen und
Aerodynamik wurde die Fliigelgeometrie (Bild 4.12,B) gewahit.
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4.3 Letwerksauslegung

Fur die Letwerksform waren ebenfalls verschiedene Parameter entscheidend. Das
Hohenleitwerk sollte so integriert werden, dass die Tankanordnung nicht beeintrachtigt wird.
Aullerdem sollte es nicht im direkten Abwindfeld des Tragfligels liegen, damit die
Stabiliserung und Steuerbarkeit ohne Probleme gewdhrleistet werden kann. Diese
Anforderungen an das Leitwerk haben dazu gefihrt, dass ein T-Leitwerk fir dieses Konzept
gewdahlt wurde.

Die Auslegung des Seitenleitwerks wurde mit einem bei der DA entwickeltem
Rechenverfahren [Lingnau 1999] durchgefiihrt. Hauptparameter sind dabei die Fliigelflache,
die einzelnen Hebelarme, der Triebwerksschub und der Leitwerkstyp (vertikale Position des
Hohenleitwerkes).

Die Geometrie des Seitenleitwerks wurde der T-Leitwerksform angepasst. Die Streckung
wurde von L te3»=1,6 auf eine fur T-Leitwerksformen bliche Streckung von L =1 gedndert,
um im oberen Bereich ausreichend Profiltiefe fir die Anlenkung es Hohenleitwerkes zu
erreichen. Die aus der Rumpfverlangerung resultierenden groferen Hebelarme und der
Endscheibeneffekt des T-Leitwerkes haben zur Folge, dass die Seitenleitwerksflache kleiner
werden kann. Die Stabilisierung (Schiebe-Rollmoment) des im Verhdltnis wesentlich
vergrof3erten Flugels, wirkt dem jedoch entgegen.

Das Rechenverfahren, das auch ,,ESDU* -Prinzipien” [ESDU 2000] mit einbezieht, wurden
zundchst an den bekannten Geometrien der TE 322 normiert (siehe Anhang D)
[Lingnau 1999].

Fur das Seitenleitwerk der resultierenden Konfiguration (LH2001) ergibt sich mit der
vorgegebenen Form eine minimal erforderliche Flache von S w=36,8m? (siehe Tabelle 4.1).
Nach der Bestimmung der Hohenleitwerksflache musste das Seitenleitwerk noch einmal
angepasst werden (HLW-Wurzeltiefe), wobei sich nach Abschluss der Iteration eine Fléche
von Sg w=36,8m? ergab.

Um die bel der Wasserstoffvariante gednderten Randbedingungen vollstandig aufzunehmen,
wurden die flugel spezifischen Werte (Sw, MAC und cana in die Berechnung mit einbezogen.
AulBerdem wurden die fur T-Leitwerkskonfigurationen typische Streckung von L g w=1 und
der vergrolRerte Hebelarm berticksichtigt (siehe Tabelle 4.1).
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Ermittlung der Seitenleitwerksflache fir T-Leitwerkskonzept

Giermoment (Triebwerksausfall) Momentenanteil
Triebwerksschub (IAE V 2530 - A5) Te 27194,70|Ibf KNm Flugzeuggewicht TOW 53000/ kg
Triebwerkshebelarm VE 6,735|m Momentenanteil Auftriebsbeiwert CAMAX 2,4
Triebwerkswiderstand  (stehendes Triebwerk) [Cp 0,0022] 4,09 |KNm Flughthe H 0of ft
Schiebegiermoment Flugel, Rumpf Momentenanteil Luftdichte rho 1,225|kg / m
Flugelflache S 233 m2 KNm Stalling Speed Vg 36,6|m/s
Spannweite Figgel b 39,65(m Faktor X = Viyc/ Vg[X 1,20
Schiebegier-Gradient Fliigel, Rumpf dCn/dB 0,084(1/rad Minimum Controll Speed VMmc 44,0|0m/s
Staudruck q 1184|N / m”
Schiebegiermoment SLW Low-Tail High-Tail Momentenanteil
Hebelarm AMC bis AMGs rs 19,511 20,811m Low-Tail |High-Tail Seitenleitwerksdaten Low-Tail High-Tail
Aerodynamic Mean Chord  (AMCwing Iy 6,96(m 0,00 0,00 |KNm Hohe sw (Spannweite)  |hspw 6,986| 6,324
Schwerpunktlage % AMC 40 Flugeltiefe (Spitze)s w I-|—Ip SLW 2,247 4,277
Seitenwindfaktor dB,y/ di 0,18 Flugeltiefe (Wurzel)s w IRoot SLW 6,414 8,371
Staudruckverhaltnis qsLw d 1 1 Zuspitzung spw | 0,350 0,511
Schiebegierbeiwer (dCy / dR)s w 3,917 3,578 Streckung s w L 1,61 1,00
Hebelarm % AMC bis AMG s %AMC 18,467 19,767|m
Dimensionierende Falle
Seitenrudergiermoment Momentenanteil Triebwerksausfall (3 / N): j
Seitenruderausschlag f(Ma) zeta 30 30[° Low-Tail |High-Tail Seitenboe VBOE 0,0lm/s
Ruderwirkungsgrad tau 0,5 0,5 -913,86 |-913,86 KNm Schiebewinkel B 0,0]°
Luftkraft-Angriffspunkt bei Ruderausschlag % AMC g w 65 65
Endscheibenfaktor Low-Tail 15 2 Erforderliche SLW-Flache
Schiebegierbeiwert (dCy / dR)s w 3,917 3,578
Aerodynamic Mean Chordsiw (AMC) ly Low-Tail 4,665 6,545|m
Hebelarm % AMC bis 60% AMGy 'S RUDER 20,33 22,38|m - ]ﬂlﬁﬁ@

Flugzeugspezifische Parameter

errechnete Werte

Nach Festlegung des Seitenleitwerksanschlusses an die Rumpfgeometrie ergab sich eine

Seitenleitwerksflache von Sg yw= 40mz2.

Fur die Abschétzung des konventionellen Hohenleitwerkes wurde auf die Volumenformel

[Scholz 1998] zurlickgegriffen, da zur genaueren Berechnung nicht ale Beiwerte zur
Verfligung standen. Ausgehend von der TE 322 mussten jedoch Korrekturen durchgefihrt
werden, da dem hocheffektiven Klappensystem am Fligel des Referenzflugzeuges
(Canax=2,75) bei der LH2001, bedingt durch die FligelgroRe, nur ein enfaches
Klappensystem gegenliber steht (canx<2,4). Die Wirksamkeit des Hohenleitwerkes kann also

entsprechend kleiner sein und damit bei gleichen Randbedingungen auch die Flache.
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Fur das Hohenleitwerkes der TE 322 Ubernommen ergibt sich zundchst der
L eitwerksvolumenbeiwert.

_ S, A, _ 425m*x20,37Tm _

C = 0,99
NTED g, Ty 170m? %6,31m -
mit: Salw Hohenleitwerksflache
lHiw Hebelarm des Hohenleitwerks
Sw Flugelflache
CMAC mittlere aerodynamische Fllgeltiefe

Mit diesem Letwerksvolumenbeiwert und einem Anpassungsfaktor ergibt sich die
Hohenleitwerksfl&che fur die Wasserstoffvariante.

Ca'max,LHZOOl — 214 —

KF = = =087
Ca'ma)(,TE 322 2’ 75
C x 2
- m WKE = 0,99:233m° x6,96m X087 = 548m2 »  55m?
L 25,5Mm —

Der zweite dimensionierende Fall, die Aussteuerung der Schwerpunktswanderung, ist in
jedem Fall unkritisch. Bezogen auf die mittlere Flugeltiefe ergibt sich fir den grof3en Fliigel
ein kleiner Schwerpunktbereich von 15% MAC. Die Zuspitzung des Hohenleitwerks von der
Basis Ubernommen. Die Hohenleitwerkspfeilung wurde der vergrof3erten Flugelpfeilung im
gleichen Verhdtnis zu der TE 322 angepasst.

) as(Hiw TER22) _ 30: =1071

] oswing.TE222) 28

Mit der mittleren Pfeilung des neuen Fligels ergibt sich die Hohenleitwerkspfeilung fir das
T-Leitwerk des Wasserstoffkonzeptes.

Doy = L0714 pung) =1,071X80° =32,14° »  33°
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4.4  Fahrwerksauslegung

Das Hochdeckerprinzip macht eine Anlenkung des Hauptfahrwerkes direkt am Rumpf nétig.
Das Bugfahrwerk wurde im Wesentlichen von der Referenz, der TE 322, Ubernommen. Aus
bekannten und realisierten Hochdeckerkonfigurationen wurden die geometrischen Grenzen
fur die Auslegung des Hauptfahrwerkes abgeleitet. Die BAe 146 diente als Beispiel fur die
Fahrwerksgeometrie (siehe Bild 4.13). Fur die Ermittlung der Fahrwerksspur wurde die
Verhaltnisse der LockheedC130 (siehe Bild 4.14) auf das Wasserstoffkonzept tibertragen.

Bild 4.13 Fahrwerksgeometrie der BAe 146 [BA 1990]
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Bild 4.14 Lockheed C 130 [Jane’s 2000-2001]

Grundlage fur die Rechnung war zunéchst das Fahwerk der A321. Im Hinblick auf ein
Familienkonzept und zu erwartende hdhere Gewichte gestreckter Varianten musste statt des
»Dua-Wheel“-Fahrwerkes fur die Hochdeckervariante en ,Boogie*-Hauptfahrwerk
vorgesehen werden. Aufgrund der Fligelpositionierung liegt der Gesamtschwerpunkt im
Vergleich zur Referenz relativ hoch. Zur Sicherstellung einer ausreichenden Kippstabilitét
resultiert dann aus den bereits erwdhnten Analogien ein relativ grof3e Spurweite. Dies macht
ein Auskragen des Anlenkpunktes fur das Hauptfahrwerkes Uber die Rumpfbreite hinaus
erforderlich. Hieraus ergibt sich also die Notwendigkeit von Zusatzstrukturen auf3erhalb des
Rumpfquerschnittes (siehe Bild 4.6). Daraus resultieren erneut Zusatzgewichte.

4700

Bild 4.15 Fahrwerksanordnung
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5  Schwerpunkt und Gewichtsanalyse

Um realistische Prognosen fir die Flugleistungen machen zu kénnen, missen die einzelnen
Massen der verschiedenen Flugzeugkomponenten ermittelt werden. Fir eine vom Standard
abweichende Konfigurationen wie die des untersuchten Wasserstoffkonzeptes, mussen diese
trotzdem von bereits ausgeftihrten Flugzeugen abgeleitet werden, um die Vergleichbarkeit
sicherzustellen. Dabei wurde soweit wie moglich auf vorhandene Ergebnisse zurtickgegriffen
bzw. wurden bel der DA bekannte Abhéngigkeiten verwendet. Die Tankstrukturen
einschliefdlich Wandstérken der Drucktanks und die zugehdrigen Isolierungen lief3en sich aus
vorangegangenen Untersuchungen des Wasserstoffantriebes [Messer Griesheim 1992]
abschéatzen. Die Forderung, dass das betankte Flugzeug 12 Stunden, ohne zusétzliche
Energieversorgung und ohne Gasverlust, am Boden stehen muss, wobei der Wéarmefluss nicht
mehr als 4 W/m? betragen darf, ist fur die Wandstérke der Isolierung mal3geblich. Fur die
Tankmasse incl. Isolierung ergab sich hieraus ein spezifischer Wert von M., =20 kg/m2.

Ausgangspunkt der Rumpfmassenermittiung waren die Strukturen der TE 322, die
entsprechend der sich auswirkenden neuen Tankkonfiguration (incl. Rumpfverlangerung /
geanderter TE 322-Oberschale) angepasst wurden. Zur besseren Ubersichtlichkeit wurden alle
Massen der Tanks vollstandig den Rumpfmassen zugeordnet und auf die einzelnen Sektionen
des Referenzflugzeuges wurden die Tankmassen aufgeteilt (siehe Tabelle 4.3)
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Tabelle 5.1 Rumpfmasse mit Tankstruktur

Fi Sirmcieral e fwel, LHZI Tanks
Section 11712 13 14 15 1d 17 13 1e0 19.1  TOTALE
Fetion Langth B000 42d T AE A1 3azol B EEDS e ) 3B |
P laps Langth G000 102aT 15 ERE fitry s i) J3604 TRl 3P il 1]
Skin Parwls [Ti)
Skin Parmis (A1) 4as £28 B43.50 WERF 52 BG4 1272,46 415 a7z ] 4107
Frames 231 82,08 121,59 SRS 11654 170 P 1402,71 6
Bulbhesds 52 140 1140 2z
WantDoors S, 20 3 ] 73
Star proasion 22 22 2
U Doors £3 1.3 167
Pox/Sardrs, Doors 22 15 136 133 Fiw
P Saraloore inst, an ] 168
Largn Doors 13 147 21
Cargn Doore: Instl S £4
Emargersy Doore
‘Wircshikd 132 132
‘Wircshild IrstL 145 145
W ek 1] 2% 1 = L] A 145
‘Wirekows Instl 2 2|
Aoor St s 126 2 121 &3 3 203 Ta
RAonf Panids Bd a3 &7 =] 42 104 44
Ehact. Bey Struct. 1B
Cargo Hokd Struct. L] 120 E3 117 g
MLG. 5 uppoit Strct. praacn]
HLG.Structirg 21B
Fimil Baam 211
Body. irg Fainng o[z =]
Paint 7 2 14 3 12 4 z 2
(LT EE 20 2 T 7
Esaiga Shde Box 13 13
Special SEnciums 414
FRaad 5uppcets 73 20
: z oS
L] A2 | FElA1e 1339,94 207146 [ 0e) 597 285
- TEHD - - 1563 58]
240 di a
)
1503

Anderungen gegeniiber der TE 322

Anmerkungen zur Tabelle 5.1

Arenerkng 1ir LHE Tanks mit lsdlatiore

hd | ALg cher Mageer Gnaghaim Lnters L hung
Cirpoplan Feasebilty Study Chapter 3,32 Seie 23 worden folgende Materislksnndaten srtnommen;
Microsph, Yarowm (MG
20 kgimi2

41

|Tar1k-F|.nH:gu attachments/ Rsirforcemants:
Raf waight: 2700kg bai 226 mi sk Diplarbait A300LH2
12 kgdmid

Tank-Farings, Panresia @ B, Frames:
BhgSm2

BellyFairing:
7 bgifmi2

“a fum dor Masser Gnashaim Urters uehung
Creoplan Faasabilty Study Chapter 3.32 Seta 7Hwurden folgende Matenalkenndaten arnommen:
Microsph. Vaoam W3 2kg/m? + g /m2 Tarkhila (B2 A-Bbachatnng)

4 kgfinz

*a Mitige Fpesaung durch stark pegrinnents Rumpfoberechale retativ oo AS20 Duerechinitt:
Arpaszung durch EzeseFormel engab Uhar Gesamtumtang +32% M chrgewichl:
Fakton 1:32 {nur fir den zlindrichen Tei)

*5 Mitige fnpassung durch stark gegrimmia Rumpfepanta rokativ oo A320 Querechnitt:
Argansung corch Staghohe (+208) argab Uber Besantumfang +14% Mahirgeeiche:
Fakban 1,14 {nur fur den sdindnichen Tai)
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Die fur die Ermittlung der Betreiberausriistung/ -ausstattung erforderlichen Angaben konnten
direkt vom Referenzflugzeug Ubernommen werden (siehe Tabelle 4.5), da die Kabine
unveradndert gelassen wurde und die Betriebsstoffe fur Triebwerke und APU sowie der
Restkraftstoff in gleicher Grof3enordnung sein werden.

Tabelle 5.2 Massenermittlung der ,Operator Items* [ATA 100, 1974]

Weight/Unit| Units|Weight [kg]| X-Pos| M Nose
Unusable Fuel 110 22000 2420000
Documents + Tool Kit Mid Cabin 19 22000 418000
Galley Structure & Fixed Equig Total 14 420 27929| 11730000
Passenger Seats Total 185 2272 120749 47131940
Emergency Equipment Total 4 455 19313| 8787200
Water & Fluids 1,2 185 232 14500| 3364000
Qil 63 17000| 1071000
Catering Total 185 1254 |31155| 39067800
Crew Total 8 727 14533| 10565500
Operator Items TOTAL 5552 |22436]124555440

Bel der Ubernommenen Kabinenausstattung ergibt sich eine Masse fir die ,, Operator Items*
von Mq,i=5552 kg

Die Fligelmasse wurde mit Hilfe eines DA-internen Vorentwurfsverfahren [Trahmer 1993]
abgeschéatzt werden. Abhangig von der Spannweite werden zundchst die Belastungen fir den
Fligel ermittelt. Ausgehend von den Fllgelbelastungen einer Airbus Variante wurden dafUr
die Ausgangsdaten der neuen Konfiguration in das Arbeitsblatt Ubertragen (siehe Tabelle 4.5).

Tabelle 5.3 Eingangsparameter fir das Flugelmassenarbeitsblatt
wireG wiEcHT TYPE: Ileisss: AIC |
Clekign Weights — T [N CAD (akan  CabculEed VT L cthoand
MTOW 90000 rmareng 160 50T beth cides &1
MzEw Ta000| cuts i o Z
gross woluma [cum) ook [oum]
Fusd 1E000 el aE,50 one dde 1412
e iing fua Ly e cutar L
Wineg fual G Fualtactor kaben [kfoum] %) | Epeaec e hE [kgicum
e fual capack 2213 rinar tank T 100 | 182 |
g arsa 23X AET 2Nk

AT Lk 3, 0 0 Engane+Fyan [k
Ity 0 Fur refn slipliscie Aufriabseriaig O eingaan i 1EF2
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Aus der vorgegebenen Geometrie und den ortlichen Belastungen fir die Tragflache
(Linienlasten, Moment-, Querkraft- und Langskraftbelastungen) lasst sich die Fligelmasse
Uber die Verhdtnisse an den einzelnen Teilen und Baugruppen ermitteln (siehe Tabelle 4.6).

Tabelle 5.4 Fligelmassenermittlung
WING WEIGHT TYPE: Neues A/C O. Bottger 8.3.01
A330-300 Neues A/C
MTOW 217000 90000
MZFW 169000 72000
Wing Area [m?] 361,6 233
Wing wheels 8 0
Total wheels 8 8
Area fwd of front spar 41,2
Area aft of rear spar 63
Slat area 0
Flap area 28
Spoiler area 5
Aileron area 52
Outboard Box Area [m2] 232 142,40

Fixed leading edge area
Fixed trailing edge area

Weight Parameter Parameter Weight

skin,stringer,joints 14003 9448 S panel longit. force * length 2209 3273
spars 2846 816 S spar shear force * length 303 1056
ribs 2346 58,1 Box Volume 14,1 571
pylon attachment 450 7782 Engine Weight 4662 270
u/c attachment 1580 217000 MTOW * wing/total wheels 0 0
tank sealing 250 165 tank area projection 164

TOTAL outboard 21475 5170
C/s

skin,stringer,joints 2802 2528 S panel longit. force * length 0 0
spars 678 2802 skin weight 0 0
root rib 996 8,54 Root Area”1.5 14,26 1663
ribs 383 47,8 Box Volume 0,0 0
wing / fus attachment 308 107872 MZFW-wing-engine 48181,935 138
tank sealing 97 29,7 tank area projection 0,0 0
TOTAL center section 5264 1801
TOTAL primary 26739 6971
Slats 38,5 0
Flaps 45,0 1260
Spoiler 20,0 100
Ailerons 35,0 182
MOVEABLES 1542
Fixed leading edge 33,0 1088
Fixed trailing edge 20,0 592
SECONDARY struct 8382 3222
TOTAL STRUCT 35121 10192

Daraus ergibt sich die Flligelmasse von Mggge = 10192 kg. Um dieses Ergebnis an den
angestrebten 2010-Standard anzupassen, wird eine durch neue Technologien zu erwartende
Gewichtreduktion von 7,5% zu berlicksichtigen.

M puga 2010 = 10192 kg »0,925 = 9428 kg

Zur Bestimmung der Leitwerksmassen wurden wieder auf die bekannten Daten der TE322
zurtickgegriffen.
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Neben der Flachenanpassung mussten dabei fir das Seitenleitwerk spezifisch hohere
Gewichte angesetzt werden, da die Kréfte vom Hohenleitwerk durch die Struktur des
Seitenleitwerks in den Rumpf eingel eitet werden missen. Fir die Leitwerksmassen ergibt sich
daraus M 4,, =833kgund M, =1043kg .

Die Fahrwerksmassen wurden Uber einen Vergleich mit ausgefthrten Flugzeugen dhnlicher
Dimensionen und Bauart bestimmt, wobei ein Anteil von 3,5 Prozent ermittelt wurde. Fir das
gesamte Fahrwerk ergab sich daraus M, =2914kg, wobei ale Werte mit dem

entsprechendem Technol ogiefaktor wieder an den Stand 2010 angepasst wurden.

Die komponentenweise Zusammenfassung aler Massen ermdglicht dann auch ene
Abschétzung der Schwerpunktssituation fir die Gesamtkonfiguration. Dazu wurden zunéchst
die Hebelarme der Schwerpunkte der A322-X1 bezogen auf die Rumpfmasse ermittelt (siehe
Bild 5.1) und auf die Dimensionen der Wasserstoffentwurfes tbertragen.

DESCRIPTION CG (m)
1 WING 23.825
2 FUSHLAGH 23,065
3 HOR. TAIL 46,125
4 VER. TAIL 45,450
5 LANDING GHAR 22,630
6 PYLONS 21,750
7 POWER UNIT 19,856
8 SYSTEMS 20,350
9 FURNISHING 21,133

,,,,,,

\ MAC 2905

Bild 5.1 Schwerpunkte der A322-X1
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Die resultierenden Momente bezogen auf die Rumpfnase und die Lage bezogen auf die
mittlere Fllgeltiefe fur den Entwurf der Wasserstoffvariante sind in der Tabelle 5.1
zusammengefasst. Auf dieser Basis lasst sich dann zundchst der Leergewichtsschwerpunkt

bestimmen.

Tabelle 5.5 Berechnung des Gesamtschwerpunktes
AfC=LH2
MAAC wing= 21952 0% MAC wing= 202115
MAC wing= BI62
REF A322-X1
COMONENT  |WEIGHT rel. position abs. position  |M nose % WAC
Wiing 9428 22718 2142E+08 260
Fuselage 13617 21793 2 968E+08 227
HTF 1043 48058 5012E+07 4000
YTF 833 43706 2 641E+07 23745
ML 308 5010 1528E+06 -2183
Wiling Gear = 0 0,000E+00 =290 3
CTR Gear 2590 24200 6 268E+07 5773
Fylon inner 870 21543 1.874E+07 191
Fylon outer ] 0 0 000E+00D -2903
Fowerpl. inner 9151 17635 1.614E+08 370
LHZ Tank F1 1175 12070 1418E+07 1169
LHZ Tank F2 2019 28809 S B1TE+DT 1235
LH2 Tank F3 870 41120 3 575E+07 3003
LH2 Tank Wing 2343 22400 5248E+07 314
0.000E+00 -2903
0,000E+00D -2903
Fowerpl. outer 0 0,000E+00 -2490 3
Systems ") 5130 18500 9491E+07 -Z24 6
Furnishing 3259 19115 6. 230E+07 157
TOTAL E2633 22032 1,160E+09 26,1
W Allowence 526 22032 1 160E+0T 261
ME 53159 [no. allowance 22032 1171E+09 26,1
Dp ltems 5GE2 22436 1,246E+08 320
TOTAL 58711 22070 1,296E+042 267
OWE 58711 |no margin 22070 1,296E+09 267
FPayload full payload 0 0,000E+00
s 58711 22070 1,296E+092 287
Duter tank 0,000E+00
total 58711 22070 1,296E+09 267
Inner tank 0,000E+00
total 28711 22070 1,296E+09 267
rear 50% ctr tank 0,000E+00D
TOTAL | 558711 22070 1,296E+042 287




Mit 26 Prozent bezogen auf MAC liegt der Schwerpunkt des Betriebsleergewichtes nach
einigen Iterationen (Flugelverschiebung um 0,7m nach hinten) dann im optimalen Bereich
(25% £ 3%).

CG SITUATION LH2

WEIGHT 1] 185 seats
90 — (Individual Tank Refuel)

Tail Tank
MTOW
85 1 AFT Fuselage Tank /
T MLW

80 +

WingTanks

75 1 FWD Tank

50% FWD/ 50% AFT Cargo (Pax baggage)

70 +

Limit

All Pax

/ OWE

MWE

65 +

60 +

55 +

50

15 20 25 30 35 40 45
% MAC

Bild 5.2 Schwerpunktssituation

Da die Schwerpunkte von Kabine (Passagiere und Fracht) und Tanks (Kraftstoff) anndhernd
mittig Uber diesem Gesamtschwerpunkt liegen ergeben sich auch beim Vorhandensein von
Teilmengen keine grof3en Schwerpunktswanderungen (Bild 5.2). Mit Grenzen von 20% bis
35% ist der Schwerpunktsbereich grof3ziigigbemessen und lasst viel Spielraum fir
asymmetrische Betreiberausstattungen.
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6 Familienkonzept

Entsprechend den Forderungen muss der Wasserstoffentwurf auch fur Weiterentwicklungen
geeignet sein, wobei insbesondere eine Groldenanpassung des Flugzeuges moglich sein muss
(siehe Bild 2.3).

6.1 Basisflugzeug

Bild 6.1 zeigt den resultierenden Entwurf . Die Tanks sind vollstéandig in Rumpf und Fltgel
integriert, wie sich insbesondere in den 3D-Solid Works-Darstellungen (siehe Bild 6.2 und
Bild 6.3) erkennen lasst. Die Heckansicht lasst auf3erdem die integrierte  Rumpf-
Leitwerksstruktur erkennen, die neben aerodynamischen Vortellen auch Raum fir eine
groRere Tankeinheit bietet. Dabei wurde davon ausgegangen, dass sich entsprechende
Strukturen mit modernen Bauweisen in Kohlefaserverbundwerkstoff (CFK) realisieren lassen.

Bild 6.1 Dreiseitenansicht LH2001-200
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Bild 6.2 LH2001 als 3D-Solid Works-Modell

Bild 6.3 LH2001 als 3D-Solid Works-Modell
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Die Lage, Grofe und Position der Tanks ist in Bild 6.4 zu erkennen. Bei der Formgebung
wurde bereits beachtet, dass sie as Druckbehdlter ausgebildet werden missen. Die Korper
berticksichtigen auferdem, dass der Aufwand fir die Isolierungen und die Wasserstoffmenge
ausgeglichen ist. Dieses Verhdtnisist nur fur die flachen Fllgeltanks unglinstig, insbesondere
am Ende im Bereich der Triebwerksaufhangung.

20 m3
18 m3
23 m3 “.. y ' o ——_-:-_ F
4 Gesamttankvolumen
" 18 m?

VTank = 160 m3

Bild 6.4 LH2001-200 Tankanordnung
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Trotz der einem Spindelrumpf dhnlichen Form l&sst sich aus dem Basisflugzeug (siehe Bild
6.5) eine Flugzeugfamilie entwickeln. Betrachtet wurde in diesem Zusammenhang jedoch nur

die verlangerte Variante.

Wie sich die Einschibe im Bereich konstanten Querschnitts vor und hinter dem Fllgel
realisieren lassen wird ebenfalls in Bild 6.5 gezeigt. Dabei erhoht sich die Passagierzahl von

Gestreckte Variante
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185 auf 218 im Zwei-Klassen-Layout (siehe Bild 6.6).

LH2 -200 =il
5 (] I
— [l |
+6%21 " +6%21”
(3200.4) (3200.4)
LH2 -300 K g
-] ] s [
A—[l I
Bild 6.5 LH2001 Familienkonzept
TYPE C TYPE C TYPE C TYPE C
73 x32" 73"x30" 60" %30" 73"x32"
deroted 1o Type III MIXED CLASS

Ir i B G GALLEY 14 TROLLEYS

A7 18838/ H3da; : N e &
e % | 33333339 B 48 UTE e oo, mpren
185 SEATS TOTAL
(EXIT LIMIT 200 SEATS)
P G e PR S
MIXED CLASS

¢ i, | R G GALLEY 16 TROLLEYS
m"’ j 8888 o i CEy i kﬂé.ﬂmr-sn 7
818933 b | 3 A8 I U e

218 SEATS TOTAL

(EXIT LIMIT 255 SEATS)

Bild 6.6 Kabinenauslegung fur Basis und gestreckte Version
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Im Gegensatz zu konventionellen Entwirfen bei denen der Kraftstoff ausschlief3dlich im Fliigel
untergebracht ist, kann bei der vorliegenden Konfiguration durch die Rumpftanks das
Kraftstoffvolumen ohne Probleme angepasst werden. Der Effekt heutiger Transportflugzeuge,
bei denen die grol3ere, gestreckte Variante weniger weit fliegt als die kleinere entféllt dadurch.
Erste Abschétzungen haben gezeigt, dass mit der verlangerten Variante, trotz hoherer
Gewichte und grofierem Widerstand weiter geflogen werden kann, als mit dem Basisflugzeug
[Schulz 2001]. Der reduzierte Heckfreiwinkel, sonst kritisch bei gestreckten Flugzeugen,
fuhrt dabei zu keinen Problemen, da der grofRe Flugel keinerlei Klappensysteme an der
Vorderkante benétigt, hohe Anstellwinkel bei Start und Landung also nicht berlicksichtigt
werden muissen.
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7 Flugleistungen und Wirtschaftlichkeit

7.1 Flugleistungen

Um fir das gewahlte Konzept die Realisierbarkeit der Anforderungen nachzuweisen, kénnen
sich die Leistungsnachrechnungen auf den Missionsteil beschrénken. Das Flugelkonzept, d.h.
der extrem grof3e Fligel, der bei niedrigen Flachenlasten operiert (siehe Tabelle 7.1),
garantiert die Erflllung aller Start und Landestreckenforderungen. Von vornherein konnte
deshalb bereits auf komplizierte Hochauftriebshilfen verzichtet werden. Klappen an der
Fllgelvorderkante entfallen ganz und fr die Hinterkantenklappen genligen einfache Systeme.

Tabelle 7.1 Hauptdaten und Charakteristika fir LH2001 und die Referenz

Flugzeughauptdaten TE322-200 LH2-200
Ref. Kerosin
Triehwerlk Typ PWwa000 RE253
SLST [klb] 31 43
Auzlegungsreichweite [ ] 4000 4000
aiize 2 Clags ME [nh] 155 155
Container ULD [nb] Biifn 64
Fligelflache [ tmf] 170 233
Gewichte: WT OW [t] a0 85.3
NLW [t] EF g4
MZFW [t] 7 g2
LIWE [t] 43 52.9
OWE (2CL, WE)[ 1] 44 58.5
mas Mutzlast [ t] 23 23
Eraftstoff Kapazitat [t] 31 1065
relattve Dichte [ kghm?® ] 203 71
Kennwerte:
achub/Gewicht [ Ibfilh ] 0.31 0.45
Fligelbelastung [ legim® | 530 E

Zur Ermittlung der Flugleistungen im Reiseflug werden dann neben Gewichten (siehe
Abschnitt 5) noch die aerodynamischen Daten und Triebwerkskennfelder benttigt.
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Bild 7.1 Flugel-Triebwerksabstimmung

Die Polare wurde direkt im Zusammenhang mit der Auswahl des Flugelkonzeptes ( siehe
Abschnitt 4) und dem Group of Sx-Verfahren [BA 1983] fur die vorhandene Geometrie
bestimmt. Wie Bild 7.1 zeigt, ist sie mit einem Gleitzahlmaximum von 17 nur wenig
schlechter als die des Referenzflugzeuges. Entscheidender Nachteil ist allerdings, dass der
Reiseflugbereich das Optimum nicht ausnutzt. Hier fihren die niedrigen Flachenbelastungen,
d.h. die niedrigen Auftriebsbeiwerte zu Nachteilen. Die Triebwerkskennfelder wurden von
einem far Technol ogiebetrachtungen im 250-Sitzer-Bereich  vorgesehenen
Triebwerksvorschlag Gbernommen und die Verbrauchswerte an den htheren Heizwert von
Wasserstoff angepasst. Vorausgesetzt wurde dabei, dass ale notwendigen Anderungen am
Triebwerk selbst ohne zusétzliche LeistungseinbuRen mdglich sind und auch nicht zu
wesentlich hoheren Gewichten fuhren. Die Hauptdaten sind in Tabelle 7.2 zusammengefasst.
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Tabelle 7.2 Triebwerkshauptdaten
(H=35000 ft, M=0,82, Zapfluftentnahme bericksichtigt)

Technologie 2010 TE322-200 LH2-200
Tricbwerk PW8000-Type | RB253-Type
Konfiguration Kerosin Wasserstoff
Nom. SLST Ibf 33000 42880
Fan-@ inch 75.8 85

BPR 11.3 10.2
OPR 40.4 40.4
Nom. Reise SFC 0.546 0.19
Ib/hr/lbs

Basis Gewicht kg 3751 4269

Die Verbrauchskurve fur den Reseflug (M=0,8, H=35000ft) ist ebenfals in Bild 7.1
dargestellt. Wie sich zeigt, wird dort im Betrieb fast das Minimum erreicht. Wahrend diese
Darstellung fir heutige Standardentwirfe zur Abstimmung von Fligeleigenschaften und
Triebwerksleistungen benutzt wird, zeigt sie hier wie weit man von den optimaen
Randbedingungen entfernt ist. Wie sich dies aus den Randbedingungen ergibt, wurde bereits
im Zusammenhang mit der Auswahl des Fliigelkonzeptes erlautert.

Fir die Flugleistungen wurde von der DA das Programm POP (Parametrisches-Optimierungs-
Programm) [MBB 1988] zur Verfigung gestellt. Ausgehend von der Aufgabenstellung und
den vorhandenen Eingabedaten konnen damit alle Leistungsrechnungen entweder direkt
(vorgegebene Mission eines bekannten Flugzeuges) oder iterativ (Nutzlast-Reichweiten-
Beziehungen einer neuen Konfiguration mit bekannten, oder angepassten Geometrien)
durchgefthrt werden. Der Ablauf erfolgt in diskreten Schritten, Steig- und Sinkflug in
Hohenschritten von 1000ft, Reiseflug in Streckenabschnitten von 25nm, wobei das
Konvergenzkriterium eine Genauigkeit von 25kg ist. Wenn die letzte Anderung im
Iterationsprozess darunter liegt, gilt der Zielwert als erreicht.

Innerhalb des Programms wurden dabei alle physikalischen Grenzwerte Uberprift und die
Ablaufe der Mission gegebenenfals korrigiert. Dazu gehtren u.a. Buffet-Limitierungen,
Schub-Limitierung und Hohenstaffelung.
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Mit diesem Programmsystem wurde sowohl die Auslegungsrechnungen durchgefiihrt als auch
die Nachrechnungen fur die typische Vergleichsmission. Die Auslegungssituation musste
dabel mehrfach durchlaufen werden, da die Anforderungen an das Tankvolumen mit den
daraus resultierenden Gewichts- und Widerstandséanderungen mehrfach angepasst werden
mussten.

Fur die betrachtete Basisversion mit Wasserstoffantrieb, LH 2001-200, ergaben sich
schliefdich die in Bild 7.2 dargestellten Beziehungen zwischen Nutzlast und Reichweite. Der
Vergleich mit der Referenz zeigt, dass beide Flugzeuge zwar den gleichen Auslegungspunkt
erreichen, sich in den Tendenzen aber erheblich voneinander unterscheiden. So beginnt die
Begrenzung der maximalen Nutzlast durch das maximale Startgewicht bei der Wasserstoff-
Variante bereits bei weniger als 1000nm, bel der Kerosin-Variante erst bei 2500 nm. Bei
reduzierter Nutzlast (gegeniber der Auslegungsmission) wirkt sich dann die enge
Volumenbegrenzung der Wasserstofftanks aus, die letztlich zu einer Reduzierung der
Uberfuhrungsreichweite (d.h. ohne Nutzlast) um mehr als 1000nm fiihrt. Bei gleichen
Auslegungsanforderungen ist aso die Flexibilitdt der Wasserstoff-Variante stark
eingeschrankt. Fir die Fluggesellschaften wirkt sich dies wesentlich bei im Einsatz
auftretenden Abweichungen von den Standardbedingungen aus.

Payload

k B
(kg) 25000 M=0.80, Domestic Reserves

TE322-200

20000 -

15000

10000 +

5000 4

Auslegungs- \
reichweite \
4000 nm \
0 Y
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Range (nm)

Bild 7.2 Nutzlast-Reichweiten-Diagramm

Insgesamt zeigt sich, dass bei der Verwendung von Wasserstoff die Gewichtsdnderungen tber
die gesamte Mission, bedingt durch die grof3ere Effektivitat (Heizwert) weltaus geringer sind
as be heutigen Flugzeugen. Da durch die zusdtzlich eingebauten Tankstrukturen das
Leergeweicht jedoch erheblich hoher ist, fliegt die Wasserstoff-Variante immer mit einem
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hoheren mittleren Fluggewicht. Insbesondere bei kurzen Strecken, bel denen die Steuerbarkeit
entscheidend ist, wirkt sich dies nachteilig aus.

Neben den Auslegungsbedingungen wurden mit POP auch die Blockkraftstoffe, die in die
Wirtschaftlichkeitsrechnungen eingehen fiir die typische Mission (1000nm) ermittelt.

7.2 Wirtschaftlichkeit

Die Beurteilung der Wirtschaftlichkeit von wasserstoffangetriebenen Flugzeugen erscheint in
diesem Zusammenhang zunéchst wenig sinnvoll. Wenn fur den Flugbetrieb kein Kerosin
mehr zur Verfligung steht, fehlt diese Alternative ganzlich und die Wirtschaftlichkeit kann nur
gegentber anderen, dann moglicherweise verflgbaren Antriebstechnologien verglichen
werden.

Trotz allem lohnt es sich den Ubergangsbereich aus heutiger Sicht zu betrachten. Unter der
Annahme, dass Erddl langsam knapper und Kerosin teurer wird, muss es einen Zeitpunkt
geben, ab dem sich die Verwendung von Wasserstoff bereits lohnt. Insbesondere dann, wenn
bei groRRerer Nachfrage (andere Transportsysteme) durch groflindustrielle Produktion von
Wasserstoff dessen Preis sinkt. Um diesen Zeitraum einzugrenzen wurde mit den
vorhandenen Ergebnissen (siehe Abschnitt 7.1) und einer vorhandenen Prognose (siehe Bild
7.3) [LH2|CRYOPLANE 1992] eine Variationsrechnung zu den Betriebskosten durchgefihrt.
Diese geht davon aus, dass ale infrastrukturellen Einrichtungen (Betankungs- und
Versorgungseinrichtungen) fir beide Kraftstoffsysteme nebeneinander vorhanden sind und
lediglich die Preise der jeweiligen Markt- und Versorgungssituation angepasst werden
muissen.

12

m /
/
— /

LH2
2 __——/

2000 2010 2020 2030 2040 2050 2060 2070 2080

Treibstoff-Kosten-Verhaltnis bei gleichem Energie-Inhalt

Year

Bild 7.3 Kraftstoffkostenprognose [LH2|CRYOPLANE 1992]
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Fur diese Rechnungen wurde das Al-Betriebskostenmodell [Al 1995] verwendet. Erfasst
werden darin alle wesentlichen Kostenanteile, die im Betrieb des Flugzeuges anfallen. Hierzu
gehoren Trebstoff, Gebihren und Personal. Darlber hinaus sind auch Anteile fir
Abschreibung (Anschaffungskosten), Versicherung und Wartung enthal ten.

Berticksichtigt wird fur die Vergleichsmission die Standardkabinenkonfiguration mit 185
Passagieren und der entsprechende Kraftstoff fur 1000nm ( siehe Tabelle 7.2). Die Preise,
sowohl fur das Gesamtflugzeug als auch fur das Triebwerk, wurden nach DA-internen
Verfahren [Prenzel/Schulz 1995] bestimmt. Marktpreise wurden bewusst nicht verwendet,
die bei gleicher Auslegung auch zu gleichen Preisen gefihrt hadtten. Mit Hilfe dieses
Verfahrens und mit Gewichts- bzw. Schubabhéngigkeiten soll hier der Mehraufwand fr den
Wasserstoffantrieb berticksichtigt werden. Diesen Mehraufwand werden Kaufer dann auch
bereit sein zu bezahlen. Er verschiebt allerdings den Umschlagpunkt, d.h. das Jahr, ab dem
sich ein Wasserstoffgetriebenes Flugzeug lohnen wiirde.

Tabelle 7.3 Hauptdaten zur Betriebskostenrechnung
TE322-200 LH2-200
Triebwerk PW8000 Typ RR253 Typ
Passagiere [Anzahl] 185 185
Design Reichweite [nm] 4000 4000
MTOW [1] 90000 85300
SLST [kib] 31000 43000
Anzahl Kabinenpersonal
(Durchschnitt pro Jahr)) 4.6 4.6
Triebwerkspreis [Mio$] 6.29 7.6
Flugzeugpreis [Mio%] 47.12 59.23
Rel. Blockkraftstoffverbrauch [%0] Basis -56.2
Kraftstoffpreis [USgallon]/ Rel. DOC [%] Kerosin ~ / Rel. DOC Wasserstoff / Rel. DOC
Jahr: 2000 0.8% / Basis 143% /| +137%
2020 6.0$ / Bass 136% / +98%
2030 24%$ | Basis 114$/ +58%
2040 34%$ |/ Bass 100$/ +28%
2050 48% /| Bass 089%/ +2%
2060 72%$ | Bass 086% / -21%
2070 88% / Basis 086% / -30%
2080 12.0$ / Basis 0.86$/ -40%
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Die Ergebnisse der Rechnungen (ohne Iterationseinfluss, bezogen auf das Jahr 2000) zeigen,
dass die reinen Kraftstoffkosten fir die Vergleichsmission mit Wasserstoff heute noch um
800 Prozent Uber denen mit Kerosin liegen (Bild 7.4), sich die Tendenz ab Mitte dieses
Jahrhunderts jedoch umgekehrt. Bei Fortsetzung dieser Entwicklung wirde sich dann am
Ende des Jahrhunderts die umgekehrte Situation ergeben.

25000

20000

15000

Kraftstoffkosten
[Dollar/Trip]

\ LH2-200
10000 \\

TE322-200

5000

2000 2020 2040 2060 2080
Jahr

Bild 7.4 Kraftstoffkosten fiir 1000nm

Bei den vollstdndigen Betriebskosten ist der Unterschied augenblicklich mit 150 Prozent zwar
erheblich geringer (kleiner Kraftstoffkostenanteil bei der betrachteten Mission), der
Umschlagpunkt verschiebt sich aber nur unwesentlich zu héheren Jahreszahlen (siehe

Bild 7.5)
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Bild 7.5 Gesamtbetriebskosten fir 2000nm
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Legt man die heute Ublichen Zeitrdume zugrunde, musste also etwa 2040 mit den
Entwicklungsarbeiten eines entsprechenden wasserstoffgetriebenen Flugzeuges begonnen
werden. Mit Vorentwicklung und erweiterten Grundlagenarbeiten aber bereitsin den nachsten

20 Jahren.
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8 Zusammenfassung

Die Ausgangssituation fur ein zukinftiges Mittel streckenflugzeug im 200-Sitzer-Bereich wird
sich gegenlber heute verfligbaren Derivativen in verschiedener Hinsicht éndern. So fordert
der Markt bereits fur die ndhere Zukunft, dass in dieser Kategorie Reichweiten von 4000nm
erreicht werden. Daneben ist erkennbar, dass bei sich verknappenden Ressourcen fir
Treibstoffe alternative Ldsungen angeboten werden miissen.

Die vorliegende Arbeit zeigt, welche Moglichkeiten, unter der Verwendung von Wasserstoff,
fUr ein entsprechendes Flugzeug denkbar sind und welche Konfiguration sich daraus ergeben
kann. Bel der Losung mussten zwei Extreme umgesetzt werden. Zum einen die hohe
Reichweitenforderung, zum anderen der aternative Kraftstoff, der ein mehrfaches an
Volumen erfordert. Obwohl zundchst erwartet worden war, dass zur Erflllung der
Forderungen ein vollig neuartiges Gesamtkonzept notwendig wird, ist das Ergebnis @uf3erlich
wieder eine konventionelle Konfiguration (siehe Bild 8.1), wie sie fur andere Aufgaben
(Lastentransport, militarische Aufgaben) Uberall im Einsatz ist. Dass sich hinter dieser
Fassade doch ein verandertes Konzept versteckt, ist erst auf den zweiten Blick sichtbar. Zwar
ist auch die Kombination aus Fligel- und Rumpftanks nicht ungewohnlich, undblich jedoch
die Lage und Volumenverteilung.

Bild 8.1 LH2001 Gesamtansicht als 3D-,Solid Works“-Modell
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Trotzdem unterscheiden sich die Ergebnisse in einigen Punkten erheblich von denen heutiger
Flugzeuge und weisen ungewdhnliche Charakteristika auf. So bewirkt ein hherer Widerstand
nur vergleichsweise unwesentlich hoéhere Verbréuche, wahrend ein geringfigig hoheres
Gewicht bereits zu erheblichen Reichweiteneinbuf3en fuhrt (siehe Bild 7.2). Das Medium
Wasserstoff als Energietrager fuhrt aso zu widerstandsunempfindlicheren, aber
gewichtssensitiven Flugzeugen.

Wie die Betrachtungen zur Wirtschaftlichkeit zeigen, ist aber eine Redlisierung unter der
heute absehbaren Entwicklung der Randbedingungen nur langfristig denkbar. Sollten sich
diese Randbedingungen jedoch andern, z.B. durch die Besteuerung von herkdmmlichen
Kraftstoff (CO,-Steuer), konnen daraus mittel- oder kurzfristige Realisierungschancen und
-notwendigkeiten werden.
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DESIGN STANDARDS

FOR

MEDIUM RANGE
COMMERCIAL TRANSPORTS

This document is a reference document defining individual standards for a specific family of aircraft.
In early design stages not all of the items have to be addressed, but all have to be kept in mind.
Numbering and document structure is accordance with Al (ACE) index system for Conceptual Design.

Page 1 of 10
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1 INTRODUCTION

1.1 Purpose of the Document

The design standards are chosen for consistency of all comparable designs.
Once the design is achieved, specific checks can be performed using specific airlines evaluation
rules or more global aircraft evaluation guidelines if needed.

1.2 Conventions

"Medium Range" in general refers to
e Passenger numbers for two class Layouts and
e ranges from 3000 nm to 5500 nm
All rules are based on DA’s best knowledge of standards for the near future

1.3 Glossary tbd

1.4 Acronyms

A/C Aircraft

ACN Aircraft Classification Number
AEA Association of European Airlines
BTU British Thermal Unit

CAS Calibrated Air Speed

CG Centre of Gravity

FAR Federal Aviation Regulations

FC First Class

ISA International Standard Atmosphere
JAR Joint Aviation Requirements

LD load device

L/D lift versus drag

MLW  Maximum Landing Weight
MMO  Maximum Operating Mach Nb.
MRW  Maximum Ramp Weight
MTOW Maximum Take-off Weight
MWE  Manufacturer's Weight Empty
MZFW  Maximum Zero Fuel Weight
nb Number

n.a. not applicable

OPls  Operator Items

OWE  Operating Weight Empty

PASS  Passenger

PCN Pavement Classification Number
SFC Specific Fuel Consumption

SL Sea Level

SPP Standard Passenger Payload
STD Standard

thd to be determined

VMO  Maximum Operating Speed
YC Economy Class

Page 2 of 10
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2 OBJECTIVES

2.1 Category
Type/Scope

2.2 Family

2.3 Fundamentals

Basis
Technology Level

2.4 Timing

Development/Service Period

114

commercial aircraft
appr. 200 seats, medium range

nominal range of all family members to be achieved
without extra (auxiliary) tanks

1990 in service standard
2010 design standard
defined improvements vs 1990

aerodynamics L/D 4%  better
weights MWE 7.5% better
engines SFC 10% better

beyond scope of study

Page 3 of 10
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3 ENGINEERING

3.1 Concept as for conventional configurations

3.2 Payload and Crew

3.2.1 Crew
Flight Crew
Ergonomics standardized for 90% US male 2010
Seating/Crew Rest standard 2 crew cockpit, no rest facilities
Cabin Crew
Type / Position special attendant seats only, location near doors
Attendants and Rest Facilities (no extra rest facilities)

3.2.2 Passenger

Ergonomics standardized for 95% US male 2010

Seating accommodation FC YC HD
seat Pitch 36" 32" 30”
seat Depth 27.5" 26" 25”
seat Recline 7" 5" 5”
leg Room 22" 20" 20”

3.2.3 Onboard Services

Passenger Service Infrastructure

Stowage FC only 27 x24” per pax
Attendant seats wall mounted 18" x 18” (18” x 5” folded up)
Lavatories 36.6” x 45.7” (or equiv. floor area)
Catering basic trolley 12.7” x 31.7” (28 meals)
std. galleys G1 154" x 34”7

G2 28.1" x 34”7

G3 40.8” x 34”

G4 53.5” x 34”

Lavatory Fluid and Waste Tanks
Water for Galleys and Toilets: tanks equiv space for 1.2 kg/pax

Page 4 of 10
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3.2.4 Comfort Specifications
Head clearance
Seats’ Width

Luggage (for Hatracks)

3.2.5 Cargo
Volume/Capacity/Devices

3.3 Fuel

Standard Properties
Density for performance
Heating Value

3.4 Geometry

3.5 Flight Physics
3.6 Structures
3.7 Systems

3.8 Propulsion

3.9 Weights
3.9.1 Design Weight Definitions

Manufacturers Weight Empty MWE
Maximum Zero Fuel Weight MZFW

Maximum Landing Weight MLW
Maximum Take-off Weight ~ MTOW

Maximum Ramp Weight MRW

Standard Passenger Weight
Standard Payload SPP
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FC YC/HD
> 5" 17
double 54" 41.5"
single 27" 22"
triple - 62"
std roll-on
baggage size 22x8.7”
containerized 85% volume at 160 kg/m?®
bulk 50% volume at 160 kg/m?3
kerosene hydrogen
803 kg/m3 71 kg/m?3
18600 Btu/Ib 52000 Btu/Ib

conventional configuration only
see technology standard (2.3.2)
matching with technology standards
matching with technology standards

see technology standard (2.3.2)

sum of all aircraft components excluding operator items
(with margins if applicable)

sum of OWE and
max. payload (pass and volume limited cargo, 3.2.5)

sum of MZFW and reserve fuel for design mission
take-off weight with fuel for the design range mission
at nominal OWE with SPP

sum of MTOW and fuel required for engine start up
and 7 minutes taxiing

sum of passenger weight and luggage,

sum of standard passenger weight
(for standard cabin layout)

Page 5 of 10
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3.9.2 Operational Weight Definitions

Operating Weight Empty OWE  sum of manufacturers weight empty,
customer allowance and operator items weight
Allowance for Customer Changes 1.0 % of MWE
Operator items weight OPIs
Fluids
Oil for Engines nb. engines - thrust/1000
Unusable Fuel kerosene 0.3% of max. fuel capacity
hydrogene 10% of max. fuel capacity
Water for Galleys & Lavatories 1.2 kg/pax
Galley
Structure 20  kg/half size trolley
30  kg/full size trolley
Fixed Equipment FC YC/HD
1.5 0.4 (kg/pax)
Catering 15 6 (kg/pax)
Pass. Seats
incl. Life Vests 32 14 (kg/seat)
Loading Devices
Container LD3 - 46W 65 kg/unit
Standard Equipment
A/C Documents 19 kg

Emergency Equipment

a/c dependent + pass dependent + slide(raft)

Aircraft dependent 15 kg/aircraft

Passenger dependent 0.3 kg/passenger

Slide Rafts

Door Type A 18  kg/(m door sill height)
Type B 15 kg/(m door sill height)
Type C/I 12 kg/(m door sill height)
Type llI 9  kg/(m door sill height)
Crew
including Baggage 90.7 kg/member
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3.9.3 Weight Break Down
Components according to DA std weight breakdown

(Structure, Powerplants, Systems,
Furnishing with main subchapters)

3.9.4 Centre of Gravity
Operational CG-Range

(Conditions for Derivation)
Critical /Extreme Loading Cases  thd

4 INDUSTRIAL ASPECTS

4.1 Commonality family concept based on identical major components
4.2 Assembly appropriate build up for family concept

4.3 Transportation n.a.

4.4 Manufacturing n.a.

4.5 Planning n.a.
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5 OPERATION

5.1 Speed Definitions

Speed for Performance

Speeds for Weight Derivation

5.2 Flight Performance
5.2.1 Payload Range

Mission Profile
Engine start up
Taxi-out
Take off & initial climb

Climb

Cruise

Descent

Approach & landing
Taxi in
En Route Conditions
Definition of block distance

Restrictions/Limitations
Speed
Min climb rate at cruise
Max. cabin rate of descent
Reserves
En route allowance
Overshoot
Diversion
Climb
Cruise
Descent

Second Approach & Landing
5.2.2 Profile (Climb and Descent)

119

design cruise speed
max. operating speed (MMO, VMO)

from engine start to engine shut down
fixed fuel value (typically equivalent of 2 min taxi)
7 min

from SL to 1500 ft altitude,
acceleration to 250 kt CAS

250 kt CAS below 10 000 ft

300 kt CAS up to cruise mach above 10 000ft
cruise mach, optimum step cruise (2000 ft steps)
cruise mach up to 300 kt CAS

250 kt CAS below 10 000 ft

5 min

5 min

ISA, no wind

sum of take-off, climb-out, climb, cruise, descent
approach and landing distances

250 kts CAS below 10 000 ft,
300 ft/min

300 ft/min

FAR domestic

45 min (end of cruise altitude)
80 % take off fuel

200 nm

minimum fuel
at 25 000 ft, M 0.65
minimum fuel

5 min

see mission profile
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5.2.3 Altitude
Initial Cruise Altitude defined by
min climb capability
5.2.4 Failure Cases
One Engine Out Ceiling defined by
Percentage of Take off weight
Engine thrust rating
Ambient temperature

min climb capability

5.3 Field Performance

Field Length Definition

5.4 Ground Operations

5.4.1 Emergency Cases
Standard Failure Cases
Standard Procedures

5.4.2 Servicing

Procedures

Vehicles

Clearances
5.4.3 Manoeuvering

5.4.4 Community Noise
5.4.5 Pavement Strength
Calculation Method

6 MAINTAINABILITY ASPECTS
6.1 Assumptions
6.2 Constraints

6.3 Reliability

120

300 ft/min

97 % of MTOW
max. continuous
ISA

300 ft/min

FAR balanced field length

engine burst (fan blade or turbine disk)
emergency evacuation (ground/water)

Standard dis-/embarkment conditions
for turn-round time calculations

standard airport vehicles

min. 0.5 m between vehicles,
min. 1.0 m between vehicles and aircraft components

standard procedures
(see airport planning characteristics)

beyond scope of study

current ACN standard
MWE, most adverse CG position

beyond scope of study
beyond scope of study

beyond scope of study
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7.1

7.2
7.2.1

7.2.2

7.2.3

8.1

8.2

- AIRBUS

BUSINESS ASPECTS

Cost

Economic conditions

Economics

Prices (Study Prices)
Fuel
Aircraft

Engine
Direct Operating Cost
Economic conditions
Rules for Evaluation
Typical block distance
Utilization

trips/year
Maintenance cost
Customer Value
Methods to qualify Attractivity
Operator Viability Derivation
Total operating costs

REGULATIONS

Certification

Extras to Regulations

Operation

Exeptions from given rules

121

reference 2010

sensitivity analysis

parametric, on basis of weight (OWE)
or passengers and range (tbd)

parametric based on thrust and sfc
according to reference year
AEA method

2000 nm

850
included in DOC method

DA added value method
DA-method for Customer Cash flow
DA-TOC-method

to be specified as a result from current/parallel studies

to be specified as a result from current/parallel studies
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PDESIGN REQUIREMENTS

FOR

MEDIUM RANGE
COMMERCIAL TRANSPORTS

This document is a reference document specifying general requirements for a family of aircraft. In
early design phases not all of the items have to be defined in detail, but they all have to be kept in mind.
Numbering and document structure is accordance with Al (ACE) index system for Conceptual Design.
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1 INTRODUCTION

1.1 Purpose of the Document

The purpose of these Requirements is to establish a common basis for the definition of a new
Medium Range aircraft family. The document lists the essential requirements for the conceptual
design phase.

1.2 Conventions

"Medium Range" as a general term refers to
e Passenger numbers for Two Class Layouts and
e ranges from 3000 nm to 5500 nm
All rules are based on DA’s best knowledge of requirements for the near future

1.3  Glossary tbd

1.4  Acronyms

ACN Aircraft Classification Number
CAS Calibrated Air Speed

DOC Direct Operating Cost

FAR Federal Aviation Regulations
FC First Class

ISA International Standard Atmosphere
JAR Joint Aviation Requirements
LD load device

MTOW Maximum Take-off Weight
MWE  Manufacturer's Weight Empty
MZFW  Maximum Zero Fuel Weight
nb Number

n.a. not applicable

OASPL Overall Sound Pressure Level
PASS  Passenger

PCN Pavement Classification Number
SIL Sound Interference Level
SPP Standard Passenger Payload
STD Standard

thd to be determined

VMO  Maximum Operating Speed
YC Economy Class

Page 2 of 7
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2 OBJECTIVES

2.1 Category
Type/Scope

2.2 Family
Envelope/Derivatives
Basic Aircraft

Stretched Version

Stretched Version Developed

(Short-Range Variant

Development Potential

2.3 Fundamentals

24 Timing

Sequence

125

commercial aircraft
appr. 200 seats, medium range

passenger transport only

= min 180 seats/min 4000 nm
defining basic engine size and thrust

= + 20 % seats/min 3300 nm
thrust increment by throttle-push
= + 20 % seats/min 4000 nm

defining basic wing size
growth version, developed MTOW
required thrust by throttle-push

= basic version, range reduced to 3300 nm
same structure, reduced MTOW
Engine throttle-back thrust)

Tank capacity of all variants should permit
110% of design range at reduced payload

not beyond given envelope

standards (see document) must be met

first step
basis (appr. 180 pass/4000nm)

second step
stretched version (+ 20 % pass/resulting range)

third step

stretched version developed (range recovery, 4000nm)

optional (whenever needed)
basic version for reduced range

Page 3 of 7



EADS

3.1

3.2
3.2.1

3.2.2

3.2.3

3.2.4

3.2.5

3.3

l

AIRBUS

ENGINEERING

Concept

Payload and Crew

Crew

Flight Crew
Seats

Rest Area

Cabin Crew

Seats
Rest area

Passenger
Capacity
Class Distribution

Onboard Services

Passenger Service Infrastructure
Lavatories
Catering

Comfort Specifications

Hatracks

Volume

Interior Noise

Pressurization
Cargo
Load Devices

Fuel

Versatility /Type

126

conventional configurations only

flight crew 2
observer 1
none

FC YC HD
pass/attendant 10 50 50
nb. of bunks none none 50
total 185 seats
class FC YC
split 7-9 % Remainder

FC YC HD
pass/lavatory 10 50 70
meals/pass 7 1.7 1.4

size sufficient for std roll on baggage

OASPL < 80 dB(A)

SIL <70dB

press. diff. 8.131b/in? (560 hPa)

nb. LD3-46W > 10 (space provision only)
reference Kerosene only

alternatives Hydrogen only
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3.4.1

3.4.2

3.5

3.6

3.7

3.8

3.9

3.9.1

3.9.2

4.1

4.2

4.3

4.4

4.5

i

AIRBUS

Geometry

Arrangement

General Arrangement
Components

Fuselage (doors)

Flight Physics
Handling Qualities

Structures
Systems

Propulsion
Minimum Nb
Weights

Design Weight
Design Payload (SPP)
Operational

Standard Passenger (for SPP)

INDUSTRIAL ASPECTS

Commonality

Assembly
Transportation
Manufacturing

Planning

127

54m x 54m airport box to be observed

to be determined by HD Layout and accessibility

equal or better than existing aircraft (e.g. A320)

according to regulations

according to regulations

2 engines

passengers and luggage only (without cargo)

90.7 kg
(passenger 75.0 kg
luggage 15.7 kg)

family concept to be carried out
by barrel lengthening and reinforcements only

family concept to be considered
n.a.
n.a.

n.a.
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5 OPERATION

5.1  Speed Definitions

5.1.1 Speeds for Performance

Cruise Speed 0.80 mach
Approach Speed < 135 kts
5.1.2 Speeds for Weight Derivation
Max operating 0.84 mach
350 kts (CAS)

5.2  Flight Performance

5.2.1 Design Payload/Range
Basic A/C 185 pass / 4000 nm
Tank capacity should permit
110% of design range at reduced payload

5.2.2 Profile n.a.
5.2.3 Altitude
Max Operating 41000 ft

5.2.4 Failure Cases
One Engine Out Ceiling (97 % MTOW, ISA) 16 000 ft
5.2.5 Emissions
Community Noise - 30 EPN dB (cumulative)
refative to ICAO annex 16 chapter 3

5.3 Field Performance

Field Lengths
Take Off /Landing < 7 000 ft

5.4  Ground Operations

Emergency to be specified as a result from studies
Servicing Procedures parallel servicing (pass, catering and cargo)
Pavement Strength
Aircraft Classification Nb. ACN < 45, Flex, Cat B
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6.1

6.2

6.3

741

7.2

8.1

8.2

AIRBUS

MAINTAINABILITY ASPECTS

Assumptions beyond scope of studyKerosin
Constraints beyond scope of study
Reliability beyond scope of study

BUSINESS ASPECTS

Cost no target defined

Economics no target defined

REGULATIONS

Certification FAR/JAR 25 incl. Exceptions/amendments
Operation

Exeptions from given rules FAR incl. Exceptions/amendments
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POP Performance Calculation TE 322-200
1000nm

DATA USED IN THE MISSION CALCULATION

STEERING WORD XMODE= 1. SPECIFIES CALCULATION OF
AMMOUNT OF FUEL FOR A GIVEN RANGE AND A GIVEN GROSS WEIGHT

INPUTS SPECIFIC TO RAMP WEIGHT -KG- 73749.7
MODE OF CALCULATION TAKEOFF-GROSS-WEIGHT -KG6- 73599.4
STAGE DISTANCE ~NM- 1000.0
AIRPLANE PARAMETERS WING REF. AREA OF THE DATUM A/C - MxM- 190.0
WING REF. AREA OF THE A/C CONSIDERED -~MxM- 170.0
WETTED AREA OF THE DATUM A/C -M3M- 992.0
WETTED AREA OF THE A/C CONSIDERED -MxM- 861.4
DELTA-CD (WETTED AREA & REF. AREA ADJUSTM.) 0.000000
NUMBER OF ENGINES 2.0
PARAMETERS PERTAINING THRUST SCALING FACTOR 1.0650
TO ENGINE PERFORMANCE FACTOR TO ADJUST IDLE THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX. CRUISE THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX. CLIMB THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX.CR.THR. AT HOLD COND. 1.0000

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT IDLE THRUST 0.8910
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CRUISE THRUST 0.8910
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CLIMB THRUST 0.8910

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT HOLDING 0.8910

FACTOR TO CORRECT ADJUSTMENT OF FUEL CONS. 1.0000
ASSUMPT. FOR TAKEOFF, FUEL WEIGHT FOR WARM-UP ~KG- 39.6
LANDING AND APPROACH. FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF TAXI -KG- 110.8
SOME VALUES MAY BE FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF -KG6~ 220.1
RECALCULATED FUEL WEIGHT FOR LANDING TAXI -KG- 82.6
(S. INPUT LIST) TIME FOR TAKEOFF TAXI -MIN- 9.0

APPROACH TIME ( 2000FT TO TOUCHDOWN ) -MIMN- 5.000

PERCENT OF MAX. CRUISE THRUST IN APPR. -7~ -100.0

TIME FOR LANDING TAXI =MIN- 5.000
ALL SPEEDS IN KCAS SPEED AFTER TAKEOFF ~KTS- 250.0

APPROACH SPEED =KTS- 152.2
PARAMETERS FOR MISSION CRUISE ALTITUDE INITIALLY SPECIFIED -FT- 31000.0
CALCULATION CRUISE MACH NUMBER INITIALLY SPECIFIED 0.800

ALTITUDE BEGIN CLIMB =FT- 1500.0

ALTITUDE END DESCENT -FT- 1500.0
ALL SPEEDS IN KCAS CLIMB SPEED BELOW HSTEP -KTS- 250.0

DESCENT SPEED BELOW HSTEP ~KTS~ 250.0

CLIMB SPEED (IF SMALLER M-CRUISE) =KTS- 250.0

DEVIATION FROM ISA-TEMPERATURE COND. -DEG- 0.000
ADDITIONAL PARAMETERS MAX. NUMBER OF STEPS 5.0
STEP CRUISE CALCULAT. INCREMENT OF ALTITUDE FOR ONE STEP -FT~- 2000.0
PARAMETERS FOR CONTINUED CRUISE (XKVMDH .LE. -2.)
RESERVES ALTITUDE = ALTITUDE AT END OF CRUISE

TIME ~MIN- 45.0

SPEED = SPEED AT END OF CRUISE

DIVERSION

ALTITUDE FOR DIVERSION FLIGHT -FT- 25000.0

STAGE DISTANCE FOR DIVERSION FLIGHT -NM- 200.0

DIVERSION CRUISE MACH NUMBER 0.650

OVERSHOOT
PERCENT OF INITIAL DIVERSION WEIGHT
( HOLDING WEIGHT, IF NO DIVERSION ) %= 0.3

ADDITIONAL RESERVES PERCENT OF FUEL REQUIRED FOR MISSION
BETWEEN TAKEOFF AND LANDING (INCLUSIVE) -%- 0.0

MISCELLANEOUS ALLOWANCE ON BLOCKTIME FOR DOC-CALC. -MIN- 0.0
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POP Performance Calculation TE 322-200
1000nm

MISSION PERFORMANCE CALCULATION

SEGMENT ALTITUDE DISTANCE TIME FUEL CONS. VTAS VCAS MACH PSETT
(M)

(KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H) (=)

A STARTUP 0. 0.0 0.0 40. 0. 0. 0.000 -
B TAXI 0. 0.0 9.0 111. 0. 0. 0.000 -
C T-OFF 1500 457. 0.0 10.3 220. 473. 463. 0.388 T.0
D ACCEL. 457. 0.0 10.3 0. 473. 463. 0.388 cL
E CL10000 3048. 19.2 12.6 253. 535. 463. 0.452 CcL
F ACCEL. 3048. 19.2 12.6 0. 535. 463. 0.452 cL
G CLCRUIS-A 9449. 119.2 21.9 701. 7641. 463. 0.675 cL
H1ACCEL. 9449. 141.9 23.6 104. 869. 551. 0.800 CcL
H2CRUISE 12497. 1557.1 123.5 3651. 850. 438. 0.800 0.95CR
H3DECEL. 12497. 1557.1 123.5 0. 850. 638. 0.800 1.00ID
I DESC10000 3048. 1777.4 143.1 184. 535. 266. 0.452 1.00ID
J DECEL 3048. 1777.4 143.1 0. 535. 463. 0.452 1.00ID
K DESC 1500 457. 1837.3 150.3 84. 473. 463. 0.388 1.00ID
L DECEL 457. 1852.0 152.6 33. 288. 282. 0.236 1.00ID
M APPROACH 457. 1852.0 157.6 106. 288. 282. 0.236 0.12CR
N TAXI 0. 1852.0 162.6 83. 0. 0. 0.000 -
CRUISE DISTANCE (W1-H3) 1437.9 KW =  776.4 NMW -
CRUISE FUEL (H1-H3) 3754.5 K6 = 8277.1 LB
STAGE DISTANCE (D-L) 1852.0 KM = 1000.0 NM
BLOCK FUEL (A-N) 5568.7 KG = 12276.8 LB
BLOCKTIME (B-N) 162.63 MIN = 2.710 H ( 0.0OMIN ATA-ALLOW.INCL)
RESERVE FUEL ( INCL.  186. KG FOR OVERSHOOT )  2915. K& =  6426. LB
FUEL FOR CONTINUED CRUISE (COND. SEE INPUT-DATA) 1523. KG = 3357. LB
SPEED FOR CONTIN. CRUISE (= V AT END OF CRUISE) 850. KM/H = 459. KTS
FUEL FOR DIVERSION (S.INPUT DATA FOR PARAMETERS) 1206. KG = 2658. LB

VDIV 725. KM/H = 391. KTS
SPEC.FRACTION ( 0.0 %) OF MISS.FUEL (C-M, INCL) 0. KG = 0. LB
TOTAL FUEL (TAXI-IN FUEL TAKEN FROM RESERVES)  8601. KG = 18521. LB

CLIMB SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH CLIMB =
DESC. SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH DESC. = 0.8000
MMO/VMO(KCAS) =0.8400/ 350.00 | MACH CRUISE =
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POP Performance Calculation TE 322-200
4000nm

DATA USED IN THE MISSION CALCULATION

STEERING WORD XMODE= -1. SPECIFIES CALCULATION OF
RANGE FOR A GIVEN AMMOUNT OF FUEL AND A GIVEN GROSS WEIGHT

INPUTS SPECIFIC TO RAMP WEIGHT -KG- 89556.3
MODE OF CALCULATION TAKEOFF-GROSS-WEIGHT -KG- 89406.0
FUEL WEIGHT ~-KG- 30855.0
AIRPLANE PARAMETERS WING REF. AREA OF THE DATUM A/C - M¥xM- 190.0
WING REF. AREA OF THE A/C CONSIDERED -~-MxM- 170.0
WETTED AREA OF THE DATUM A/C - MM~ 992.0
WETTED AREA OF THE A/C CONSIDERED -MxM- 861.4
DELTA-CD (WETTED AREA & REF. AREA ADJUSTM.) 0.000000
NUMBER OF ENGINES 2.0
PARAMETERS PERTAINING THRUST SCALING FACTOR 1.0650
TO ENGINE PERFORMANCE FACTOR TO ADJUST IDLE THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX. CRUISE THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX. CLIMB THRUST 1.0000
FACTOR TO ADJUST MAX.CR.THR. AT HOLD COND. 1.0000

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT IDLE THRUST 0.8910
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CRUISE THRUST 0.8910
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CLIMB THRUST 0.8910
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT HOLDING 0.8910
FACTOR TO CORRECT ADJUSTMENT OF FUEL CONS. 1.0000

ASSUMPT. FOR TAKEOFF, FUEL WEIGHT FOR WARM-UP -KG- 39.6
LANDING AND APPROACH. FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF TAXI -KG- 110.8
SOME VALUES MAY BE FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF -KG- 267.3
RECALCULATED FUEL WEIGHT FOR LANDING TAXI -KG~- 82.6
(S. INPUT LIST) TIME FOR TAKEOFF TAXI ~MIN- 9.0

APPROACH TIME ( 2000FT TO TOUCHDOWN ) -MIN- 5.000

PERCENT OF MAX. CRUISE THRUST IN APPR. -7%- -100.0

TIME FOR LANDING TAXI =MIN- 5.000
ALL SPEEDS IN KCAS SPEED AFTER TAKEOFF -KTS~- 250.0

APPROACH SPEED -KTS- 152.2
PARAMETERS FOR MISSION CRUISE ALTITUDE INITIALLY SPECIFIED -FT- 31000.0
CALCULATION CRUISE MACH NUMBER INITIALLY SPECIFIED 0.800

ALTITUDE BEGIN CLIMB -FT- 1500.0

ALTITUDE END DESCENT -FT- 1500.0
ALL SPEEDS IN KCAS CLIMB SPEED BELOW HSTEP -KTS- 250.0

DESCENT SPEED BELOW HSTEP ~KTS~- 250.0

CLIMB SPEED (IF SMALLER M-CRUISE) -KTS- 250.0

DEVIATION FROM ISA-TEMPERATURE COND. -DEG- 0.000
ADDITIONAL PARAMETERS MAX. NUMBER OF STEPS 5.0
STEP CRUISE CALCULAT. INCREMENT OF ALTITUDE FOR ONE STEP -FT- 2000.0
PARAMETERS FOR CONTINUED CRUISE (XKVMDH .LE. -2.)
RESERVES ALTITUDE = ALTITUDE AT END OF CRUISE

TIME -MIN- 45.0

SPEED = SPEED AT END OF CRUISE

DIVERSION

ALTITUDE FOR DIVERSION FLIGHT -FT- 25000.0

STAGE DISTANCE FOR DIVERSION FLIGHT ~NM- 200.0

DIVERSION CRUISE MACH NUMBER 0.650

OVERSHOOT

PERCENT OF INITIAL DIVERSION WEIGHT

( HOLDING WEIGHT, IF NO DIVERSION ) -%- 0.3
ADDITIONAL RESERVES PERCENT OF FUEL REQUIRED FOR MISSION

BETWEEN TAKEOFF AND LANDING (INCLUSIVE) -7%- 0.0

MISCELLANEOUS ALLOWANCE ON BLOCKTIME FOR DOC-CALC. -MIN- 0.0
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POP Performance Calculation TE 322-200
4000nm

MISSION PERFORMANCE CALCULATION

SEGMENT ALTITUDE DISTANCE TIME FUEL CONS. VTAS VCAS MACH P?EIT
(M) -

(KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H)

A STARTUP 0. 0.0 0.0 40. 0. 0. 0.000 -
B TAXI 0. 0.0 9.0 111. 0. 0. 0.000 -
C T-OFF 1500 457. 0.0 10.6 267. 473. 463. 0.388 T.O0
D ACCEL. 457. 0.0 10.6 0. 473. 463. 0.388 cL
E CL10000 3048. 264.3 13.5 319. 535. 463. 0.452 cL
F ACCEL. 3048. 26.3 13.5 0. 535. 463. 0.452 CcL
G CLCRUIS-A 9449. 160.5 26.1 943. 741. 463. 0.675 CcL
H1ACCEL. 9449. 193.2 28.6 149. 869. 551. 0.800 CcL
H2CRUISE 12497. 7135.7 518.7 18899. 850. 438. 0.800 0.93CR
H3DECEL. 12497. 7135.7 518.7 0. 850. 438. 0.800 1.00ID
I DESC10000 3048. 7356.3 538.3 184. 535. 266. 0.452 1.00ID
J DECEL 3048. 7356.3 538.3 0. 535. 463. 0.452 1.00ID
K DESC 1500 457. 7416.3 545.5 84. 473. 463. 0.388 1.00ID
L DECEL 457. 7431.0 547.8 33. 288. 282. 0.236 1.00ID
M APPROACH 457. 7431.0 552.8 106. 288. 282. 0.236 0.12CR
N TAXI 0. 7431.0 557.8 83. 0. 0. 0.000 -
ERGI;E-D;S;AQCE ;HE-QB; -6;7;.5 kM- ; ) 57;6:3-N; -------------
CRUISE FUEL (H1-H3) 19047.7 KG = 41992.4 LB
STAGE DISTANCE (D-L) 7631.0 KM = 4012.4 NM
BLOCK FUEL (A=N) 21217.6 K6 = 46776.1 LB
BLOCKTIME (B-N) 557.83 MIN = 9.297 H ( 0.O0MIN ATA-ALLOW.INCL)
RESERVE FUEL ( INCL.  187. KG FOR OVERSHOOT )  2919. K& =  6434. LB
FUEL FOR CONTINUED CRUISE (COND. SEE INPUT-DATA) 1525. KG = 3363. LB
SPEED FOR CONTIN. CRUISE (= V AT END OF CRUISE) 850. KM/H = 459. KTS
FUEL FOR DIVERSION (S.INPUT DATA FOR PARAMETERS) 1207. KG = 2660. LB

VDIV 725. KM/H = 391. KTS
SPEC.FRACTION ( 0.0 %) OF MISS.FUEL (C-M, INCL) 0. KG = 0. LB
TOTAL FUEL (TAXI-IN FUEL TAKEN FROM RESERVES) 24054. K& = 53028. LB

CLIMB SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH CLIMB = 0.
DESC. SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH DESC. = 0.8000
MMO/VMO(KCAS) =0.8400/ 350.00 | MACH CRUISE =



POP

STEERING WORD XMODE=
AMMOUNT OF FUEL FOR

INPUTS SPECIFIC TO
MODE OF CALCULATION

AIRPLANE PARAMETERS

PARAMETERS PERTAININ
TO ENGINE PERFORMANC

ASSUMPT. FOR TAKEOFF

135

Performance Calculation LH2001

1000nm

DATA USED IN THE MISSION CALCULATION

1. SPECIFIES CALCULATION OF
A GIVEN RANGE AND A GIVEN GROSS WEIGHT

RAMP WEIGHT
TAKEOFF-GROSS-WEIGHT
STAGE DISTANCE

WING REF. AREA OF THE DATUM A/C

WING REF. AREA OF THE A/C CONSIDERED
WETTED AREA OF THE DATUM A/C

WETTED AREA OF THE A/C CONSIDERED

-KG_
-KG-
_NM_

-MxM-
= MM~
~M%M-
-M*M-

78953.6
78889.6
1000.0

233.0
233.0

DELTA-CD (WETTED AREA & REF. AREA ADJUSTM.) 0. 000000

NUMBER OF ENGINES

G THRUST SCALING FACTOR

E FACTOR TO ADJUST IDLE THRUST
FACTOR TO ADJUST MAX. CRUISE THRUST
FACTOR TO ADJUST MAX. CLIMB THRUST

FACTOR TO ADJUST MAX.CR.THR. AT HOLD COND.

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT IDLE TH

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CRUISE THRUST
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CLIMB THRUST

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT HOLDING
FACTOR TO CORRECT ADJUSTMENT OF FUEL C

, FUEL WEIGHT FOR WARM-UP

LANDING AND APPROACH. FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF TAXI

SOME VALUES MAY BE
RECALCULATED
(S. INPUT LIST)

ALL SPEEDS IN KCAS

PARAMETERS FOR MISSI
CALCULATION

ALL SPEEDS IN KCAS

ADDITIONAL PARAMETER
STEP CRUISE CALCULAT

PARAMETERS FOR
RESERVES

ADDITIONAL RESERVES

MISCELLANEOUS

FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF

FUEL WEIGHT FOR LANDING TAXI

TIME FOR TAKEOFF TAXI

APPROACH TIME ( 2000FT TO TOUCHDOWN )
PERCENT OF MAX. CRUISE THRUST IN APPR.
TIME FOR LANDING TAXI

SPEED AFTER TAKEOFF

APPROACH SPEED

ON CRUISE ALTITUDE INITIALLY SPECIFIED
CRUISE MACH NUMBER INITIALLY SPECIFIED
ALTITUDE BEGIN CLIMB
ALTITUDE END DESCENT
CLIMB SPEED BELOW HSTEP
DESCENT SPEED BELOW HSTEP
CLIMB SPEED (IF SMALLER M-CRUISE)
DEVIATION FROM ISA-TEMPERATURE COND.

S MAX. NUMBER OF STEPS
. INCREMENT OF ALTITUDE FOR ONE STEP

CONTINUED CRUISE (XKVMDH .LE. -2.)
ALTITUDE = ALTITUDE AT END OF CRUISE
TIME
SPEED = SPEED AT END OF CRUISE

DIVERSION
ALTITUDE FOR DIVERSION FLIGHT
STAGE DISTANCE FOR DIVERSION FLIGHT
DIVERSION CRUISE MACH NUMBER

OVERSHOOT
FUEL FOR OVERSHOOT

PERCENT OF FUEL REQUIRED FOR MISSION
BETWEEN TAKEOFF AND LANDING (INCLUSIVE

ALLOWANCE ON BLOCKTIME FOR DOC-CALC.

RUST

ONS.

-KG-
—KG-
_KG-
-KG-
-MIN-
-MIN-
_'/.-
-MIN-
-KTS-
-KTS-

-FT-
-FT-
-FT-
-KTS-
-KTS-

-KTS=-
-DEG-

-FT-

~MIN-

-ET-
~NM~-

(KG)

) -%-

-MIN-

1.0000

17.0
47.0
92.0
43.0
9.0
5.000
-100.0
5.000
250.0

33000.0
0.800
1500.0
1500.0
250.0
250.0
250.0
0.000

5.0
2000.0

45.0

25000.0
200.0
0.600

75.0
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POP Performance Calculation LH2001
1000nm

MISSION PERFORMANCE CALCULATION

SEGMENT ALTITUDE DISTANCE TIME FUEL CONS. VTAS VCAS MACH PSETT
(M)

(KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H) (=)
A STARTUP 0. 0.0 0.0 17. 0. 0. 0.000 -
B TAXI 0. 0.0 9.0 47. 0. 0. 0.000 -
C T-OFF 1500 457. 6.0 8.5 g2. 473. 463. 0.388 T.0
D ACCEL. 457. 0.0 8.5 0. 673. 463. 0.388 CL
E CL10000 3048. 15.8 10.4 91l. 535. 463. 0.452 CL
F ACCEL. 3048. 15.8 10.4 0. 535. 463. 0.452 CcL
G CLCRUIS-A 10058. 118.2 19.7 300. 766. 463. 0.703 cL
H1ACCEL. loo058. 136.0 21.0 34. 862. 527. 0.800 cL
H2CRUISE 12497. le22.7 126.0 1699. 850. 438. 0.800 0.95CR
H3DECEL. 12497. 1622.7 126.0 0. 850. 438. 0.800 1.00ID
I DESC10000 3048. 17964.8 141.3 35. 535. 266. 0.452 1.00ID
J DECEL 3048. 1794.8 141.3 . 535. 463. 0.452 1.00ID
K DESC 1500 457. 1840.9 146.8 18. 6473. 463. 0.388 1.00ID
L DECEL 457. 1852.2 148.6 7. 292. 285. 0.239 1.00ID
M APPROACH 457. 1852.2 153.6 58. 292. 285. 0.239 0.17CR
N TAXI 0. 1852.2 158.6 43. 0. 0. 0.000 -
CRUISE DISTANCE (H1-H3) 1504.5 KM =  8l2.4 NW
CRUISE FUEL (H1-H3) 1732.9 K6 = 3820.3 LB
STAGE DISTANCE (D-L) 1852.2 KM = 1000.1 NM
BLOCK FUEL (A-N) 2639.6 K6 = 5378.2 LB
BLOCKTIME (B-N) 158.60 MIN = 2.643 H ( 0.O0MIN ATA-ALLOW.INCL)
RESERVE FUEL ( INCL.  75. KG FOR OVERSHOOT ) 1278. K& =  2816. LB
FUEL FOR CONTINUED CRUISE (COND. SEE INPUT-DATA) 698. KG = 1538. LB
SPEED FOR CONTIN. CRUISE (= V AT END OF CRUISE) 850. KM/H = 459. KTS
FUEL FOR DIVERSION (S.INPUT DATA FOR PARAMETERS) 505. KG = 1113. LB

VDIV 669. KM/H = 361. KTS

SPEC.FRACTION ( 0.0 %) OF MISS.FUEL (C-M, INCL) 0. K6 = 0. LB
TOTAL FUEL (TAXI-IN FUEL TAKEN FROM RESERVES)  3674. kG =  8100. LB

CLIMB SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH CLIMB = 0.8000
DESC. SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH DESC. = 0.8000
MMO/VMO(KCAS) =0.8400/ 350.00 | MACH CRUISE = 0.8000
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Performance Calculation LH2001

4000nm

DATA USED IN THE MISSION CALCULATION

STEERING WORD XMODE=

1. SPECIFIES CALCULATION OF

AMMOUNT OF FUEL FOR A GIVEN RANGE AND A GIVEN GROSS WEIGHT

INPUTS SPECIFIC TO
MODE OF CALCULATION

AIRPLANE PARAMETERS

PARAMETERS PERTAINING
TO ENGINE PERFORMANCE

ASSUMPT. FOR TAKEOFF,
LANDING AND APPROACH.
SOME VALUES MAY BE
RECALCULATED

(S. INPUT LIST)

ALL SPEEDS IN KCAS

PARAMETERS FOR MISSION
CALCULATION

ALL SPEEDS IN KCAS

ADDITIONAL PARAMETERS
STEP CRUISE CALCULAT.

RAMP WEIGHT
TAKEOFF-GROSS-WEIGHT
STAGE DISTANCE

WING REF. AREA OF THE DATUM A/C

WING REF. AREA OF THE A/C CONSIDERED
WETTED AREA OF THE DATUM A/C

WETTED AREA OF THE A/C CONSIDERED

-KG_
_KG-
—NM-

- MxM-
-MxM-
~MxM-
~MxM-

85391.6
85327.6
4000.0

233.0
233.0
1071.3
1054.2

DELTA-CD (WETTED AREA & REF. AREA ADJUSTM.) 0.000000

NUMBER OF ENGINES

THRUST SCALING FACTOR

FACTOR TO ADJUST IDLE THRUST

FACTOR TO ADJUST MAX. CRUISE THRUST
FACTOR TO ADJUST MAX. CLIMB THRUST

FACTOR TO ADJUST MAX.CR.THR. AT HOLD COND.
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT IDLE THRUST
FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CRUISE THRUST 0.3536

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT CLIMB THRUST

FACTOR TO ADJUST FUEL CONS. AT HOLDING

FACTOR TO CORRECT ADJUSTMENT OF FUEL CONS.

FUEL WEIGHT FOR WARM-UP

FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF TAXI

FUEL WEIGHT FOR TAKEOFF

FUEL WEIGHT FOR LANDING TAXI

TIME FOR TAKEOFF TAXI

APPROACH TIME ( 2000FT TO TOUCHDOWN )
PERCENT OF MAX. CRUISE THRUST IN APPR.
TIME FOR LANDING TAXI

SPEED AFTER TAKEOFF

APPROACH SPEED

CRUISE ALTITUDE INITIALLY SPECIFIED
CRUISE MACH NUMBER INITIALLY SPECIFIED
ALTITUDE BEGIN CLIMB

ALTITUDE END DESCENT

CLIMB SPEED BELOW HSTEP

DESCENT SPEED BELOW HSTEP

CLIMB SPEED (IF SMALLER M-CRUISE)
DEVIATION FROM ISA-TEMPERATURE COND.

MAX. NUMBER OF STEPS
INCREMENT OF ALTITUDE FOR ONE STEP

PARAMETERS FOR CONTINUED CRUISE (XKVMDH .LE. -2.)

RESERVES

ALTITUDE = ALTITUDE AT END OF CRUISE
TIME
SPEED = SPEED AT END OF CRUISE

DIVERSION

ALTITUDE FOR DIVERSION FLIGHT
STAGE DISTANCE FOR DIVERSION FLIGHT
DIVERSION CRUISE MACH NUMBER

OVERSHOOT

ADDITIONAL RESERVES

MISCELLANEOUS

FUEL FOR OVERSHOOT
PERCENT OF FUEL REQUIRED FOR MISSION

_KG-
-KG_
_KG-
_KG-
-MIN-
-MIN-
-'/.-
-MIN-
-KTS-
-KTS-

-FT-

-FT-
-FT~
KTS=-
KTS-
KTS-
DEG-

-FT-

-MIN-

-FT-
-NM—

(KG)

BETWEEN TAKEOFF AND LANDING (INCLUSIVE) -%-

ALLOWANCE ON BLOCKTIME FOR DOC-CALC.

-MIN-

0.8000
1.0000
1.0000
1.0000
1.0000
0.3536

0.3536
0.3536
1.0000

17.0
47.0
92.0
43.0
9.0
5.000

250.0
154.1

33000.0
0.800
1500.0
1500.0
250.0
250.0
250.0

5.0
2000.0

45.0

25000.0
200.0
0.600

75.0
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POP Performance Calculation LH2001
4000nm

MISSION PERFORMANCE CALCULATION

SEGMENT ALTITUDE DISTANCE TIME FUEL CONS. VTAS VCAS MACH PSETT
(M)

(KM) (MIN) (KG) (KM/H) (KM/H) =)

A STARTUP 0. 0.0 0.0 17. 0. 0. 0.000 -
B TAXI 0. 0.0 9.0 47. 0. 0. 0.000 -
C T-OFF 1500 457. 0.0 8.5 92. 473. 463. 0.388 T.0
D ACCEL. 457. 0.0 8.5 0. 473. 463. 0.388 CcL
E CLl1000C 3048. 17.2 10.6 99. 535. 463. 0.452 CcL
F ACCEL. 3048. 17.2 10.6 0. 535. 463. 0.452 CL
G CLCRUIS-A 10058. 131.4 20.9 332. 766. 463. 0.703 cL
H1ACCEL. 10058. 151.6 22.4 39. 862. 527. 0.800 cL
H2CRUISE 12497. 7178.9 518.5 8091. 850. 438. 0.800 0.91CR
H3DECEL . 12497. 7178.9 518.5 0. 850. 438. 0.800 1.00ID
I DESC10000 3048. 7351.0 533.9 35. 535. 266. 0.452 1.00ID
J DECEL 3048. 7351.0 533.9 0. 535. 463. 0.452 1.00ID
K DESC 1500 457. 7397.1 539.4 18. 473. 463. 0.388 1.00ID
L DECEL 457. 7408.3 541.2 1. 292. 285. 0.239 1.00ID
M APPROACH 457. 7408.3 546.2 58. 292. 285. 0.239 0.17CR
N TAXI 0. 7408.3 551.2 43. 0. 0. 0.000 -
CRUISE DISTANCE (H1-H3) 7047.5 KM = 3s05.3 nw
CRUISE FUEL (H1-H3) 8129.7 K6 = 17922.7 LB
STAGE DISTANCE (D-L) 7408.3 KM = 4000.2 NM
BLOCK FUEL (A-N) 8877.6 K6 = 19571.3 LB
BLOCKTIME (B-N) 551.18 MIN = 9.186 H ( 0.0MIN ATA-ALLOW.INCL)
RESERVE FUEL ( INCL.  75. KG FOR OVERSHOOT )  1278. K& =  2816. LB
FUEL FOR CONTINUED CRUISE (COND. SEE INPUT-DATA) 698. KG = 1538. LB
SPEED FOR CONTIN. CRUISE (= V AT END OF CRUISE) 850. KM/H = 459. KTS
FUEL FOR DIVERSION (S.INPUT DATA FOR PARAMETERS) 505. KG = 1113. LB

VDIV 669. KM/H = 36l. KTS
SPEC.FRACTION ( 0.0 %) OF MISS.FUEL (C-M, INCL) 0. KG = 0. LB
TOTAL FUEL  (TAXI-IN FUEL TAKEN FROM RESERVES) 10112. KG = 22293. LB

CLIMB SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH CLIMB = 0.8000
DESC. SPEED (KCAS) = 250.00 | MACH DESC. = 0.8000
MMO/VMO(KCAS) =0.8400/ 350.00 | MACH CRUISE = 0.8000
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AnhangD Setenleitwerksauslegung

Seitenleitwerksausiegung der TE 322 als Kreuz- und T-Leitwerk

Giermoment (Triebwerksausfall) Momentenanteil
Triebwerksschub (IAE V 2530 - A5) Te 27194,70(Ibf Flugzeuggewicht TOW 52388|kg
Triebwerkshebelarm VE 6,735|m Momentenanteil Auftriebsbeiwert CAMAX 2,7
Triebwerkswiderstand (stehendes Triebwerk) |Cp 0,0022 359 |KNm Flughohe H 0offt
Schiebegiermoment Fliigel, Rumpf Momentenanteil Luftdichte rho 1,225(kg / m
Fligelflache S 170|? KNm Stalling Speed Vs 40,2|m/s
Spannweite Fiugel b 39,65|m Faktor X = Vyc / Vg|X 1,2
Schiebegier-Gradient Fliigel, Rumpf dCn/dR 0,084|1/rad Minimum Controll Speed Vivc 48,3m/s
Staudruck q 1426\ / m?
Schiebegiermoment SLW Low-Tail High-Tail Momentenanteil
Hebelarm AMC bis AMCsw rs 19,511 19,511|m Low-Tail |High-Tail Seitenleitwerksdaten Low-Tail High-Tail
Aerodynamic Mean Chord  (AMC) wing Iy 5,132[m 0,00 0,00 |KNm Hohe s.w (Spannweite) hsLw 6,986 6,986(m
Schwerpunktlage % AMC 40| 0,00 0,00 Fliigeltiefe (Spitze) sw Hip SLW 2,247| 2,247|m
Seitenwindfaktor dRy,/ dR 0,18 Fliigeltiefe (Wurzel) spw IRoot SLW 6,414 6,414|m
Staudruckverhaltnis gsLw/q 1 1 Zuspitzung sLw | 0,350 0,350
Schiebegierbeiwertgy v (dCy / dB)sLw 3,917 4,417| Streckung sLw L 1,61 1,61
Hebelarm % AMC bis AMCsLw 'S %AMC 18,74 18,74|m
Dimensionierende Félle
Seitenrudergiermoment Momentenanteil Triebwerksausfall (J / N): i
Seitenruderausschlag f(Ma) zeta 30 30[° Low-Tail |High-Tail Seitenboe VBOE 0,0|m/s
Ruderwirkungsgrad tau 0,5 0,5 -913,31 |-913,31 KNm Schiebewinkel B 0,0|°
Luftkraft-Angriffspunkt bei Ruderausschlag % AMC sLw 65 65)
Endscheibenfaktor Low-Tail 15 2) Erforderliche SLW-Flache
Schiebegierbeiwerts,w (dCy / dR)sLw 3,917 4,417 Low-Tai || 30,3| m2
Aerodynamic Mean Chord s (AMC) Iy Low-Tail 4,665 4,665[m
Hebelarm % AMC bis 60% AMCsLw IS RUDER 20,61 20,61|m T-Taill 26,9|m2

Flugzeugspezifische Parameter

errechnete Werte
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Seitenleitwerksauslegung der LH2001 als T-Leitwerk

Giermoment (Triebwerksausfall)

Momentenanteil

Flugzeugspezifische Parameter

errechnete Werte

Triebwerksschub (IAE V 2530 - A5) TE 27194,70|Ibf Flugzeuggewicht TOW 53000(kg
Triebwerkshebelarm VE 6,735|m Momentenanteil Auftriebsbeiwert CApMAX 2,4
Triebwerkswiderstand  (stehendes Triebwerk) |Cp 0,0022 4,09 |KNm Flughthe H 0f ft
Schiebegiermoment Fliigel, Rumpf Momentenanteil Luftdichte rho 1,225|kg / m
Flugelflache S 233 m? KNm Stalling Speed Vs 36,6|m /s
Spannweite Figel b 39,65/m Faktor X = W/ Vs|X 1,20
Schiebegier-Gradient Flugel, Rumpf dCn/dR 0,084(1 / rad Minimum Controll Speed Vvc 44,0lm/s
Staudruck q 1184|N / m?
Schiebegiermoment SLW Low-Tail High-Tail Momentenanteil
Hebelarm AMC bis AMGLw rs 19,511 20,811m Low-Tail [High-Tail Seitenleitwerksdaten Low-Tail High-Tail
Aerodynamic Mean Chord  (AMCwin Iy 6,96/m 0,00 0,00 [KNm Hohe s (Spannweite) — [hspw 6,986  6,324|m
Schwerpunktlage % AMC 40| Fligeltiefe (Spitze)s w 'Tip SLW 2,247 4,277|m
Seitenwindfaktor dBy,/ dB 0,18, Flugeltiefe (Wurzel)sw IRoot SLW 6,414 8,371|m
Staudruckverhaltnis gsLw/d 1 1 Zuspitzung gLy | 0,350 0,511
SchiebegierbeiwergLw (dCy / dB)sLw 3,917 3,578 Streckung sLw L 1,61 1,00}
Hebelarm % AMC bis AMGsLw IS %AMC 18,467|  19,767|m
Dimensionierende Félle
Seitenrudergiermoment Momentenanteil Triebwerksausfall (J / N): i
Seitenruderausschlag f(Ma) zeta 30| 30]° Low-Tail |High-Tail Seitenboe VBOE 0,0|m/s
Ruderwirkungsgrad tau 0,5 0,5 -913,86 |-913,86 KNm Schiebewinkel B 0,0]°
Luftkraft-Angriffspunkt bei Ruderausschlag % AMCgLw 65| 65|
Endscheibenfaktor Low-Tail 15 2 Erforderliche SLW-Fléche
Schiebegierbeiwers w (dCy / dR)spw 3,917, 3,578
Aerodynamic Mean Chordsyy  (AMC) Iy Low-Tail 4,665 6,545|m
Hebelarm % AMC bis 60% AMGy.vy 'S RUDER 2033 22.38|m - W
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Anhang E Drei-Seiten-Ansicht der LH2001
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