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ZUSAMMENFASSUNG
Die Integration von multifunktionalen Brennstoffzellensystemen in zukiinftige Flugzeugmuster hat das Poten-
tial, die Umweltbelastungen durch die kommerzielle Luftfahrt deutlich zu reduzieren. Eine Herausforderung
hierbei stellt die Bewertung von Brennstoffzellensystemen auf Flugzeugebene dar, um eine bestmdgliche Inte-
gration zu erreichen. Dieser Artikel stellt eine solche Bewertungsmethodik vor. Basierend auf einem Referenz-
flugzeug werden die Auswirkungen des neuen Systemkonzeptes auf die Struktur und den Treibstoffverbrauch
berechnet. Diese Methodik wird beispielhaft angewendet, um ein multifunktionales Brennstoffzellensystem zu

bewerten.
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1 Einleitung

Steigende Anforderungen an die Umweltvertraglich-
keit zuklnftiger Verkehrsflugzeuge werden zuneh-
mend zu einem Technologie-Treiber fir Flugzeugkon-
zepte. Die ACARE 2020 Ziele bzw. der Flightpath
2050 [5] fordern eine signifikante Reduktion des Aus-
stoBes von Treibhausgasen wie CO, sowie eine deut-
liche Larmreduktion durch neue Flugzeugkonzepte.
Ein vielversprechender Ansatz stellt hierbei die In-
tegration von Brennstoffzellen in die Flugzeugsyste-
marchitektur dar. Eine Brennstoffzelle kann durch das
Prinzip der kalten Verbrennung elektrischen Strom mit
einem hohen Wirkungsgrad zur Verfigung stellen, oh-
ne dabei Larm und klimaschadliche Abgase auszu-
stoBen. Aufgrund des vergleichsweise niedrigen Leis-
tungsgewichtes eines Brennstoffzellensystems ist es
jedoch notwendig, ein solches System multifunktional
zu integrieren. Das bedeutet, dass alle Vorteile die-
ser Technologie an Bord eines Flugzeuges genutzt
werden sollen. Somit kann das Brennstoffzellensys-
tem (MFFCS) nicht nur elektrische Leistung liefern,
sondern zusétzlich soll das Abgas der Brennstoffzel-
len (welches aus Wasser und sauerstoff-reduzierter
Abluft besteht) fur die Treibstofftankinertisierung, die
Feuerbekdmpfung und fir das Wassersystem genutzt
werden. Zuséatzlich besteht die Mdéglichkeit, die Ab-
warme des Systems gezielt zur Eisbekdmpfung einzu-
setzen. Dieser multifunktionale Ansatz (Bild 1) bringt
jedoch einen tiefen Einschnitt in die Systemarchitek-
turen zuklnftiger Flugzeuge mit sich, der auf Gesamt-
flugzeugebene bewertet und analysiert werden muss.

Auf diese Weise wird es moglich, die ideale Integrati-
onstiefe eines solchen Systems zu ermitteln. Aus die-
sen Uberlegungen heraus wurde die Bewertungsplatt-
form SysFuel™ entwickelt. SysFuel™ bietet die Mog-
lichkeit, den Einfluss des Systemgewichts, der Lei-
stungsentnahme bzw. Leistungsentlastung der Trieb-
werke und des zusétzlich erzeugten Luftwiderstan-
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des des Systems auf Flugzeugebene zu berlicksich-
tigen. Durch das Simulieren einer Flugmission kann
so der eingesparte bzw. zusatzlich benétigte Treibstoff
fir das modifizierte Flugzeug bestimmt werden. Der
veranderte Treibstoffbedarf kann dann fir die techni-
sche Bewertung der Systemkonfiguration herangezo-
gen werden.

Fuel cell system

Wiring system H2 storage

Cargo hold
fire suppression

Main engine

+ Anti-Ice water injection

BILD 1: Integration des MFFCS [8]

Dieser Artikel stellt zun&chst die Motivation zur Ent-
wicklung von SysFuelt dar, welches eine Weiterent-
wicklung des SysFuel Tools ist. Im darauffolgenden
Abschnitt wird SysFuel™ vorgestellt. Hierbei wird der
genaue Aufbau mit den zugrunde liegenden Theorien
erlautert. Im vierten Abschnitt wird SysFuel™ exem-
plarisch verwendet, um ein multifunktionales Brenn-
stoffzellensystem flr ein zukinftiges Kurzstrecken-
Flugzeug zu bewerten. AbschlieBBen wird dieser Arti-
kel mit einem Ausblick auf weitere Entwicklungen.

2 Motivation zur Entwicklung von SysFuel™
SysFuel, welches in [1] vorgestellt wurde, stellt ei-
ne Methodik und ein rechnergestiitztes Tool dar,
um den Einfluss von Flugzeugsystemen auf den
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Treibstoffverbrauch von Flugzeugen zu analysieren.
Der Austausch von konventionellen Systemen durch
neue Systeme kann eine Veranderung des System-
gewichts, des Leistungsbedarfs, des Stauluftbedarfs
bzw. der Drag Counts hervorrufen. Durch SysFuel
werden diese GroBen in nur einer ZielgréBe, dem an-
gepassten Missionstreibstoff, zusammengefasst.

Aufgrund von neuen Anforderungen an SysFuel wur-
de eine Weiterentwicklung notwendig. SysFuel stellt
ein eigensténdiges, in sich geschlossenes Programm
dar, welches eine Kopplung mit anderen Systemsi-
mulationen schwierig macht. Somit ist es notwendig,
die Flugzeugsysteme, die bewertet werden, separat
auszuwerten und dann diese Ergebnisse zu SysFuel
manuell zu Ubertragen. Dies macht den Bewertungs-
prozess jedoch umstandlich und erschwert die Unter-
suchung einer geeigneten Systemarchitektur. Fir ein
multifunktionales Brennstoffzellensystem sind die op-
timale Integrationstiefe und das optimale Operations-
szenario noch nicht definiert. Mit einer direkten Kop-
plung von der Systemsimulation und SysFuel wirde
somit die Mdglichkeit bestehen, die Anderungen des
Systems mit deren Auswirkung auf Flugzeugebene, in
einem gemeinsamen Ansatz zu analysieren.

Ein weiterer Nachteil von SysFuel ist, dass es sich auf
bereits bestehende Flugzeugmuster fokussiert. Es ist
hiermit zwar mdglich, Retrofit-Strategien von Syste-
men flr am Markt befindliche Flugzeuge durchzufiih-
ren. Weniger aussagekréaftig wird SysFuel jedoch bei
der Untersuchung von Systemintegrationen flr neue
Flugzeugkonzepte, die sich noch in der Entwurfspha-
se befinden. Hierbei ist es wichtig, die Auswirkungen
des Systems auf die Flugzeugstruktur zu berticksichti-
gen. Zu diesem sogenannten Resize hat Dollmayer in
[2] zwar Bezug genommen, allerdings wurde der Re-
size nur in ersten Schritten umgesetzt.

Der Einsatz von multifunktionalen Brennstoffzellen ist
nur in neuen Flugzeugmustern sinnvoll, bei denen
die Systemarchitektur noch in groBem Umfang vari-
iert werden kann. In diesem Zusammenhang ist es fur
die Bewertung von groBer Bedeutung, dass der Re-
size berlicksichtigt wird, da dieser einen signifikanten
Anteil auf das Ergebnis haben kann.

Aus diesen Uberlegungen heraus wurde die Bewer-
tungsplattform SysFuel™ entwickelt. SysFuel™ ist ein
in Matlab/Simulink umgesetztes Tool, welches ermdg-
licht, parallel und gekoppelt mit einer Systemsimu-
lation bzw. Systemoptimierung zu operieren. Durch
die Blockstruktur von Simulink wird die Ubersichtlich-
keit des Programms gesteigert. Zudem kénnen ohne
groBen Aufwand individuell benétigte Monitore imple-
mentiert werden, die fiir eine detaillierte Analyse ge-
gebenenfalls notwendig sind.

Die wesentliche Erweiterung von SysFuel™ ist, den
Resize der Struktur des betrachteten Flugzeuges zu
ermitteln. Dieses ist auch dann mdglich, wenn die ein-
zelnen Massen der Strukturelemente nicht explizit ge-
geben sind.
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Das Ergebnis von SysFuel™ zeigt, wie sich das Struk-
turgewicht des Flugzeugs verandert hat. Zudem wird
ermittelt, wieviel Treibstoff durch das System auf der
Auslegungsmission eingespart bzw. zusatzlich bend-
tigt wird. Dieses Ergebnis stellt somit ein praktisches
Bewertungsverfahren des untersuchten Systems auf
Flugzeugebene dar, ohne den vollstdndigen Flug-
zeugentwurfsprozess zu durchlaufen. Im folgenden
Kapitel wird der Aufbau von SysFuel* im Detail erlau-
tert.

3 Aufbau von SysFuel ™"
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BILD 2: SysFuel™ Gesamtmodell

SysFuel™ ist eine in Simulink umgesetzte Bewer-
tungsplattform flr Flugzeugsysteme auf Gesamtflug-
zeugebene. Bild 2 zeigt die oberste Ebene in Simulink
mit den ausgetauschten Variablen zwischen den ein-
zelnen Blécken. Es ist zu erkennen, dass Informatio-
nen Uber das Zielflugzeug, eine Referenzflugmission
und Informationen (ber das zu betrachtende System
zur Verflgung gestellt werden mulssen. Die bendtig-
ten Informationen werden im Folgenden genauer er-
lautert.

Flugzeuggeometrie: Zwei wesentliche GrdBen in
SysFuelt sind das maximale Abfluggewicht mrow
und das maximale Leertankgewicht mzry des Refe-
renzflugzeuges. Fir die Strukturanpassung des Flug-
zeugs an das veranderte System- und Treibstoffge-
wicht missen zudem einige Flugzeuggeometriepara-
meter bekannt sein. Es handelt sich dabei um die Ele-
mente, die durch einen Resize verandert werden kén-
nen. Dieses betrifft die Fllgel, die Leitwerke, die Trieb-
werke und das Fahrwerksystem. Vom Fligel missen
die folgenden GréBen gegeben sein:

o die Flugelflache Sy,
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die Spannweite b,

die Zuspitzung A = IT‘

die Pfeilung ¢»s,
e sowie die relative Profildicke #,/c.

Das Ziel des Resize ist, die Strukturelemente anzu-
passen ohne ihre eigentliche Formgebung zu veran-
dern. Deutlich wird dieses in Bild 3.

N

b/2

BILD 3: Fliigel Geometrie

Lediglich die GréBe Sy wird durch den Resize variiert.
Alle anderen GeometriegrdéBen des Flugzeugs bleiben
konstant. Somit steht fir die GréBenvariation des Flu-
gels nur ein Freiheitsgrad zur Verfigung.

Folgende Informationen mulssen Uber die Leitwerke

bekannt sein:
e Der Hebelarm des Héhenleitwerks xgy,
e der Hebelarm des Seitenleitwerks xgy,

der Volumenkoeffizient des Hohenleitwerks Vey,

sowie der Volumenkoeffizient des Seitenleitwerks
VE\/.

Die Volumenkoeffizienten kénnen flr groBe Verkehrs-
flugzeuge nach [10] statistisch auf Vgy = 1,0 und
Ven = 0.09 abgeschatzt werden. Die Hebelarme xgy
und xgy beschreiben die orthogonale Distanz zwi-
schen dem Schwerpunkt des Flugzeugs und dem ef-
fektiven Kraftangriffspunkt am jeweiligen Leitwerk. Ei-
ne mogliche Schwerpunktverschiebung wird an die-
ser Stelle nicht beriicksichtigt, da angenommen wird,
dass veranderte Systemgewichte und -positionen auf
den Schwerpunkt vernachlassigbare Auswirkungen
haben. Folglich bleiben alle oben aufgefiihrten Gro-
Ben fir die Leitwerke in erster Naherung konstant. Die
Flache der Leitwerke variiert jedoch in Abhangigkeit
von der Fligelflache (siehe Kapitel 3.2).

Die Strukturanpassung des Fahrwerks erfolgt nach ei-
nem statistischen Ansatz nach [3] in Abhangigkeit vom
maximalen Abfluggewicht. Aus diesem Grund mus-
sen keine GeometriegréBen fir das Fahrwerk gege-
ben sein.

Referenzflugmission: Das Ziel von Sysfuel™ ist, die
Auswirkungen einer Systemintegration auf die Struk-
tur und auf den Treibstoffverbrauch zu analysieren.
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Aus diesem Grund ist es erforderlich, die Auslegungs-
mission des Flugzeugs zu kennen. Eine solche Ausle-
gungsmission beschreibt die aktuelle Fluggeschwin-
digkeit, die Flughthe, den Bahnneigungswinkel, die
akkumulierten sekundaren Leistungsflisse an den
Triebwerks-Generatoren sowie den Stauluftbedarf in
Abhangigkeit von der Zeit. Zudem wird das Landege-
wicht des Referenzflugzeugs m;; nach Durchfliegen
der Referenzflugmission fiir die Berechnung benétigt.

"IIHJT1

Descent

Electrical Loads

Electrical
power

Climb Cruise

BILD 4: Flugmission

Die in Bild 4 gezeigte Flugmission kann einen stu-
fenweisen Anstieg des Flugzeugs aufgrund der ab-
nehmenden Treibstoffmasse berlcksichtigen. Durch
die Integration eines Brennstoffzellensystems wird
die Flugzeugmasse variiert. Der hieraus resultierende
Einfluss auf den stufenweisen Anstieg wird an dieser
Stelle vernachléssigt. Diese Annahme ist speziell fur
Kurzstreckenflugzeuge akzeptabel.

Aerodynamik: Die Aerodynamik des Referenzflug-
zeuges wird hier durch eine C;./Cp-Widerstandspolare
beschrieben, um auf diese Weise den Zusammen-
hang zwischen Auftrieb und Widerstand abzubilden.
Diese Widerstandspolare kann flugphasenabhangig
variiert werden, um z.B. die sekundare Flugsteuerung
zu bertiicksichtigen. Zudem sollte diese den Mach-
Zahl Einfluss berticksichtigen.

Leistungsdaten vom Triebwerk: Das Triebwerkver-
halten wird fir SysFuel® mithilfe des Programms Gas-
Turb [6] zur Verflgung gestellt. GasTurb bietet die
Méglichkeit, durch bereits vordefinierte Triebwerks-
konfigurationen mit relativ wenigen Eingangsparame-
tern realitdtsnahe Triebwerke zu modellieren. Liegen
ausfihrlichere Informationen Uber das Triebwerk vor,
kénnen diese direkt in GasTurb bertcksichtigt werden.
Der Resize des Triebwerkes erfolgt zurzeit lediglich
Uber den Schubbedarf. Somit sind flir den Resize kei-
ne weiteren Parameter notwendig.
Brennstoffzellen-System  inkl.  Replacement-
Strategie: Fir das Brennstoffzellensystem missen
aus einer separaten Simulation Massen und Lei-
stungsgréBBen berechnet werden. Zuséatzlich mus-
sen Informationen Uber die eingesparten Massen und
Leistungsflliisse der substituierten Systeme gegeben
sein. Die sich hieraus ergebenden Differenz-Gréf3en
werden in SysFuel™ fiir die weiterfihrende Berech-
nung verwendet.

Mithilfe der oben aufgefiihrten Informationen sind al-
le EingangsgroBen fiir SysFuel™ gegeben. Im Folgen-
den werden die einzelnen Elemente von SysFuel™ na-
her erlautert. AnschlieBend erfolgt eine Beschreibung
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des Programmablaufs.

3.1 Berechnung des Missionstreibstoffes

Das im folgenden Abschnitt aufgefiihrte Vorgehen ba-
siert weitestgehend auf den Ausfiihrungen in [1], die
mit einigen Modifikationen zu Simulink Gberfihrt wur-
den.

Die Aufgabe des FuelCalc Blocks (Bild 5) besteht da-
rin, die Treibstoffmenge mg; flr eine bestimmte Flug-
zeugkonfiguration auf der Designmission zu ermitteln,
indem diese rekursiv durchflogen wird. Der Vorteil die-
ser Vorgehensweise ist, dass bei gegebenem Lande-
gewicht myw; das Abfluggewicht mrow; in nur einem
Berechnungsdurchgang bestimmt wird. Das Landege-
wicht bildet sich durch Subtraktion der Differenzmasse
Ampy von der maximalen Leertankmasse mzrw ;. Die
Differenzmasse der Design-Mission Ampy, wird einge-
fahrt, da bei Abflug mit mzrw ; nicht die Design-Mission
erfillt werden kann. Eine Forderung an dieser Stel-
le ist, dass die Differenzmasse der Design-Mission
Ampy konstant bleiben soll.

(1)

Wie in Bild 5 zu sehen ist, besteht der FuelCalc-
Block aus drei wesentlichen Modulen. Zum einen sind
zwei Triebwerks-Module vorhanden, um den aktuellen
Treibstoffbedarf zu bestimmen. Zum anderen gibt es
ein Flugmechanik-Modul zur Bestimmung des aktuel-
len Schubs. Im Folgenden werden die beiden Elemen-
te im Detail vorgestellt.

My, = mzrw,i — AI’HDM7 Ampy = const.

4 N
Engine 1
Mechanics
—{Engine
N
(F 1 val
\ {F, h, Mal )

BILD 5: Aufbau des FuelCalc Blocks

Flugmechanik-Modul:

Im Flugmechanik-Modul wird der aktuell benétigte
Schub des derzeitigen Missionszeitpunkts ermittelt.
Die bendtigten Informationen der Design-Mission wer-
den mit Lookup-Tables eingelesen. Ausgangspunkt
der Berechnung ist das aktuelle Flugzeuggewicht
myc, das sich durch Integration des Treibstoffmassen-
stroms i wie folgt berechnet:

t
mAC,iZ/O 1, (T)dT+ mow ;.
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Aus dem aktuellen Gewicht muc, dem Bahnneigungs-
winkel y und der True Air Speed vras lasst sich der
aktuelle Auftriebskoeffizient C; berechnen:

2-myc,i-g-cos(y)
Poo Swi - V%AS

CrLi= (3)
Mithilfe der aktuellen Flugphase lasst sich mit der
Cr/Cp-Polare der aktuelle Widerstandsbeiwert be-
stimmen. Bei Bedarf kdnnen dem Widerstandsbeiwert
Cp.ps Vom System verursachte Drag Counts dcsys
addiert werden. Somit ergibt sich der Gesamtwider-
standsbeiwert Cp ; zu:

Cp,i = Cp por +dcsys.

mACg
m,.gsiny

\4

BILD 6: Kraftegleichgewicht am Flugzeug

Der erforderliche Schub ermittelt sich aus dem Im-
pulssatz des Flugzeugs (Bild 6) in L&angsrichtung und
berechnet sich aus den Thermen Luftwiderstand, Ge-
wichtskraft, Beschleunigung und Stauluftbedarf wie
folgt:

1

b= 5 P -Sw,i-Cp.i+ Vias +maci- g - sin(y)
drg fraction of weight ( 5)
L maci VTAS +n'1R “VTAS -
ﬁ/_/ N
mechanical inertia RAM air
Der berechnete Schub wird durch die Anzahl

der Triebwerke geteilt und den beiden Triebwerks-
Modulen inklusive der aktuellen Machzahl Ma und der
aktuellen H6he & Ubergeben.

Triebwerk-Modul:

Grundlage eines Triebwerk-Moduls sind Betriebspunkt-
Matrizen, die mit dem von Kurzke entwickelten Pro-
gramm GasTurb [6] erstellt werden. GasTurb ist eine
Software zur numerischen Berechnung und Optimie-
rung des Triebwerkszyklus vorgefertigter Triebwerks-
modelle. Mit GasTurb lassen sich neben konventionel-
len Flugtriebwerkstypen wie Turbofan- und Turboprop-
modellen auch zukiinftige Modelle wie Geared Turbo-
fans oder mit einem gewissen Mehraufwand Open
Rotor Triebwerke beschreiben [9]. Fir diese Arbeit
wurde als Beispiel ein Geared Turbofan modelliert,
das sich an den Kennwerten des PW1100G von Pratt
& Whitney orientiert.

Innerhalb eines Triebwerk-Moduls werden
Triebwerksbetriebspunkt-Matrizen flr unterschiedli-
che Sekundéarleistungsentnahmen am Triebwerk be-
notigt.
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Diese Betriebspunki-Matrizen werden in Lookup-
Tables transformiert, welche den spezifischen Treib-
stoffverbrauch (SFC) bei einer gegebenen und kon-
stanten Sekundarleistungsentnahme in Abhangigkeit
der Ma-Zahl, der Flughéhe i und dem Schubbedarf F
bestimmen. GasTurb bietet die Méglichkeit die bend-
tigten Betriebspunkt-Matrizen automatisiert als Excel
Tabellen auszugeben, welche dann wiederum auto-
matisiert von Matlab/Simulink eingelesen werden. Die
Auflésung und somit die GréBe kdnnen hierbei belie-
big angepasst werden, um die Genauigkeit bzw. die
Geschwindigkeit der Berechnung je nach Bedarf an-
passen zu kénnen.
¢ Py, (PWX)

GasTurb

bs=f(bs, bs. Psys)

BILD 7: SFC Berechnung (bs)

Das prinzipielle Vorgehen ist in Bild 7 abgebildet.
Aus Veranschaulichkeitsgriinden wird an dieser Stel-
le nur auf eine elektrische Sekundérleistungsentnah-
me eingegangen. Eine mdgliche Zapfluftentnahme
wird nicht berticksichtigt. Mithilfe von GasTurb werden
Triebwerksbetriebspunkt-Matrizen ohne Leistungsent-
nahme und fiir eine Sekundarleistungsentnahme von
200 kW bestimmt. Im Simulink Engine-Block werden
diese Listen als Lookup-Tables verwendet, um den ak-
tuellen flugzustandsabh&ngigen SFCs ohne (bs) und
mit einer Leistungsentnahme von 200 kW (bs ) zu be-
stimmen. Durch eine lineare Interpolation zwischen
diesen Werten kann der aktuelle SFC bg in Abhangig-
keit der derzeit vorliegenden Sekundarleistungsent-
nahme nach Gleichung 6 berechnet werden. Hierbei
wird zudem der Generatorwirkungsgrad nggy berick-
sichtigt.

PWX;ps
NGEN * 100kW

bs =bgo+ (bsa—

—SysFuel"
e GasTurb

|
200 250

100 150
PWX LPS (kW)

BILD 8: Vergleich Simulation und Interpolation
Sekundéarleistungsentnahme

Dieses Vorgehen Iasst sich auch auf zusatzliche Se-

kundarleistungsentnahmen wie eine Zapfluftentnah-
me erweitern. In diesem Fall muss die Gleichung 6
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entsprechend um einen weiteren Term ergéanzt wer-
den. Somit werden fir die lineare Interpolation vier
Lookup-Tables benétigt.

Bild 8 zeigt die Berechnung des SFC in Abhangig-
keit einer elektrischen Sekundarleistungsentnahme.
Es wird die lineare Interpolation von SysFuel™ mit ein-
zelnen Berechnungsergebnissen von GasTurb vergli-
chen. Die lineare Interpolation zwischen den verschie-
denen SFC stellt eine sehr gute Naherung des realen
Betriebspunktes dar [1]. Auf diese Weise ist es mbg-
lich, das Triebwerksverhalten einfach zu SysFuel* zu
Ubertragen, ohne dass eine Co-Simulation zwischen
Simulink und einem Triebwerkssimulationsprogamm
notwendig ist. Aus bs und F; lasst sich der Treibstoff-
massenstrom mg; bilden:

(7)

rp; = F; - bg.

3.2 Berechnung der Strukturmassen

Innerhalb des Structure-Blocks findet die Berechnung
des Resize der Flugzeugstruktur statt. Ziel des Resize
ist, die Nutzlast des Transportflugzeuges konstant zu
halten. Da sich die Transportaufgabe nicht verandert,
bleibt die Geometrie des Rumpfes unverandert. Ledig-
lich die Tragflachen, die Leitwerke, die Triebwerke und
das Fahrwerksystem werden angepasst. Durch die
Veranderung des maximalen Abfluggewichts mrow ;
missen diese Strukturelemente angepasst werden.
Diese Veranderung bewirkt aber wiederum eine Ver-
anderung von mrow ;. Der so entstehende Schneeball-
effekt verlangt nach einem iterativen Vorgehen, wel-
ches im Structure-Block durch eine Schleife mit Indi-
zes k berlcksichtigt wird.

Grundlage der Strukturanpassung ist die An-
nahme, die Flachenbelastung und das Schub-
Gewichtsverhaltnis des Referenzflugzeugs konstant
zu halten:

MTOW,0

= const, 8
Swo (8)
Tq
0 — const. (9)
mrow,0

Eine Verénderung der Systemmasse bewirkt nach
Gleichungen 8 und 11 eine Veranderung der Fliigel-
flache und des Schubes:

_ mrowk +Amgys
- mrow,0 ’
Swo

Sw k (10)

o (11)
mTow,0

Ti = (mrowk + Amsys) -
Fliigel-Resize: Da die Spannweite b in der Regel
durch die Parkposition des Flugzeugs am Gate be-
schrankt und aufgrund einer optimalen Aerodynamik
vollstandig ausgenutzt ist, wird diese beim Resize
konstant gehalten. Somit wird die Streckung wie folgt
variiert:

b2

Ay = ——.
Sw .k

(12)
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Die Modifikationen der Parameter Sy und A; erzeu-
gen direkt eine Veranderung der Massen der Tragfla-
chen.
Nach [3] ist das Fligelgewicht my , wesentlich von der
Fligelflache Sy und dem maximalen Abfluggewicht
mrow abhangig. Zudem flieBen verschiedene Geo-
metriefaktoren mit ein:

my .k = Mrow k- (mc,k + mr,k) . (13)
Die Parameter des Flligelkastens mc und der Rippen
m,; lassen sich wie folgt berechnen:

1920- AL - 83 Ny r- (14 2)
(cos @25)+ 2+ fuk

; (14)

mcx =

05
125 (1, \%
3.5 (%)
mr = — .
0,25
mrowi - Ay

Swa)*? (1-2+0,7222)
(B a0, _

(1-0,342 +0,441%) +2,2-

o st

(15)

Der Koeffizient der zuléssigen Betriebsspannung des
Airframes f, x, der Béenlastfaktor N; und die maximale
Sturzfluggeschwindigkeit V, werden nach [3] wie folgt
bestimmt:

0,5

Ne-ry- /\,1(’75 SMTOW k 25 1 N

p= 1,12, | SR TTOWE g 4 5925 &

Ja [ 7. (,L>1A5 ( ) cos 0 -~
4, c

(16)

6,45-Vp - Swi

MToW k

Ne=1,65+

). o

(18)

2 n 1
Ay cos@s
VD = 1,25-a-MaD.
Der Faktor der Fligelwurzelentlastung r; ist von der
Anzahl der Triebwerke, die unter dem Flligel ange-

bracht sind, abhéngig:

¢ Keine Triebwerke unter den Fligeln:

)|

e Zwei am Flugel angebrachte Triebwerke:

)]

e Vier am Fliigel angebrachte Triebwerke:

)|

re=1- {0,12+<1"’”W*"
MTOW k

_ MzFwk

re=1- 10,20+ <1 (20)

MTow i

MzFw k
re=1-— -

0,22+ <1
Mrow k
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In der Regel sollte an dieser Stelle die Geometrie
des Flugels insofern Uberprift werden, ob das Vo-
lumen des Fliigels ausreicht, um die erforderlichen
Treibstofftanks aufzunehmen. An dieser Stelle wird
hierauf verzichtet, da als Referenzflugzeug ein Mittel-
bzw. Kurzstreckentransportflugzeug betrachtet wird.
Es kann davon ausgegangen werden, dass das flr
den Treibstoff minimal erforderliche Volumen des Fla-
gels fir diesen Flugzeugtyp durch den Resize nicht
unterschritten wird.

Leitwerk-Resize: Die Massen des Héhenleitwerks
(Empennage Horizontal) mgy, und des Seitenleit-
werks (Empennage Vertical) mgy bestimmen sich
nach [3] folgendermafGen:

1,24
SEH k>

mpy ;= 0,065 kia -V Spy5 (23)

Dabei werden die Flachen nach [10] in Abh&ngigkeit
von der Fliigelflache Sy abgeschétzt:

mEH,k = 0,047 . VD . (22)

Swi-Ven luk

SEH |k = Ta (24)
Swi-Vev b
Spvi= = (25)

Der Faktor ki, beriicksichtigt die Strukturaufthdngung
des Hobéhenleitwerks. Es qilt kj; = 1 bei einer An-
bringung des Héhenleitwerks am Seitenleitwerk bzw.
k12 = 1,5 far ein T-Leitwerk. Die Bezugsflugeltiefe 1, ;
lasst sich durch die Zuspitzung A, die Spannweite b
und Fligelflache Sy bestimmen:

po A Swk 1A+
HET 30 (A1) 1+A

Die Hebelarme xgy und xgy der Leitwerke werden
konstant gehalten.

Fahrwerk-Resize: Flr das Fahrwerksystem existie-
ren einfache Approximationen, die fir die Abschatz-
ung des Resize als ausreichend angesehen werden.
Die Fahrwerkssystemmasse wird nach [3] mit 4% der
maximalen Abflugmasse angegeben:

(26)

(27)

Triebwerk-Resize: Die Triebwerksmasse wird durch
eine Abschéatzung proportional zum Maximalschub
angegeben:

mpGx = 0,04 -mrow k.

Ty
65-g
Aerodynamik: Die Anpassung der Strukturelemen-
te verandert nicht nur das Strukturgewicht des Flug-
zeugs. Speziell durch die Variation der Fllgelflache
wird die Aerodynamik des Flugzeugs verandert, was
an dieser Stelle berlcksichtigt wird. Diese Ruckwir-
kungen auf die Aerodynamik zeigen sich im Nullwider-
stand Cpo « des Flugzeugs. Die Veranderung von Cpo «
in Abhangigkeit von der Fllugelflache l&sst sich nach
[3] wie folgt bestimmen:

menG.x = 1.56 (28)

ACpo,i+1 = Cpo,i+1 — Cpo,i, (29)
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2.
Cpo,i+1 =0,005- (1 ~ 2-Clam

>Af.

20 (30)
Ma: (cos ¢5)"” } } Rw Ty - Sy
T oWt

1
o
)3

Wie eingangs in diesem Abschnitt erwdhnt, bend-
tigt der Resize der Struktur einen iterativen Prozess
(Bild 9), da eine Variation der Strukturelemente wie-
derum zu einer Gewichtsveranderung des Flugzeugs
fOhrt. Aus diesem Grund wird innerhalb des Structure-
Blocks der Resize solange durchlaufen, bis die Ande-
rung zwischen zwei Durchldufen unter einen Grenz-
wert von 0,01 kg gefallen ist und somit die Lésung
konvergiert ist. Innerhalb des Structure-Blocks wird
unterstellt, dass die verbrauchte Treibstoffmasse vor-
erst konstant bleibt. Eine Konvergenz tritt in der Regel
nach zehn bis elf Durchlaufen auf. Die konvergierte
Lésung wird verwendet, um den veranderten Nullwi-
derstandsbeiwert zu bestimmen. Die Ergebnisse des
Structure-Blocks MTOW ST,i+1; MZFW ST,i+1 und ACD07i+1
werden dann dem FuelCalc-Block tibergeben, um die
Auswirkungen auf den bendtigten Missionstreibstoff
zu ermitteln.

w
|:1—0,2‘Ma+0,12~{

p

140,526 [ <
+9, <0,25

. Rw—2 1,9
T Ry +RW (31)

4 ; ~N
4 . ~N
Resize
Wing Mass Calculation Empennage Mass
S0 =Moo MrondSo) Calculation
My =M Mo S ---) Merys (S --.)
Mey, =f(Suy --.)
v
Engine Mass Landing Gear Mass X
Cglculation Calculation mComEar;lson7
Mo, =H(T,) Mie,=f(Mrou) ot = Mrows
A

AC Mass Calculation
Mrowie =My Mes Mey,
Mgy, -..)

AC_DO Calculation
ACy, =1(Sw))

BILD 9: Flussdiagramm der Structure lteration

3.3 Datenverarbeitung im PreProcess

Sowohl der Block Structure als auch der Block Fuel-
Calc benétigen Informationen Uber die Strukturmas-
sen der betrachteten Komponenten bzw. den benétig-
ten Treibstoffbedarf des Flugzeugs vor der Integrati-
on des Brennstoffzellensystems. Diese GroBen wer-
den benétigt, um so durch Differenzenbildung die Aus-
wirkungen der Integration zu bestimmen. Prinzipiell
kdnnten hierfir die exakten GrdBen des betrachteten
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Flugzeugs verwendet werden. An dieser Stelle wird
hierauf bewusst verzichtet. Stattdessen werden mit
den tooleigenen Methoden die relevanten originaren
Gewichte des Flugzeugs bestimmt. Auf diese Weise
wird verhindert, dass Fehler durch Abweichungen zwi-
schen den Berechnungsvorschriften und den realen
GewichtsgréBen die Aussage des Ergebnisses verfal-
schen kdénnen. Bei SysFuel™ handelt es sich um ei-
ne Methodik, die lediglich die relativen Auswirkungen
auf die Struktur und den Treibstoffverbrauch durch ei-
ne Brennstoffzellensystemintegration bestimmen soll.
SysFuel™ dient somit nicht dazu, absolute Aussagen
zum Strukturgewicht des Flugzeugs bzw. zum Ge-
samttreibstoffbedarf zu treffen. Aus diesem Grund er-
scheint das gewahlte Vorgehen als akzeptabel.

Im Block PreProcess sind deshalb der Block Fuel-
Calc und das Modul Resize des Structure-Blocks ent-
halten. Mit den Daten des unveranderten Referenz-
flugzeugs wird hier im FuelCalc-Block nach den Glei-
chungen 2 bis 6 ohne Veranderung der Sekundarlei-
stungsentnahme, des Stauluftbedarfs und des Wider-
standes die Treibstoffmasse m flr die Referenzflug-
mission bestimmt. Ebenso wird das Resize-Modul ver-
wendet, um nach den Gleichungen 13 bis 29 die Mas-
sen des Flugels mf, der beiden Leitwerke mgy o und
mgy,, des Fahrwerks m; ¢ o und des Triebwerks mgeng o
des unveranderten Flugzeugs zu ermitteln. Dartber
hinaus wird ein Referenzwert nach Gleichung 30 fur
den Nullwiderstandsbeiwert Cpo o des Flugels berech-
net. Der Block PreProcess wird einmalig zu Beginn
durchlaufen. Die bestimmten Werte werden entspre-
chend den Blécken FuelCalc und Structure fir deren
ersten Durchlauf Gbergeben. Im folgenden Abschnitt
wird der vollstandige Ablauf von SueFuel™ erlautert.

3.4 Gesamtmodell

Die oberste Simulink-Programmebene von SysFuel™
ist in Bild 2 gezeigt. In Bild 10 ist ein vereinfachtes
Ablaufdiagramm dargestellt. Durch den Block Aircraft
werden den Blécken Structure, PreProcess und Fuel-
Calc die notwendigen Flugzeugparameter zur Ver-
flgung gestellt. Der Block System liefert SysFuel™
die Massen Amyy,, und die Leistungsbedarfsverande-
rungen APy, in Abhangigkeit von der Missionszeit
fir das integrierte Brennstoffzellensystem. An die-
ser Stelle wird jeweils immer die Differenz mit den
durch das Brennstoffzellensystem substituierten Sys-
teme gebildet.

Zudem existiert ein Switch-Block, der den logischen
Ablauf von SysFuel™ steuert. Zu Beginn fihrt der
Switch-Block den PreProcess-Block aus. Nach des-
sen Durchlauf schaltet der Switch-Block den Struc-
ture-Block ein und Ubergibt ihm in der ersten Iterati-
on die Eingangswerte vom PreProcess. Nach Been-
digung des Struktur-Resize-Prozesses wird FuelCalc
gestartet und somit die benétigte Missionstreibstoff-
masse nach dem ersten Resize-Prozess ermittelt.
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BILD 10: Ablaufdiagramm von SysFuel™

Der zusatzlich benétigte MassControl-Block stellt
einen erweiterten Memory-Block dar, welcher die Auf-
gabe besitzt, wichtige Zwischenergebnisse zu spei-
chern und die Konvergenz der Berechnung zu Uber-
wachen. Dieser Block besitzt die Aufgabe, die Ergeb-
nisse des Structure-Blocks und des FuelCalc-Blocks
zusammenzufiihren. Hier wird das aktuelle maxima-
le Abfluggewicht mrow mc,; aus dem aktuellen Lande-
gewicht, der aktuell bendtigten Missionstreibstoffmas-
se mp,; und der Differenzmasse der Design-Mission
Ampyy geblldet

MTOW.MC,i = MZFW.ST,i +MF,; — Ampy. (32)
Dieses Ergebnis wird dann wiederum dem Structure-
Block Gbergeben, welcher dann vom Switch-Block er-
neut gestartet wird. Diese Prozedur wiederholt sich
so lange, bis im MassControl-Block die Anderung des
mrowmc,i ZWischen zwei Durchlaufen unter eine ge-
gebene Schranke von 0.1 kg gefallen ist. Die End-
ergebnisse werden dann vom Switch-Block in eine
Ausgabe-Datei geschrieben, die entsprechend visua-
lisiert wird.

4 Bewertung eines Beispielsystems

In diesem Kapitel soll beispielhaft bewertet werden, ob
die Integration eines multifunktionalen Brennstoffzel-
lensystems in ein Referenzflugzeug vorteilhaft ist. Es
wird ausdricklich darauf hingewiesen, dass die hier
dargestellten Zahlen abgewandelt sind und sich auf
keine zukulnftige oder existierende Flugzeugentwick-
lung beziehen. Sie dienen lediglich der Demonstration
der in diesem Artikel vorgestellten Methodik.

Beim Referenzflugzeug handelt es sich um ein neu-
artiges Mittel/-Kurzstreckenflugzeug, welches fir ei-
ne Design-Mission von 3000 nm ausgelegt ist. Das
Flugzeug ist ein More Electric Aircraft ohne Zentral-
hydrauliknetze oder Bleed Air-Versorgung. Als Trieb-
werke kommen Geared Turbo-Fans zum Einsatz. Es
soll eine Nutzlast von ca. 16 Tonnen transportieren.
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Fir dieses Flugzeug wird ein Brennstoffzellensys-
tem untersucht, welches die Energieversorgung des
Flugzeugs am Boden Ubernimmt. Das Brennstoffzel-
lensystem soll zudem die Notenergieversorgung des
Flugzeugs gewéhrleisten. Heutige Flugzeuge missen
Uber Tankinertisierungssysteme verfligen, um sicher
zu stellen, dass der Sauerstoffgehalt der Luft in den
Treibstofftanks wahrend der Flugmission stets unter
einem Grenzwert von 10 % liegt [4]. Dieses soll mit
der getrockneten sauerstoffarmen Abluft der Brenn-
stoffzelle realisiert werden.

Diese vorgestellten Funktionen, die das Brennstoffzel-
lensystem Ubernehmen soll, fihren dazu, dass ge-
wisse Systeme nicht mehr in dem Referenzflugzeug
benbtigt werden, wie die Hilfsgasturbine (APU), die
Stauluftturbine (RAT) sowie das Inertisierungssystem
(FTIS). In Tabelle 1 sind die Massen dieser Systeme
dem multifunktionalen Brennstoffzellensystem gegen-
Uber gestellt. Es ist zu erkennen, dass das multifunk-
tionale Brennstoffzellensystem ca. 20 kg schwerer ist
als die sublimierten Referenzsysteme.

TABELLE 1: Annahmen zum Gewichtsvergleich

Referenzsysteme | Brennstoffzellensystem
mapy = 335 kg
mgar = 160 kg mrcs = 580 kg
mrris = 65 kg
Y mgys = 560 kg Y mgys = 580 kg
Amgys = +20 kg

Wahrend die APU und die RAT keinen Leistungsbe-
darf wahrend der Flugmission aufweisen, benétigt das
FTIS System elektrische Leistung. Im Vergleich da-
zu produziert die Brennstoffzelle elektrische Leistung,
welches ein Sekundareffekt der Inertgaserzeugung ist
(Bild 11 oben). Fir die Kihlung der Brennstoffzel-
le wird durch das gewdhlte Kihlkonzept zusétzlicher
Luftwiderstand erzeugt. Das FTIS-System verwendet
Stauluft zur Kiihlung (Bild 11 unten).

(kW] 4
20

FTIS Electrical Power Consumption

MFFCS Electrical Power Production

Electrical Power
o

[kg/s] &

MFFCS Drag Counts

Ram Air
o
N
o
S

Drag Counts

FTIS Ram Air

o
A
o

° N

Climb Cruise Descent
BILD 11: Elektrischer Leistungsbedarf bzw. Ram
Air Bedarf des sublimierten FTIS und

Drag Counts des MFFCS

In einer ersten Studie (Ergebnis siehe Diagramm 12)
wird zuerst nur die Auswirkung des veranderten Sys-
temgewichts von 20 kg untersucht. Das veranderte
Systemgewicht fihrt eine Strukturanpassung von 6,8
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kg mit sich. Es ist zu erkennen, dass hier die zusétzli-
chen Triebwerk- und Fligelgewichte den Hauptanteil
umfassen. Das Flugzeug bendtigt fir die Referenz-
mission einen zusatzlichen Treibstoffoedarf von 4,7
kg. Insgesamt steigert sich somit das maximale Ab-
fluggewicht des betrachteten Flugzeugs durch die In-
tegration des Brennstoffzellensystems um 31,5 kg.

401

o,
I 2,
] ame.,
T am,,
[ Jam,
o am,,
I 2
g

351

30F

251

am [kg]

Amgys  Ameoye  Amp Amg,,  Amy,

BILD 12: Differenzmassen mit Resize ohne
Sekundéarleistungs-,  Stauluft- und
Widerstandseinfluss

40

sl -

I .
30+ [ am,,

250 Cam.,

[ Jam,
2
S
<

Amy,  AMee  Am.  Amg,  Amy,

BILD 13: Differenzmassen mit vollwertigem Re-
size

Anders sieht die Beurteilung fiir das Brennstoffzellen-
system aus, wenn alle Effekte beriicksichtigt werden.
Das Ergebnis ist in Bild 13 gezeigt. Es wird deutlich,
dass fUr die Strukturanpassung lediglich 4,3 kg zu-
satzliches Gewicht notwendig ist. Durch Entlastung
der Triebwerke und Wegfall des Stauluftbedarfs mithil-
fe der Brennstoffzelle, kann auf der Referenzflugmissi-
on Treibstoff von 7,5 kg eingespart werden. Insgesamt
wird somit das maximale Abfluggewicht des Referenz-
flugzeugs um nur 16,8 kg schwerer und reduziert sich
im Vergleich zur Vorstudie um 14,7 kg. Bei dem hier
dargestellten Zahlenbeispiel stellt das Brennstoffzel-
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lensystem eine Verbesserung flr das Referenzflug-
zeug dar.

Bild 14 zeigt in blau den Differenztreibstoffmassen-
strom Amp zwischen dem Referenzflugzeug ohne
Brennstoffzellensystem und dem Flugzeug mit Brenn-
stoffzellensystem Gber die Designmission.

x10°
2
——— Full Resize
15+ ——— Resize Without Secondary Power Offtake,
Ram Air and Drag-Counts
1L
0.5
; h h §
2 o w
2
= ey 'y Y N
5-05+
1S
<
K
1.5
2 F
25 i i i i i i
0 1 2 3 4 5 6

mission time [h]

BILD 14: Differenzmassenstrome bei fehlender
und bei Integration des Brennstoffzel-
lensystems

Es ist zu erkennen, dass das Referenzflugzeug mit
Brennstoffzellensystem unmittelbar nach dem Start
eine Treibstoffersparnis aufzeigt, welche mit dem Be-
ginn des Descent (ca. 6h) besonders grof3 wird. Zum
Vergleich ist in Bild 14 auch der Differenzmassen-
strom der ersten Studie dargestellt (rot), in der ledig-
lich die Systemmasse betrachtet wurde. Dieser Wert
liegt immer Uber 0. Deutlich wird, dass die Sekun-
darleistungsentnahme am Triebwerk mit berlicksich-
tigt werden sollte, wenn ein Brennstoffzellensystem
auf Flugzeugebene bewertet wird.

Als Ergebnis lasst sich ableiten, dass die negati-
ven Auswirkungen durch ein héheres Systemgewicht
des Brennstoffzellensystems {ber die Berlcksichti-
gung der erzeugten elektrischen Leistung abgemildert
bzw. aufgehoben werden kénnen. Somit liegt es nahe,
Brennstoffzellensysteme aktiver wéhrend der Flug-
mission zu nutzen, um die Triebwerke weiter zu ent-
lasten. Fir eine weitere Untersuchung dieses Aspekts
sind Auslegungsmethodiken wie in [7] notwendig, um
wiederum die Auswirkungen auf das Brennstoffzellen-
system zu bestimmen.

SysFuel™ berlicksichtigt bisher nicht die Bodenpha-
se des Flugzeugs. Gerade in dieser Phase wird
das Brennstoffzellensystem jedoch einen wesentli-
chen Beitrag zur Umweltvertraglichkeit des Flugzeugs
liefern, welches in der hier gezeigten Studie nicht de-
tailliert untersucht wurde.

5 Zusammenfassung und Ausblick
Der vorliegende Artikel beschreibt die Bewertungs-
plattform SysFuel®, welche auf den Grundlagen
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der in [1] vorgestellten Methodik SysFuel basiert.
SysFuel™ bietet die Mdglichkeit, unter Simulink kom-
plexe System-Integrationskonzepte auf Flugzeugebe-
ne zu bewerten. Hierbei wird eine durch Gewichtsver-
anderungen notwendige Strukturanpassung berlick-
sichtigt. Demonstriert wurde die Integration eines mul-
tifunktionalen Brennstoffzellensystems mit der Aufga-
be, im Flug die Hilfsgasturbine, die Notenergieversor-
gung und das Inertisierungssystem im Referenzflug-
zeug zu ersetzen.

Mithilfe von SysFuel™ konnte mit den gewahlten Zah-
lenbeispielen gezeigt werden, dass sich die Integra-
tion bisher nur leicht positiv auf die Missionstreibstoff-
masse auswirkt. Durch das erhdhte Systemgewicht
vergrdssert sich dennoch das Abfluggewicht. Um die
Missionstreibstoffmasse weiterhin zu verringern bzw.
Einsparungen am Systemgewicht vorzunehmen, sind
weitere Verbesserungen am Brennstoffzellensystem
bzw. zusatzliche Funktionen fir das System notwen-
dig. Eine Idee kdnnte beispielsweise sein, das Brenn-
stoffzellensystem fiir die Cargofeuerbekdmpfung zu
verwenden oder die Abwarme des Systems zur Un-
terstltzung des Enteisungssystems zu verwenden.

Derzeit wird der Triebwerk-Resize lediglich mit einer
Abschatzungsformel nach [3] bericksichtigt. GasTurb
bietet die Mdglichkeit, das Gewicht der Triebwerke
relativ prézise zu ermitteln. Aus diesem Grund sol-
len verschiedene Triebwerksmodelle mit unterschied-
lichen Schubklassen in SysFuel™ mithilfe von Gas-
Turb hinterlegt werden. In Abh&ngigkeit vom aktuel-
len Schubbedarf kdnnte dann, &hnlich wie bei der Mit-
telung bei verschiedenen Sekundarleistungsentnah-
men, zwischen den hinterlegten Triebwerksmodellen
interpoliert werden. Damit kénnte zum einen das Ge-
wicht der Triebwerke genauer bestimmt und zum an-
deren auch die direkte Auswirkung auf die Treibstoff-
berechnung berlcksichtigt werden.

In der jetzigen Version von SysFuel™ werden die Sys-
teme zur Flugsteuerung nicht in die Fligelanpassung
miteinbezogen. Es ware sinnvoll, hierfiir Funktionen
zu hinterlegen, die diese Auswirkungen auf den Lei-
stungsbedarf und das Systemgewicht berlicksichtigen
kénnen.

Das Primarziel von SysFuel™ ist die Bewertung mul-
tifunktionaler Brennstoffzellensysteme auf Flugzeug-
ebene. Aus diesem Grund soll SysFuel™ in eine Ge-
samtmethodik zur modellbasierten Entwicklung und
Bewertung von multifunktionalen Brennstoffzellensys-
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temen integriert werden.
LITERATUR

[1] DOLLMAYER, J., "Methode zur Prognose des
Einflusses von Flugzeugsystemen aus Missions-
kraftstoffmasse” Dissertation, Technische Uni-
versitdt Hamburg-Harburg, Institut fir Flugzeug-
systemtechnik, Hamburg: Verlag Shaker, 2007

[2] DOLLMAYER, J., "Consideration of Fuel Con-
sumption Caused by Aircraft Systems in Aircraft
Design”, 25th International Conference of the Ae-

ronautical Sciences, Hamburg 2006

[38] Howe, D., "Aircraft Conceptual Design Synthe-
sis” London: Professional Engineering Publishing

Limited 2000

[4] US DEPARTMENT OF TRANSPORTATION, "Fuel
Tank Flammability Minimization AC No.: 25.981-

2", Federal Aviation Administration, 2001

[5] KALLAS, S., "Directorate-General for T.: Flight
path 2050 - Europe’s Vision for Aviation”, Publica-

tions of the European Union, Luxembourg 2011

[6] KURzKE, J., "GasTurb 11 - Design and Off-
Design Performance of Gas Turbines” Manual,
www.gasturb.de/Free/Manuals/Gasturb11.pdf,

Abruf: 21.Jan. 2011, Dachau 2007

[7] LUDDERS, H., "A Methodology for Rapid Evalua-
tion and Sizing of Fuel Cell System Architectu-
res for Commercial Aircraft”, SAE AeroTech Con-
gress & Exhibition , Toulouse 2011 (will be publis-

hed)

[8] MoDEST, C., "A Model-based Development Ap-
proach for a Diagnostic System for a Multifunctio-
nal Fuel Cell System”, SAE AeroTech Congress

& Exhibition , Toulouse 2011 (will be published)

[9] SEITz, A., ScHMITT, D., DONNERHACK, S.,
"Emission Comparison of Turbofan and Open
Rotor Engines under Special Consideration of
Aircraft and Mission Design Aspects”, Second
CEAS European Air & Space Conference, Man-

chester 2009

[10] RAYMER, D. P., "Aircraft Design: A Conceptual

Approach” Reston: AIAA 2000



