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Abstract

The aviation sector is currently attempting to drastically reduce their environmen-
tally damaging emissions. Hydrogen has been proposed as an alternative to kerosene
to achieve this. This change of fuel comes with some complications. To effectively
store hydrogen on planes it needs to be cooled to around 20 K, where it becomes a
liquid. This liquid must be kept cool the entire flight to avoid major pressure increa-
ses and loss of fuel. Because of this, there are high demands on the tanks that store
the fuel.

This projects purpose is to investigate how to best design these tanks for a specified
commuter aircraft, as well as evaluate the performance of this aircraft with hydrogen
propulsion. To realize this, a simulation model of the tanks and airplane is created
and used to iterate the optimal insulation thickness to maximise range, given some
restrictions. The insulation material used in the project is polyurethane foam.

The results show that a commuter aircraft with hydrogen propulsion is a viable
option. The majority of the surface of Sweden can be covered by only expanding
hydrogen infrastructure to a handful of airports, which lowers the barrier of entry
for national hydrogen aviation. There is also potential for longer international flights
but there needs to be more research conducted on other types of insulation than the
one examined in this report.
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Sammandrag

Flygsektorn forsoker idag att drastiskt minska sina miljopaverkande utslapp. For att
lyckas med detta har vite foreslagits som alternativt brénsle till flygfotogen. Bréns-
lebytet medfor dock en del svarigheter. For att effektivt forvara vitet pa flygplanen
kravs att det kyls ned till cirka 20 K, da det overgar fran gas till en vatska. Vits-
kan maste hallas kall under hela flygningen for att undvika stora tryckdkningar och
forlust av bransle. Déarfor stélls hoga krav pa de tankar som ska forvara brénslet.

Detta projekt avser att understka hur man bést kan konstruera dessa tankar for ett
specificerat regionalflygplan, samt utvérdera vilken prestanda ett flygplan av denna
sort kan viantas uppna med vatgasdrift. For att gora detta skapas en simuleringsmo-
dell 6ver tankarna och planet som, givet vissa begréansningar, itererar fram optimal
isoleringstjocklek pa tankarna for att maximera flygstrickan. Isoleringsmaterialet
som anvénds i denna rapport ér polyuretanskum.

Resultaten visar att det undersokta regionalflygplan med vatgasdrift ar en faktisk
mojlighet. Majoriteten av Sveriges yta kan téckas genom att endast utveckla vétein-
frastruktur pa ett fatal flygplatser, vilket hade sénkt intraddesbarriéren for nationellt
viteflyg. Det finns dven potential for langre internationell flygning men det skulle
krdvas vidare undersokning inom andra typer av isolering &n den som undersokts i
denna rapport.

Sokord: Kryogen vitgastank, 19-PAX, Vatgasdrift, Skumisolering, Flygsimulering,
Viteinfrastruktur, CARAT, Termisk design, Aluminium 2219, Polyuretanskum
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Nomenklatur

Hy Vitgas
LH, Flytande vite
tyige [cm] Tjocklek pa tankvigg
tisol [cm] Tjocklek pa isolering
r1 [m] Inre radie i tanken

Ty =11 + tyige W]

Yttre radie i tanken

T3 = T2 + tisol ]

Totala radie for tank och isolering

Liank [m] Langd pa tank
V, [m?] Volym for olika radier r;, 75 och r3
Vin, [m?] Volym flytande viite i tank
Vi, [m?] Volym viitgas i tank
m [kg] Massa
mo kg Initial massa véte i tank
Mot fu [KE] Den totala tankmassan inklusive véte, skal och isolering
Myent [KE] Den ventilerade massan vitgas
o [W/m°K*] Boltzmanns konstant
e [-] Emmisivitet
Pmax P2l Maxtryck i tank
Pmin [P8] Minimitryck i tank
Pourst | MPa Burst-trycket
Arp, [m?] Kontaktytan for LH,
Ay, [m?] Kontaktytan for H
Ty [K] Temperatur i tanken eller omgivningen
Ts [K] Temperatur pa insida av tankvégg
Ts [K] Temperatur pa utsida av tankvagg
Gr |- Grashoftalet
Ra |— Rayleightalet
Pr [-] Prandtltalet
Nu [—] Nusselttalet
¢, [kJ/(kgK)] Virmekapacitet
p [kg/m?| Densitet
k [W/mK] Termisk konduktivitet
p [kg/sm] Dynamisk viskositet
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v [m?/s Kinematisk viskositet
h [W/m?K] Virmedverforingskoefficient for konvektion
R [K/W] Termisk resistans
Q [W] Véarmeoverforing
g [m/s?| Tyngdacceleration
EF, [N Kraftresultanten i x-led
F, [N Kraftresultanten i y-led
v 7] Hastighetsvektorns vinkel mot horisontalplanet
a [ Flygplanets vinkel mot hastighetsvektorn
Fy [N] Totala drivkraften
cr [—] Lyftkoefficient
cp -] Friktionskoefficient

z
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Z
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1

Inledning

I detta avsnitt beskrivs bakgrunden till &mnet véteforvaring i allménhet och pro-
jektet i synnerhet. Projektet och denna rapport genomférdes och producerades i ett
kandidatarbete som utfordes varen 2022 pa Chalmers Tekniska Hogskola i Goteborg.

1.1 Bakgrund

Forskare har ldnge letat efter en alternativ branslekilla for flygtransporter med hopp
om att minska utsldppen fran flygresorna. Manga olika typer av energikéllor har
undersokts, bade fossila och fornybara och en av de mest aktuella idag &ar véte.
Vitets aggregationstillstand dr gas vid normala tryck och temperaturer och ett stort
problem med att driva ett flygplan pa vétgas &r forvaringen av brénslet, da det
kréver stor volym. Volymen kan minskas genom att kyla ner vétgasen till cirka 20 K
da det overgar till en vétska, vars tillstand kallas kryogent. For att denna l6sning
ska fungera ar det visentligt att vatskan halls kall genom att forvara den i speciella
kryogena tankar. Tankarna med dess innehall kommer i detta projekt modelleras,
simuleras och utvérderas for att undersoka teknikens potential.

1.1.1 Vite som brinslealternativ

Flygtransporter har sedan dess begynnelse anvint fossila brinslen som energikélla
for flygresor. Brinslet som dominerar industrin idag ar flygfotogen och sléapper ut
ungefir 3,16 kg CO, per kilogram forbrént flygbransle. Utover detta kriavs dven en
extra méangd COq-utsléapp for att framstélla flygfotogen som ldgger till ytterligare
0,5kg CO, per kilogram flygbrénsle [1].

I Flightpath 2050 [2], som &r en EU-publikation 6ver EU:s framtida mal for flyg-
transporter, skrivs det att CO,-utslédpp ska minska med 75 procent, kviveoxidut-
slapp (NO,) med 90 procent och bullernivan med 60 procent till ar 2050 jamfort
med vérden fran ar 2000 [2].

For att realisera detta foreslas biobréinsle som ett alternativ men bland annat NO,
kvarstar och i Flightpath 2050 fastslas att anvéindandet av biobréansle &r langt ifran
tillrdckligt for att uppna malet [3]. Ett annat alternativ &r, som tidigare ndmnt, att
anvanda vite som drivmedel.
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Anvander man véte istéillet for flygfotogen for drift av flygplan kan man helt eli-
minera COy-utslapp om vétet produceras utan utslapp. Dock kommer utslédppet av
vattenanga att oka. Da dven vattenanga dr en vixthusgas kommer klimatet paver-
kas, men effekten ar inte lika stor som for CO,. Vattenanga dréjer dessutom endast
kvar i atmosfaren i upp till ett ar, medan det kan ta 6ver 100 ar for CO4 att sluta
paverka atmosfiren [4].

Flytande vite (LHj) innehaller betydligt mer energi per kilogram &n flygfotogen,
vilket betyder att det ar ett energitétt bransle sett till vikt. Problemet uppstar nér
man istéllet undersoker volymforhallandet. Varden for flytande véate och flygfotogen
kan ses i tabell 1.1. For ett givet uppdrag skulle det krévas en volym véte som &r
néstan fyra ganger storre &n motsvarande energi i flygfotogen [4]. Detta &r ett av
de storsta problemen med att applicera vatgasdrift till flygplan och kommer bland
annat behandlas i detta projekt.

Gravimetrisk densitet [MJ/kg] | Volumetrisk densitet [MJ/]]
Flygfotogen 42.8 36.9
LH, 120 8

Tabell 1.1: Energidensiteter for LHy och flygfotogen [5].

1.1.2 Foretag och utveckling av vitgasflygplan

Flera stora aktorer inom flygindustrin forscker att minska flygets klimatpaverkan
genom att utveckla flygplan som drivs pa vite. En av dem &r foretaget Airbus som
har som mal att introducera kommersiella flygplan drivna pa flytande vite ar 2035
med deras projekt "ZEROe’ [6]. Just nu har de tre stycken konceptuella flygplan
i olika storlekar dér samtliga &dr drivna genom viteforbranning med modifierade
turboflaktmotorer. Dessa konceptflygplan &r

e Turbopropellerplan fér under 100 passagerare med en réackvidd pa 6ver 2000 km.
e Turboflaktplan for under 200 passagerare med en réickvidd pa 6éver 4000 km.
e Blandad vingkropp med samma data som turbofliktplanet.

Det brittiska start-up foretaget ZeroAvia ligger dven i framkant inom utvecklingen
och hoppas leverera ett 10-20-passagerarflygplan redan ar 2024 och dérefter fort-
siatta med storre modeller. De anvéander sig av kryogena vitetankar som driver en
branslecell likt 16sningen detta arbetet utforskar. ZeroAvia utvecklar ocksa effektiva
klimatsmarta 16sningar for framstéllningen av det flytande vite som kravs [7].

Aven foretag som inte sjilva direkt producerar kommersiella flygplan dr delakti-
ga i utvecklingen. NASA har lidnge forskat pa vitgasdrift och Saab startade 2021
ett forskningsprojekt inom fossilfria flygplan framtaget framforallt for den nordiska
marknaden [8].
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1.1.3 Forskningprojekt pa Chalmers tekniska hogskola

Likt som pa de tidigare ndmnda foretagen, sker dven forskning inom omradet pa
Chalmers tekniska hogskola. Detta kandidatarbete bygger pa forskningprojektet
"COgq-free air transport for short ranges” (CARAT) som bedrivs pa institutionen
Mekanik och Maritima vetenskaper, under ledning av Tomas Gronstedt [9]. CARAT
kommer anvinda sig av andra forskningprojekt for att utfora uppdragsanalys och
trade studies for elektriska flygplan. Projektet utvecklar ett konceptflygplan vilket
modellerats for att kunna simulera batteriframdrift med fokus pa

e Hur osékerheter i drift och teknologi paverkar anvindandet av elektriska flyg-
plan.

e Hur teknologiska framgangar i batteri/brénsleceller forbéattrar rackvidd, has-
tighet och energiférbrukning.

o Oversitta uppdragskrav till krav for drivlina (vad som behévs for att uppna
en viss flygplanskapacitet).

Planet &r av propellertyp och ér ett regionalflygplan konstruerat for 19 passagerare
(19-PAX).

1.2 Syfte

Detta projektet syftar till att ta fram en simuleringsmodell 6ver brénsleférvaring
i form av kryogen brinsletank, samt ta fram dess dimensioner. Modellen ska till-
sammans med en modell 6ver en branslecell, som tas fram av ett parallellt kandi-
datprojekt, simulera vitgasdrift av ett specificerat 19-PAX-flygplan enligt CARAT-
projektet.

1.3 Avgrinsningar

Det totala projektet fordelas 6ver tva grupper som har olika arbetsuppgifter. Denna
rapport kommer ej att behandla brénslecellen och anvénder resultaten fran det andra
arbetet for att sammanstélla resultaten.

Flygplanets struktur och elmotorer ar forutbestdmda vilket visas ndrmare i avsnitt
2.1. Detta projekt kommer ej att optimera dessa utan endast anvidnda tilldelad
data. Forandring av tyngdpunkt och balans i planet efter installation av tankar och
bréinslecell kommer inte heller undersokas. Daremot kommer den palagda vikten
att paverka simuleringen. De nya systemen kommer att placeras i ett utrymme
tillgangligt i det konstruerade planet efter begrénsningar i volym och vikt.



2

Teori och férutsittningar

Projektet baseras pa vissa grundférutsédttningar och dven teori inom mekanisk och
termisk design. Detta avsnitt avser att forklara dessa samt vissa designbeslut for att
sedan kunna genomfora berdkningar.

2.1 Flygplanet

Geometrin for flygplanet dr forbestamt enligt CARAT-projektet [9]. En rendering
av flygplanet kan ses i figur 2.1.

Figur 2.1: Rendering av CARAT-planet [9].

Planets massa dr m = 8618 kg, varav 2400 kg ar tillgdngligt for bransle, bréansleférva-
ring, briinslecell och andra tillhérande delsystem. Aven volymen &r alltsa begrinsan-
de for forvaring av de olika systemen. Referensarean (som anvinds for luftmotstands-
och lyftkraftsberikningar) dr S = 37,7m? och vissa andra matt pa planet kan ses i
figur 2.2.
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Figur 2.2: CARAT-planets dimensioner [9].

I figur 2.3 visas planets lyft- och dragkoefficienter som bada ar en funktion av at-
tackvinkeln «, vilket dr vinkeln mellan flygplanets hastighetsvektor och kraftverktor.
Dessa kan anvindas for att hitta den optimala vinkeln for flygplanet att rikta sin
kraftvektor, med sa lite energiforluster som mojligt.

Lift coefficient CL Drag coefficient CD

1.4 T T T T T T T 0.11

08l 1
& ] O Ll
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04F

021 ] 003}

o L L L L L L L L L L L L L L
0 2 4 6 8 10 12 14 -2 0 2 4 6 8 10 12 14

Angle of attack o Angle of attack o

Figur 2.3: ¢, och ¢p som funktioner av attackvinkeln « [10].

Flygplanet genomgar tre olika faser vid en normal flygning. Stigning dér det snabbt
stiger till den 6nskade héjden, marschfas dér planet haller konstant hojd, i detta fall
13000 ft, samt inflygning dér planets hojd minskar infér exempelvis landning. I figur
2.4 visas data for planets hastighet och stigvinkel vid de olika faserna som bestidms
av hastighetsvektorns vinkel v mot horisontalplanet. Figur 2.4 visar ocksa data om
verkningsgraden for propeller, elmotor och kontrollsystem.
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Segment | Speed (m/s) | Flight path angle, y (deg)
Climb 92 4.0
Cruise 94 0.0
Descent 79 -3.0
Nprop 87.0 %
Nmotor 90.0 %
Necontroller 98.0 %

Figur 2.4: Tabell med planets olika hastigheter, stigvinklar och verkningsgrader [10].

2.1.1 Flygsédkerhetskrav

For att skapa ett sékert och anvéindbart flygplan finns det regler och riktlinjer som
maste uppfyllas och foljas for att fa designen godkénd och certifierad fér flygning.
En av dessa #r att det maste finnas minst tva stycken bransletankar [11]. Detta
eftersom ett tankhaveri i en konstruktion med endast en tank direkt kan leda till att
brénsletilforseln férsvinner.

Ett annat krav &dr att flygplanet maste ha tillrackligt med brénsle for att kunna
cirkulera en flygplats i minst 45 minuter i véintan pa landningstillstand. Efter denna
cirkulering ska den &ven ha tillrackligt med brénsle att flyga till ndrmsta flygplats
och landa [11]. Dessa tillsammans kallas for diversion.

Bada dessa flygsikerhetskrav ér relevanta i detta projekt och ska tas hansyn till och
designas efter.

2.2 Tankplacering

Plan som drivs med flygfotogen och anvinds idag har merparten av sitt brénsle i
tankar placerade i vingarna. Denna l6sning tillater inte tillrackligt stor volym av
vite och ar déarfor inte ett alternativ. Placering hade &ven medfort att tankarna blir
langsmala da vingarna ar relativt tunna, vilket 6kar den specifika ytan och i sin tur
varmeoverforing. Tankarna far heller inte placeras dar det finns risk att de tar skada
av ett okontrollerat motorhaveri [12]. Det kommer som tidigare beskrivits krévas tva
tankar pa planet for att sikerstéilla att problem med en tank inte resulterar i total
forlust av bréansletillforsel.

Da detta projekt forhaller sig till ett redan designat flygplan maste tankarna placeras
dér det finns utrymme. Storsta utrymmet i flygkroppen ar bakom den trycksatta
kabinen, alltsa ldangst bak i planet. Detta utrymme kommer inte vara trycksatt eller
aktivt uppvarmt av planets varmesystem. Kylan &r attraktiv for att astadkomma sa
lag virmedverforing till tankarna och i sin tur bréanslet som maojligt.
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Pa grund av detta, samt att det &r vanligt férekommande i litteraturen att placera
fristaende tankar pa detta vis, kommer tankarna att befinna sig i tomrummet bakom
den trycksatta kabinen. Tankarnas storlek kan bli begransad av det tillgingliga ut-
rymmet men ocksa den tillgingliga vikten.

2.3 Brinslecell

En bréanslecell omvandlar kemisk energi i branslen och oxidationsmedel till elektrisk
energi genom kemiska reaktioner. Den bestar av en elektrolyt mellan tva elektroder
(anod och katod) dér brénslet oxideras vid anoden och oxidationsmedlet reduceras
vid katoden. Flera olika &mnen kan anvindas men vanligast ar véte som brénsle och
luft som oxidationsmedel. Da ingen forbranning sker ger detta elektricitet med hog
verkningsgrad och lagt miljéavtryck med endast vatten som utsldpp. Det genereras
en stor méangd varme under anvindning och det kravs darfor ett omfattande kylsy-
stem. Till skillnad fran batterier kan inte en brénslecell forvara energi utan maste
ha ett kontinuerligt fléde av brénsle och oxidationsmedel fér att generera elektrisk
energi [13]. En enkel bild pa en brénslecell kan ses i figur 2.5.

Electric current

Fuel in Air in
— —

) e

L3

o

T

H,0

=

b

x

Excess fuel — — Unused gas out
[~

Anode
Electrolyte
Cathode

Figur 2.5: Illustrering av en brénslecell [14].

Brénsleceller har linge anvénts inom rymdindustrin for att generera elektricitet da
vikt &r en betydelsefull resurs. De har redan med sitt brinsle och oxidationsme-
del oftast en hogre energidensitet &n batterier. Detta gor den ocksa attraktiv for
flygtransporter som en konkurrent till batterier [15].

Detta kandidatarbetes systergrupp har i rapporten "Simulering och modellering av
brénslecell for vitgasflygplan” [16] utvecklat en brinslecell for 19-PAX-planet med
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ett massflodesbehov som kan ses i figur 2.6.

0-05 T T T T T T T

0.045 | .
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0.035 .
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0.015 .

Massflode vatgas (kg/s)
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Effekt (W) x10°

Figur 2.6: Massflode vitgas som en funktion av effekten branslecellen producerar.

Figuren visar den effekt man far ut av brénslecellen med olika massfloden vilket
ldgger en grund for den prestanda flygplanet kan uppna.

Denna brénslecell vager 1260 kg och producerar den effekt som kravs for flygplanet
[16]. Da det endast finns 2400 kg tillgéngligt far kylsystemet, bransletankarna och
brénsle viga maximalt 1140 kg.

2.4 Vitetank

Vid designen av tank finns flera aspekter att ta hénsyn till. Det kommer bland
annat att vara 6vertryck inne i tanken, mekaniska laster som paverkar utifran samt
termiska laster. For att undvika att de skapar problem ska en tank dimensioneras
och designas dérefter med avseende pa form och material.

2.4.1 Tryck

Da tanken ska forvara vite i tva olika faser dr det vitalt att inget syre fran om-
givningen kan tillatas blandas med vétet. Detta hade skapat en potentiellt explosiv
blandning som skulle kunna orsaka ett katastrofalt haveri. For att undvika detta
anvinds ett 6vertryck i tanken. Trycket maste inte vara stort men det maste 6ver-
stiga atmosfirstrycket under en hel flygning [17]. Detta kommer definiera det ldgsta
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trycket som tillats, minimitrycket. Det finns dven ett maximalt tillatet tryck. Nér
tanken och vétet varms upp under flygning ckar trycket. For att halla trycket under
det maximalt tillatna kan det bli aktuellt att slappa ut lite vite i syfte att sénka
trycket, vilket kallas ventilering.

Tanken kan inte innehalla endast flytande vite. Det maste finnas en viss méangd gas
fran start for ventilering nidr maxtrycket uppnas. Att istéllet ventilera vétska hade
betytt att mer massa hade behovt avldgsnas for att sédnka trycket tillrdckligt &n
om gas slapps ut. Enligt Winnefeld et al. [17] ska denna vétskeandel vara maximalt
97%. Det dr dock onskvért att maximera méngden flytande vite upp till denna
grans fran start, da en storre méangd tillater langre flygstriacka, alternativt mindre
volym. Méngden som kan fyllas pa beror av fyllnadstrycket och ventileringstrycket.
Genom att inte sidtta ventileringstryck, som dr samma som maxtrycket, alltfér hogt
kan en hogre vitskeandel uppnas [17].

Enligt Brewer [18] och Winnefeld et al. [17] bor ventileringstrycket (maxtrycket)
vara puax = 1,448 bar, och minimumtrycket, som &ven ar pafyllnadstrycket, pupi, =
1,2 bar.

2.4.2 Mekanisk design

Fran ett mekaniskt och termiskt perspektiv ar en sfarisk tank bést pa att sta emot
brott. Formen &r dock ineffektiv nér det handlar om att anvinda sa mycket till-
gangligt utrymme som mojligt. Eftersom tanken inte kommer vara namnvért tryck-
satt kan en cylindrisk tank fungera bra. Den undviker stora tryckkoncentrationer
och tillater ofta effektivare anvéndning av utrymmet [19]. Teorin stods av artikeln
Modelling and Designing Cryogenic Hydrogen Tanks for Future Aircraft Applica-
tions”[17], dér en analys av elliptiska tanktvérsnitt visar att de medfor en betydligt
hogre massa pa tanken for att klara av ett inre 6vertryck. Analysen resulterar i att
ett cirkulart tvarsnitt dr bést for detta d&ndamal, vilket fas med cylindrisk tank.

Angaende éndarna pa cylindern ger halvsfirer bast spanningsegenskaper och borde
ge god mojlighet for att placera tanken. Dessa kan ocksa d&ndras mot mindre sféiriska
l6sningar da tanken inte kommer innehalla sa hogt tryck, som ytterligare skulle
medfora bittre anvindning av det begridnsade utrymmet i planet [18].

Vid anvindandet av en sfarisk eller cylindrisk tank kan det noteras att nér deras
diameter ckar, minskar férhallandet mellan volymen och ytarean. Detta kan leda till
mindre virmeoverforing [12]. En ldgre virmeoverforing medfor att mindre isolering
kravs for att halla avkokningen, och ddarmed ventileringen, pa en acceptabel niva,
vilket innebér ldgre massa pa konstruktionen.

2.4.3 Viaggmaterial

Da projektet innefattar en kryogen tank maste tankens material ha bra mekaniska
egenskaper under kryogena forhallanden. Materialet ska gédrna ha hog strackgrins,
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hog brottseghet, hog styvhet och lag densitet. Keramer har en hog styrka per vikten-
het men &r vildigt sproda. Ett material som har vildigt bra mekaniska egenskaper
ar kolfiberkomposit (CFRP) men en nackdel ar att materialet ar valdigt dyrt. Tva
andra material som har tillrdckligt hog styrka per viktenhet och nagorlunda lag
densitet &r Polymer Matrix Composite (PMC) och metaller [20].

Genomtrangning &r ett kritiskt problem som ocksa maste beaktas. En tank av metall
ar en l16sning pa detta problem da véte inte tringer igenom metaller lika snabbt som
ickemetaller. Man kan anvinda ett kompositmaterial med en metallhinna, men pa
grund av skillnaden i den termiska expansionen kan dessa material separeras da de
krymper och expanderar vilket kan introducera spanningar [20].

Metallhydrider ar vildigt bra pa att forvara vite men maste uteslutas pa grund av
deras vikt. Man uppnar exempelvis endast 5% véite per viktenhet med den littaste
metallhybridtanken, som ar gjord av MgNi. Dessa tankar kan ocksa ta upp till flera
dagar att tanka [18].

Rostfritt stal och aluminiumlegering ar tva material som ofta anvénds till vatetan-
kar. Bada materialen har hog resistans mot sprodhet under kryogena forhallanden,
fungerar bra vid véldigt laga temperaturer, har bra svetsbarhet och dven hog re-
sistans mot korrosion vilket gor dem till lampliga material fér forvaring av véte.
Det som gor aluminium till ett fordelaktigt material jamfort med rostfritt stal &ér
att det har bést formbarhet och svetsegenskaper, viiger minst och har den hogsta
resistansen mot korrosion [21]. Aluminium har ocksa ett vildigt hogt strickgrins
till densitetsforhallande (se figur 2.7) vilket ar fordelaktigt da hog striackgrins ar ett
krav och lag vikt ett onskemal.

Aluminium 2219 har en strickgrins pa cirka 290-360 MPa och en brottgréins pa cirka
360-450 MPa. Aluminium har en termisk konduktivitet pa cirka 120-200 W /mK.
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Figur 2.7: Strickgrdns mot densitet for aluminium 2219.

2.5 Termisk design

En av de stora svarigheterna med att hantera flytande véte ar att halla det pa en
temperatur kring 20 K under en langre tid. Darfor ar termisk design mycket viktig.
Efter att design och material valts kan varmedverforingen till véitskan bestdmmas och
dérefter storleken och massan av isoleringen faststéllas beroende pa sokt prestanda.

Enligt Mital et al. [20] &r en acceptabel avkokningshastighet av storleksordning
0,1 % initialamassa vite per timme vilket anvints som en riktlinje for den sokta
prestandan.

2.5.1 Isoleringkonstruktion

Da tankens innehall maste hallas kryogent behtver virmeoverforingen fran omgiv-
ningen minimeras. Detta genomférs med fordel genom att omsluta tanken med ett
material som har hogt motstand mot virmedverforing, en sa kallad isolator. Om
detta ar ett specifikt material med lag varmeoverforingskoefficient, eller ett lager
med innesluten gas ar konstruktionen passiv. Detta betyder att det inte kravs nagot
arbete for att vitet ska isoleras fran omgivningen. Motsatsen ér ett aktivt isolerat
system. Dér maste hela tiden arbete tillféras for att uppna god isolering. Detta kan
exempelvis vara en pump som konstant avldgsnar eller tillfor gas. Aktiva losningar
medfor dock for mycket vikt for att vara anvindbara i ett flygplan pa grund av extra
delsystem som exempelvis pumpar, och kommer dérfor inte utvérderas [18].

Utover att skydda mot virme maste isoleringen dven utfora en annan viktig funktion.

11
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Da vitet &ar kryogent, kommer dven metalltanken att na mycket laga temperaturer.
Detta medfér problem nér vanliga atmosfiarsgaser kommer i direkt kontakt med
tanken. Dessa gaser kan da kondensera och till och med frysa, vilket orsakar en
extra tyngd for planet att bara och maste undvikas for battre effektivitet [22]. Det
ar dven ett sidkerhetsproblem da exempelvis kondenserat syre skapar en risk for
brand och explosion, samt att isoleringsformagan helt kan forloras.

Detta problem kan l6sas genom att integrera en fuktspérr. Denna bestar av ett
eller flera material som kan sta emot diffusion och dédrmed férhindra att fukt tar
sig igenom. Det kan dven forhindras genom att anvinda en vakuumlosning. Denna
har redan inbyggda lager som forhindrar vakuumlickor, och da dven stoppar fukt.
Tekniken medfor ocksa god isoleringsformaga mot virmedverforing. Vakuum kréaver
dock en hog sikerhetsfaktor, da en liten lacka skulle gora hela systemet ineffektivt.

En betydligt ldttare och sidkrare konstruktion bestar av att endast omsluta tanken
med ett isolerade material, som tidigare ndmnts. Detta fungerar genom att sénka
ledningen genom materialet och ddrmed minska méngden varme som nar tanken.
Det finns flera material som kan appliceras inom detta omrade som kommer ndmnas
1 avsnitt 2.5.2.

12
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Brewer [18] genomférde en studie pa olika isoleringskonstruktioner fér anvéndning i
flygplan. For en fristaende tank blev resultatet att den bésta konstruktionen bestar
av ett isolerande skum, med integrerade fuktsparrar. Pa grund av verifierande av
Brewer, samt att konstruktionen verkar ha goda férutsédttningar for den aktuella
applikationen kommer en liknande konstruktion anvédndas for detta projekt. Ett
tvarsnitt pa konstruktionen kan ses nedan i figur 2.8.

Fuktsparr <
Skum

| T Tankvigg

Figur 2.8: Tvirsnitt av isoleringskonstruktionen, hirledd fran Brewer [18].

2.5.2 Isoleringsmaterial

Nér ett bra isoleringsmaterial for en kryogen tank i ett flygplan ska véljas, &r lag
densitet och lag virmeoverforingskoefficent vad som huvudsakligen eftersoks. Enligt
Verstraete [23], dr de material som ldmpar sig bést diverse skum, aerogeler och
Multi Layer Insulations (MLI:er). Analysen baserades pa att materialen ska ha sa
lag virmeoverforingskoefficient som mojligt. Dessa dr material som dven 6vervigs
av Brewer [18].

MLI &r en konstruktion av flera lager material, dar tunn metallfolie med lag emissivi-
tet varvas med ett material med lag ledning, som exempelvis papper. Konstruktionen
sétts sedan i ett vakuum. Metallfoliet ser till att minimera méngden stralning, me-
dan det andra isoleringsmaterialet férsvarar ledning mellan metallagren. Vakuumet
forhindrar till stor del konvektion, da det inte finns nagon fluid som kan séttas i
rorelse. Denna konstruktion férsvarar och minskar alla tre typer av virmeoverfo-
ring och har mycket goda isolerande egenskaper med en viarmeoverforingskoefficient
i storleksordning 0,0001 [23].

Ett problem med MLI:er ar att de blir beydligt simre om det skulle uppsta en licka
sa vakuum inte kan bibehallas, eller en degradering av vakuumet ¢ver tid. Pa grund
av att vakuum maste bibehallas krédvs dven en dubbelviggig konstruktion som ¢kar
vikten. En vigg intill vétet, likt for skumkonstruktion, och en viagg langst ut, utanfor
folie- och papperslagren.

13
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Pa grund av dess utbredda an-
viandning i industrin och go- 0.025

da isoleringsférmaga kommer
0.02 /,,

samma isoleringsmaterial som
0.015

i Brewers rapport [18] anvén-
das. Detta &r ett polyuretans-
kum som har en véirmedver-
foringskonstant varierande mel-
lan 0,005-0,025 W/mK fran 10-
300 K. Variationen kan ses i fi-
gur 2.9. Den har dven en densi-
tet pa 32kg/m3 [18].

0.01r

0.005

Varmedverféringskonstant konduktivitet [W/mK]

Den tidigare ndmnda fuktspér- a p 00 50 200 50 200
ren som ocksa ingar i kon- Temperatur [K]

struktionen kan enligt Brewer
[18] effektivt implementeras ge-
nom en multilagerkonstruktion.
Denna konstruktion bendmns
MAAMEF, vilket star for Mylar,
Aluminium foil, Aluminium foil, Mylar och Fabric. Mylar &r en polyesterfilm som
effektivt forhindrar fukt fran att ta sig igenom. Aluminium foil betyder aluminium-
folie. Fabric ar i detta fall antingen ett tyg av glasfiber eller dacron, vilket &ar en
polyesterfiber. Detta sammanslagna lager ar sapass tunt att dess resistans mot vér-
medverforing forsummas i beriikningarna men det har en ytdensitet pa 0,2245 kg /m?.

Figur 2.9: Ledning mot temperatur for ett polyu-
retanskum, hérledd fran Brewer [18].

2.5.3 Viarmeoverforing

Som tidigare ndmnts bestar virmeoverforingen for det specificerade problemet av
tre huvudkomponenter: konvektion, ledning och stralning. En visualisering av vér-
medverforingen i ett tvarsnitt kan ses i figur 2.10.

Figur 2.10: Virmeoverforing genom ett tvérsnitt av tanken, héarledd fran ASME
[12].
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Pa utsidan av isoleringen forekommer det stralning fran omgivningen och fri kon-
vektion fran den omgivande luften. Genom isoleringen och tankvéggen férekommer
ledning beroende pa skillnaden mellan yttemperaturerna. Inne i tanken kommer det
finnas en konvektionskomponent fran den avkokade gasen, och en fran den flytande
vétskan [18], dessa antas ha samma temperatur. Under ett uppdrag kommer den
area som tacks av vétska respektive gas att forédndras da brénsle anvénds. Detta
kommer medfora fordndrade varmeoverforingsegenskaper da konvektionen mellan
viggen och vitskan samt viggen och gasen inte dr samma.
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3

Metod

Detta projekt bestar av manga olika typer av berdkningar. Foér att kunna fa fram ett
realistiskt resultat fran dessa ar det viktigt att metoderna som anvénds ér trovérdiga.
Detta avsnitt behandlar de metoder som anvants under projektets gang som sedan
tillsammans med teorin ska anvéndas for att producera resultat.

3.1 Tryck i tank

Baserat pa en kontrollvolymsanalys i Lin et al. [24], dér trycket antas vara homogent
i tanken, fas en ekvation som hér dr omskriven i termer av massflodet for vitska till
branslecell och gas ventilerad for att kontrollera trycket

d : ./ )
D 2~ Al + o+ ) (3.1)
a Vv
déar p
* g9
pr=— 3.2
Pg Tt P (32
och energiderivatan ¢ kan approximeras enligt féljande numerisk metod
1 1
(b - ou ~ Ug—uy * (33)
P op PP,=p

p

Denna modell for tryckutvecklingen tenderar dock att underskatta den verkliga
tryckforandringen och dérfor anvinds i enlighet med Lin et al. en faktor 2 i ek-
vation (3.1) [24]. All data for véte som behovs hamtas fran NIST [25].
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3.2 Mekanisk design

rs

Figur 3.1: Tankens form med radien r3 och ldngden L markerad i figuren.

Den storsta tryckskillnaden kommer fas vid den hogsta flyghojden, i detta fall
13000 ft, dar atmostféarstrycket ar p.im = 0,616 bar. Tryckskillnaden blir da

Ap = Pmax — Patm

Enligt Brewer [18] ska tryckskillnaden multipliceras med en faktor av 1,1 for att ta
héansyn till 6vertrycksventiltolerans och troghetseffekter som ger ett designtryck av

Ddesign = 171 Ap

Detta ska sedan multipliceras med en faktor 2,0 for att ta hénsyn till manovrar och
vindbyar, vilket ger det sa kallade burst-trycket

Pourst = 2,0 Pdesign - (34)

For att komma fram till tankens tjocklek som kréivs beroende pa det inre 6vertrycket
ges formler och virden enligt Barron [22]. De olika sektionerna i tanken &r ry for
radien innanfor aluminiumskalet, ry for radien utanfor aluminiumskalet (borjan pa
skummet) och r; for radien dar skummet slutar, vilket &r den totala radien. Tanken
delas upp i en cylindrisk mittdel med tva halvsfiarer pa dndarna (se figur 3.1) dér
tjockleken pa en cylindrisk tank kan rdknas ut enligt

. . _ 2 PourstT2
viigg, cylinder 2(Canow/FoS)ew, — 0,8Ppurst

(3.5)
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dér FoS = 4 &r en sdkerhetsfaktor, svetsningseffektivitet &ar e, = 0,8 och radien
inklusive tankvéiggen ar ro. For dndarna kan tjockleken pa en sfirisk eller elliptisk
tank réknas ut enligt

b L 2pburstr2[(
vaee, st 2(O-allow/]:_“os)ew - 2pburst(K - Oal)

(3.6)

dir K = (1/6)(2 + (r0/r01)* dr en konstant som beror pa hur rund &nden &r. 7o
ar den mindre radien for en elliptisk dnde vilket i detta fall &r lika stor som ry. For
sfariska tankar blir K = 0,5.

Da denna metod riktar sig mot stérre tankar kommer den tank med storst berdknad
tjocklek att anvédndas som tjocklek for bada tankarna. Néar tjockleken pa de olika
sektionerna i tankarna ar bestdmda kan man enkelt rikna ut volymen for en radie
ry, ro eller r3 genom

4 3
V,, = rim(L — 2r3) + 7;71 :

(3.7)

Detta leder till att man kan fa den totala vikten myot vite, Mal 0Ch Migo) for de olika
komponenterna i tanken enligt

Myt vite = VHz PH, + VLHQ PLH2 (38)
Maluminium = paluminium(‘/rg - ‘/:1‘1) (39)
Misolering = pisolering(‘/rg - V;"g) (310)

3.3 Viarmeoverforing
Den totala varmedverforingsbalansen 6ver systemet beskrivs enligt

Qkonv,LHg + Qkonv,Hz = Qkond = Qkonv,luft + Qstrél (311)

dér varmedverforingen via konvektionen mellan tankvaggens insida och vitet &r lika
med virmedverforingen via ledning i isoleringen som &r lika med vamedverforingen
via konvektion och stralning mellan utsidan av tanken och tankens omgivning. En
visualisering av virmeoverforingen for ett tvérsnitt visas i figur 2.10. Antaganden
som gjorts for varmedverforingsmodellen dr att ingen expansion av tanken sker pa
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grund av vérme eller tryck (konstant volym) samt att tryck och temperatur &r
samma i hela tanken (forsummar effekter av stratifikation och gravitation).

For att bestdmma virmeméngden in i tanken och i sin tur in i brénslet, itereras
ekvation 3.11 baserat pa en gissning av yttertemperaturerna Ty, och T,y tills en
jamnvikt nas.

3.3.1 Variation av kontaktyta

For att bestamma hur den yta som técks av vitgas respektive flytande véte forand-
ras, stélls samband upp beroende pa variabeln h. Detta ar den hojd som véatskenivan
har sjunkit fran att vara full tank, alltsa hojden fran véitskeytan till toppen av tanken
vilket kan ses i figur 3.2.

Figur 3.2: Visualisering av hojden h.

Forst stélls ekvationer som beskriver volymen beroende pa h upp.

7wh?(3ry — h)

; (3.12)

‘/Sfér,LHg =

Tl)Tf—(h—Tl)\/Qﬁ(??”l—h)—h2> Liane  (3.13)

Veylinder,LH, = (arCCOS( .
1

Eftersom volymen &r kénd kan h bestdmmas ur ekvation (3.12) samt (3.13) och
anvandas 1 samband som ger kontaktytan for det flytande vétet.

AstirLi, = 27m1h
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1—~h

(&1

)

AcylindenLHz =2 Ltank T arccos(

ALH2 = Asféir,LHg + Acylinder,LHg (314)

For att sedan rdkna ut kontaktytan for gasen Hs anvénds skillnaden mellan den
initiala- och nuvarande kontaktytan for LHy, ddr h = 2 r; for den initiala kontakty-
tan.

Asfﬁir,Hg - Asfa'r,start,LHg - Asféir,LHg

Acylinder,Hg = Acylinder,start,LHg - Acylinder,LH2

AHQ - Asféi,r,Hg + Acylinder,H2 (315)

3.3.2 Konvektion

Fri konvektion forekommer enligt avsnitt 2.5 pa utsidan av tanken fran den om-
slutande luften, och pa insidan fran bade det flytande vitet samt vitgasen. For att
bestdmma varmedverforingen for dessa maste forst filmtemperaturen och konstanten
B berdknas enligt

T, + T
Thim = —
1
B = T
film

Dér T, kan vara tankviaggens yttertemperatur pa insidan Ty eller isoleringsmateri-
alets yttemperatur pa utsidan Ty, och T, kan vara vitets eller omgivningens tem-
peratur. Med dessa yttemperaturer, omgivningens temperatur, gravitationen och
diameter kan Grashoftalet och sedan Rayleightalet beriknas enligt

gﬁ(Ts_Too) D3

2

Gr = (3.16)

Ra = Gr Pr (3.17)

diar Pr =52 v = % och véirden pa p, ¢,, k och p &r tabulerade i NIST [25].
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I denna modell anvinds samma Nusselttal for bade den cylindriska kroppen och
de sfariska dndarna. Detta eftersom Nusseltekvationen fér en cylinder kréaver att
cylindern dr orimligt lang och smal for denna applikation. For de sfiariska dndarna
krédvs att Rayleightalet befann sig inom ett intervall som inte skulle kunna uppfyllas.
Dérfor berdknas Nusselttalet enligt plan vertikal platta och fungerar fér Rayleightal
upp till 10'3.

0.387 Ral/® ?
B /27> (3.18)

Nup = [ 0.825
"o ( T T (0.492/Pryoe
Nusselttalet anvénds sedan for att ta fram den konvektiva virmeoverforingskoeffici-
enten

NUD k
hxony = ——— 3.19
fom = o (3.19)

som ger resistansen for virmeoverforing genom konvektion

1
onv — 7 a1 2
Rk hkonv Atank (3 0)

och slutligen varmeoverforingen

o |Ts - TOO|

onv — 3.21
Qk Rkonv ( )

Dessa formler anvénds for bade den yttre och inre konvektionen. T, T, och r &ndras
beroende pa om man avser det inre eller yttre fallet. Aven pu, ¢p, k och p dndras
beroende pa vilken fluid som studeras, luft pa utsidan av tanken eller flytande véte
och vitgas pa insidan. For den inre konvektionen kommer tankens area A, att
besta av arean som berors av flytande vite Apy, och arean som berdrs av vitgas
Ap,. For den yttre konvektionen dr Ay, tankens yttre area som omgivs av luft.
Alla dessa viarden kommer &ven variera under ett flyguppdrag da temperatur, tryck
och massa varierar.

3.3.3 Ledning

Qxona fran ekvation (3.11) baseras bara pa virmeoverforingen genom isoleringsma-
terialet da tankvéggen som bestar av aluminium har en véldigt hog termisk ledning
vilket gor att viarmeoverforingen genom tankvéiggen kan forsummas.

Varmedverforingen Qyond, cylinder 0Ch Qiond, star gissas och @ = 1,2,3,...,n bildar en
uniform fordelning 6ver temperaturerna 73 till T,,. Randvillkoren T;—; = T, och
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Ti—, = T gissas enligt tidigare kapitel 3.2 och fér den innersta radien &r r;—; = o
och for den yttersta raden ar r;—, = r3 [23]. Med formel for virmesverforing genom
ledning réknas det yttersta steget i radien r,_; ut genom

kn+kp_1
T — Th1)27 Lk kntkn_1 (T =Ty _1)27 Lygpp (——52—)
Qkond, cylinder — ( = i l) rntan ( 2 ) = Tp—1 — Tn/e Qkond, cylinder
n(ﬁ)
(3.22)
(Ty, — Tppy )4 (Fnthn) 1
Qkond, sfir — . nl 1 2 = Tp—1 = Fntkn_1. " (323)
el Th 14 (Tn—Tn-1)dn(—5"—)

Tn Qkond7 sfar

For att testa om gissningen av ekvation 3.22 och 3.23 var rétt gar ¢ fran 1 till n — 2
enligt

) . kigq+k;
T' - T 27TL kl+1+kl (Ti+17Ti)2ﬂLtank<%)
CQkond7 cylinder = ( AR Zl) Ti+tlank( 2 ) = Tip1 = T4€ Qkond, cylinder
B(T)
(3.24)
Tipy — Tp)dm(teetth 1
Qkond, sfar — ( s 1 l) 1( 2 ) = Tiy1 = (325)

kiyq1+k; |
1 (T —To)dn ()
T Qkond7 sfar

Om sedan skillnaden pa koordinaten av r,_; fran de bada fallen skiljer sig gissas en
ny varmeoverforing och iterationen borjar om. Detta forsétter tills r,_; dr samma
for bada fallen och isoleringen har en kidnd temperaturgradient och darfér en kidnd
varmeoverforing enligt

Qkond = Qkond, cylinder + Qkond, sfar- (326)

Tjocklek pa isoleringen blir da ti,, = r3 — 9.

3.3.4 Stralning

Stralningen verkar pa utsidan av isoleringen. Stralningen som vérmer tanken &r
differensen mellan den inkommande (absorberade) stralningen fran omgivningen och
den utgaende stralningen fran tanken enligt
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3. Metod

Qstrél - Qstrél,in - Qstrél,u‘v (327)

Stralningen som gar ut och in fran tanken kan skrivas som

Qstrél,ut = A1510T14 (328)

Qswatin = a1 Y FnAieio Ty (3.29)

och med reciprocitetslagen kan den absorberade stralningen skrivas om enligt

Qstravin = a1 Y FiiAg;oT} (3.30)

Med antagandet att det endast &r en yta som omsluter tanken och att tanken endast
ser sig sjalv (Fy; = 1) fas
Qstrél,in = O‘lAlgiO—T’;l' (331)

Gra egenskaper antas for tanken, vilket gor att ay = 1 och omgivningen antas vara
mycket storre dn tanken vilket ger att ¢; = 1. Med A; = Apank, i = Too, 11 = T
och e; = ¢ erhalles

Qstrél = Qstrél,in - Qstrél,ut = 814tankOJ—T’;LO - gAtankO-Tf = 50—Atank<T§o - T;l) (332>

Likt for konvektionen kommer omgivningens temperatur forédndras under flygningen
och stalningen kommer da variera.

3.4 Flygplansmodell

I figur 3.3 visas en visualisering av alla krafter som verkar pa flygkroppen. Flygplanet
och motorerna ar riktade langs med drivkraften Fy medan flygriktningen ar riktad
lings med V. Skillnaden o mellan dessa vektorer genererar en lyftkraft L for att
halla planet pa en konstant hojd. Planets krafter i 2D kan ridknas ut enligt

{Fz:—LsinW—DCOSV-i—FNCOS(O‘""'Y) (3.33)

F, = Lcosy — Dsinvy + Fy cos (a+7) — mg.
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3. Metod

dér lyftkrafen L = ¢, ¢ .S och friktionskraften D = ¢p g S.
Det dynamiska trycket definieras som ¢ = Z’—é’]\/[ 2 och Mach-
talet som M = 2. Under uppdraget kommer tillstandet pa
den omgivande luften att dndras vilket resulterar i att ett
flertal konstanter varierar. Tyngdaccelerationen antas vara
konstant som g = 9,82m/s?. Lyftkoefficienten ¢y och frik-
tionskoefficienten c¢p hdmtas ur figur 2.3. Hastigheten v och
lyftvinkeln v hamtas ur figur 2.4.

Figur 3.3: Visualise-
Under hela flygningen antas planet flyga med konstant has- ring av krafter pa

tighet vilket innebér att det rader kraftbalans, dvs. F, = flygplan [10].

F, = 0. Genom att 16sa ekvationssystemet (3.33) fas vérden pa o och Fy. Effekten
som krévs for att driva planet (utan verkningsgrader inrdknade) kan sedan réknas
ut genom

P = Fyvcosa. (3.34)

Flygplanet kommer alltid antas viga 8618 kg och flygplanet kommer alltsa vara pa
sin maxvikt, oberoende pa hur mycket brénsle som slipps ut och anvinds. Med
dessa formler och virden kan en simuleringsmodell av olika flygningar stéllas upp.
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Validering

For att kontrollera att simuleringsmodellen som bygger pa de berdkningar som re-
dovisas i metoddelen &r korrekt sa utfors valideringar.

En grundsten i simuleringsmodellen &r energiderivatan da den anvénds i tryckmo-
dellen som beskrivs i avsnitt 3.1, ekvation (3.3). For att validera att energiderivatan
som anvéands dr korrekt sa plottas den mot tankfluidens densitet vid tre olika tryck
som visas i figur 4.1 och jamfors med en likadan figur i Lin et al. [24].

Energiderivata mot tankfluidens densitet

0.24
p = 1.03 bar
0221 p=1.375bar| |
p=1.72 bar

©

—_

D
T

0.1r

Energiderivata [Pa m3/J]

o

o

D
T

0 10 20 30 40 50 60 70 80
Tankfluidens densitet [kg/m®]

Figur 4.1: Validering av energiderivatan.

De tre kurvor som visas i figur 4.1 stammer 6verens med de tre kurvor i Lin et al.,
vilket betyder att energiderivatan berdknats enligt kéllan.

En annan validering som utfors dr att jamfora med Lin et al. hur trycket forédndras
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4. Validering

over tid for olika givna fall. Tanken som anvinds har volymen V = 52m?® och
initialtryck p = 1,01 bar.

14 Tryckékning mot tid

1.35
1.3

1.25

Tanktryck [bar]
o

115

111

95%, 20 W
30%, 20 W |
95%, 100 W
30%, 100 W

1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12

Tid [dygn]

1.05

Figur 4.2: Validering av tryckmodellen.

Som visas i figur 4.2 ar de olika fallen for procentandelen LHs i tanken med respek-
tive konstant varmeoverféring och initial fyllnadsgrad. Graferna som tagits fram
stammer Overens med graferna som visas i referensens figur, vilket betyder att dven
tryckmodellen stdmmer.

For att validera virmeoveforingsmodellen sa har virmeoverforing for ledning, kon-
vektion och stralning jamforts mot grundlidggande fall i form av exempel fran boken
"Incropera’s Principles of Heat and Mass Transfer” [26].
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Resultat

Med hjéalp av den befintliga teorin och de framtagna metoderna, kan nu trovirdiga
resultat tas fram. I detta avsnitt kommer resultaten fran berdkningar och olika
simuleringar att beskrivas.

5.1 Flygplansprestanda

Nedan, i figur 5.1, visas grafer 6ver ett simulerat flyguppdrag fran Goéteborg till
Karlstad vid maxvikt. Detta motsvarar en stricka pa 206km och tar 2360s att
genomfora, exklusive diversion.

ES

Hajd [km]
n w

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8
Tid [h]

Effekt [MW]
—

I I T
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8

Tid [h]
40 ‘ ‘ ‘

% 30

: |

820F \

B

3 \

S0 \—‘ ‘ ‘

0 .| ‘ ‘ ‘ L
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8

Tid [h]

Figur 5.1: Hojd, effekt och massflode vid flygning fran Goteborg till Karlstad.
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5. Resultat

Oberoende av vilket flyguppdrag som utférs har de olika delarna av flygningen ha
samma effektbehov och massflode som visas i figur 5.1 (med antagandet att man
inte flyger sa kort att man ej nar maxhéjd innan inflygning). Stigning, inflygning
och diversion sker alltid pa samma séitt och det enda som #ndras fran uppdrag till
uppdrag ar hur ldnge marschfasen varar och om det sker nagra mellanlandningar.
Genom att forldinga marschfasen kan da alla typer av enkelviigsuppdrag simuleras
oberoende av distans och om en mellanlandning krdvs kan samma stigning, marsch-
fas och inflygning anvindas tva ganger i rad for en simulering.

5.2 Tanktjocklek, placering och volym

Hér beskrivs hur tankarna placeras i flygplanet, samt storleken pa tankarnas olika
delar.

5.2.1 Tankplacering och totalvolym

Som beskrevs i avsnitt 2.2 ska de tva tankarna placeras langst bak i planet. En
rendering av dessa kan ses i figur 5.2 och 5.3.

Figur 5.2: Rendering av flygplanet 19-PAX med tankarna.
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5. Resultat

Figur 5.3: Renderingar av flygplanets bakre énde med tankarna.

dar den storre tanken har dimensionerna r3 = 0,75 m samt Ly, = 2,10m och den
mindre tanken har dimensionerna r3 = 0,40 m samt L., = 1,80 m. Enligt ekvation
(3.7) blir da den totala sammanslagna volymen for tankarna

V,, = 3,60m’.

5.2.2 Tankviggstjocklek
Enligt ekvation (3.4) rdknas burst-trycket ut till

Pourst = 1>84 bar.

Detta resulterar i att den stérre tanken som har en total radie av r3 = 0,75m och
en lingd pa L, = 0,6 m enligt ekvation (3.5) far en véggtjocklek pa

tvégg,cylinder = tviigg,sfé',r = Oa40 cm

och den mindre tanken som har en total radie av r3 = 0,40m och en lingd pa
Liank = 1,0m far enligt ekvation (3.6) en viggtjocklek pa

tvégg,cylinder = tv:’a‘ugg,sféir = 0a21 cm.

For resterande resultat anvénds dérfor en viggtjocklek ty;5, = 0,40 cm oberoende
av tank och tjocklek pa isolering.

5.3 Stillastaende tank

For att undersoka vilken isoleringstjocklek (ti,1) som kréavs till respektive tank vid
stillastaende operation, utfordes en simulering pa de tva tankarna dér de star helt
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5. Resultat

still i 12 h. Olika t; leder till olika virmeoverforing. Detta gor sa att olika méngder
Hs behover ventileras ut for att inte 6verstiga maxtrycket. Olika ¢4, leder ocksa till
att tankens innervolym varierar da det finns en begrédnsad totalvolym for tankarna.
Simuleringen beréiknade hur stor ¢, ska vara sa att maximal massa LHy finns kvar
i tanken efter 12 h, och hur stor den initiala massan da blir.

I figur 5.4 visas hur mycket viite som finns kvar efter denna simulering for olika tjock-
lekar pa tankarnas isoleringar. Detta presenteras genom kvoten :—;, dvs. forhallandet
mellan tankarnas inre radier och yttre radier. Ju storre ¢s,) desto mindre blir denna
kvot. Tankarna visade sig maximalt kunna ha kvar m = 107 kg vite efter 12 h. Detta
sker nér tjockleken pa isoleringen tisl, stor = 8,4 cm och tisol, titen = 9,2 c101.

Massa H2 vidt=12 h

Massa [kg]
— 100

0.9 190
0 0.8 480
8
g 0.7 470
>
S
S 0.6 60
(0]
£
§ 0.5 50
=
< 04 40
:0
<
803 30
C
2
=02 20
0.1 10
0

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Stor tank férhallande inre och yttre radie

Figur 5.4: Aterstaende massa vitgas efter 12h for olika tjocklekar pa isoleringarna.
Den markerade maxpunkten har virdet m = 107 kg och motsvarar tis1, stor = 8,4 cm
och tisol, liten — 9a2 cm.

Figur 5.5 visar vilken massa tankarna innehaller totalt fran borjan. Den design med
mest massa kvar efter 12h har initiala massan véte my = 166 kg vilket betyder att
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5. Resultat

den ventilerade massan mye,; = 59kg som ar 36 % av initiala massan. Den totala
massan vid fulla tankar inklusive vigg och isolering blir da myet fun = 330 kg.

Massa H2 vid t=0
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Figur 5.5: Initial massa vétgas for olika tjocklekar pa isoleringarna. Punkten med
mest massa kvar i figur 5.4 dr markerad i figuren som motsvarar en initial massa
my = 166 kg.

Hur tillstandet forandras i de optimala tankarna fran startmassan mq tills allt inne-
hall ar ventilerat visas i figur 5.6. Det observeras att da trycket har natt p,., haller
sig varmetillforseln ) konstant. Allteftersom mer och mer vitska 6vergar till gas och
ventileras ut minskar vitskeandelen i tankarna, precis som massan for véatet, linjart.
Detta resulterar i att tankarna ventilerar 2,9 % av sin initiala vitevikt per timme
med denna design.
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5. Resultat

Massa H2 i tankarna mot tid

’ Vatskeandel i tankarna mot tid
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Figur 5.6: Grafer 6ver hur massan, viatskeandel, tryck och varmetillsforseln féréandras
over tid i tankarna vid stillastaende med bésta virdena pa isoleringens tjocklekar
fran figur 5.4 och 5.5.

5.4 Flyguppdrag

For att fa en tydlig bild av hur flygplanet presterar med tankarna, &r det viktigt att
simulera vid flera olika fall. Har presenteras resultaten fran tva olika flyguppdrag.

Innan avgang sker alltid en 30 min hold-time déar tanken star stilla pa marken helt
fylld.

5.4.1 Maximal operativ flygstricka vid enkelvig

Den maximala operativa flygstrickan vid enkelvig dr den langsta flygstriackan som
kan utforas med tillrdckligt mycket vite over for att kunna utfora diversionen. For
att undersoka vilken t;,; som ger den maximala operativa flygstrackan, utférdes en
simulering 6ver flyguppdrag inklusive diversion. Simuleringen berédknade vilken t
som medfor den lidngsta flygstrackan.

32



5. Resultat

Den maximala operativa flystrackan for olika tjocklekar pa isoleringen visas i figur
5.7. Den bista mojliga striackan &r 934 km och den uppnas nér tjockleken pa iso-
leringen tiso1, stor = 4,2cm och tigol titen = 4,2 cm. Omraden som ér markerade med
Okm &r da vétgasen inte ens racker for att na marschhojd.

Maximal operativ flygstracka Rackvidd [g(%]
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Figur 5.7: Maximal operativ enkel flygstricka for olika tjocklekar pa isoleringarna.
Den markerade maxpunkten har virdet m = 934 km och motsvarar tis, stor = 4,2 cm
och tisol, liten — 4a2 c1m.

I figur 5.8 visas initialmassan for olika isoleringstjocklekar. Den bésta designen med
avseende pa enkel flygstricka har initiala massan vite my = 201kg. Den totala
massan for en full tank inklusive véigg och isolering blir da et = 366 kg.
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Massa H2 vid fulla tankar
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Figur 5.8: Initial massa véitgas for olika tjocklekar pa isoleringarna. Punkten med
maximal operativ flygstréacka i figur 5.7 d&r markerad i figuren som motsvarar en
initial massa my = 201 kg.

Hela enkelvigsuppdraget med de optimala tankarna, inklusive diversion, kan ob-
serveras i figur 5.9. Man ser hur héjden &dndras under uppdragets gang och hur
varmetillforseln minskar pa hég héjd. Massan i tankarna minskar som mest under
stigning da massflodet dr som storst och hinner néstan ga ner till noll innan landning
efter diversionen. Den totala massan som ventileras ut blir mye, = 33 kg vilket &ar
16,4 % av startmassan véte.
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Massa H2 i tankarna mot tid Altitud mot tid
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Figur 5.9: Grafer 6ver hur massan, hojden, trycket och varmetillsforsel fordndras

over tid i tankarna vid maximal flygstécka med vérden pa isoleringens tjocklek fran
figur 5.7 och 5.8.

5.4.2 Maximal operativ flygstricka vid tur-och-retur

Den maximala operativa flygstriackan tur-och-retur dr den lingsta flygstrackan som
kan utforas tur-och-retur fran en flygplats till en annan med tillrackligt mycket véte
over for att kunna utfora diversionen vid returflygningen. For att returflygningen ska
vara mojlig antas att ingen diversion krévs pa forsta striackan. Efter forsta turen och
innan retur landar planet och tillbringar 30 minuter pa marken. For att underscka
vilken tiso; som ger den den maximala operativa flygstriackan utférdes en simulering
over ett tur-och-retur flyguppdrag inklusive diversionen. Simuleringen berdknade
vilken tiso; som medfor den langsta flygstréickan.

Den maximala operativa flystrickan for olika tjocklekar pa isoleringen visas i fi-
gur 5.10. Den béasta mojliga strickan ar 427 km och den uppnas nér tjockleken pa
isoleringen tisol, stor = 4,2 cm och tigo liten = 4,4 cm.
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Figur 5.10: Maximal operativ tur-och-retur-flygstriacka (enkel vig) for olika tjock-
lekar pa isoleringarna. Den markerade maxpunkten har virdet m = 430km och
motsvarar tisol, stor = 4,2 cm och tigol, titen = 4,4 cm.

I figur 5.11 visas initialmassan for olika isoleringstjocklekar. Den bésta designen med
avseende pa tur-och-retur-flygstrécka har initiala massan vite my = 201kg. Den
totala massan for en full tank inklusive végg och isolering blir da mye s = 365 kg.
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Massa H2 vid fulla tankar

Massa [kg]
— 220

0.9 . -1 200
o 0.8 11 4180
o
o

11

207 1P
g
< 140
806
o
£ 120
§ 0.5 8
3 100
=
<04 .
0 80
<
T 03 i
i 60
i
5 i

0.2 40

0.1 4 B 20

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Stor tank férhallande inre och yttre radie

Figur 5.11: Initial massa vétgas for olika tjocklekar pa isoleringarna. Punkten med
maximal operativ flygstricka i figur 5.10 &r markerad i figuren som motsvarar en
initial massa my = 201 kg.

Hela tur-och-returuppdraget med de optimala tankarna kan observeras i figur 5.12,
inklusive diversion vid retur. Man ser hur hdjden &ndras under uppdragets gang
och hur varmetillférseln minskar pa hog hojd. Massan i tankarna minskar som mest
under stigning da massflodet dr som storst och hinner néstan ga ner till noll innan
landning efter diversion. Den totala massan som ventileras ut blir mye, = 36 kg
vilket dr 17,9 % av startmassan vite.
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Massa H2 i tankarna mot tid Altitud mot tid
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Figur 5.12: Grafer 6ver hur massan, hojden, trycket och varmetillsforsel fordndras

over tid i tankarna vid maximal flygstécka med vérden pa isoleringens tjocklek fran
figur 5.10 och 5.11.

5.5 Forlangning av tank

For att undersoka vilken inverkan en storre volym pa tanken har sa forlingdes den
storre tanken med en meter fran Ly = 2,1 m till Ly = 3,1 m. Sedan optimerades
tjockleken pa isoleringen ti, for ett enkelvdags- och ett tur-och-returuppdrag pa
samma sétt som i avsnitt 5.4.1 och 5.4.2.
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Figur 5.13: Visuell jaimforelse mellan olika tankkonfigurationer.

I figur 5.13 visualiseras hur en 1 m langre tank skulle kunna placeras i flygplanet

19-PAX jamfort med den forsta tankkonfigurationen.

Storheter Tankkonfiguration 1a | Tankkonfiguration 2a
Ltank,stor 2, 10m 3, 10m
my 201 kg 297 kg
Mot full 366 kg 518 kg
Myent 33 kg 52 kg
Qrmax 1,28kW 1,42kW
Vi 3,60 m3 5,37 m3
Vi 2,98 m3 4,39 m?
Lisol, liten 4,2 cm 5,2 cm
tisol, stor 4,2 cm 5,0 cm
Flygstracka 934 km 1564 km

Tabell 5.1: Jamforelse maximal operativ flygstricka enkelvég.
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Storheter Tankkonfiguration 1b | Tankkonfiguration 2b
Ltank,stor 2,10 m 3,10 m
mo 201 kg 296 kg
Mot full 365 kg 517kg
Myent 36 kg 55 kg
Qmax 1,26 kW 1,40 kW
Vi 3,60 m3 5,37 m3
Vi 2,97 m3 4,38 m?
Lisol, liten 4,4 cm 5,6 cm
Lisol, stor 4,2cm 5,0cm
Flygstracka 430 km 742 km

Tabell 5.2: Jamforelse maximal operativ flygstréacka tur-och-retur for olika tankkon-
figurationer och uppdrag.

I tabell 5.1 och 5.2 sammanstélls virdena for de normallanga tankarna och jamfors
med de langre. Tankkonfiguration 1 respektive 2 syftar pa fallet déar den stora tanken
har lingden 2,1 m respektive 3,1 m. Fallet a respektive b syftar pa uppdraget for
enkelvig respektive tur-och-retur.

5.6 Marginaler

Enligt Brewer [18] ska det minst finnas 10 procent viktmarginal for olika system
tillhérande bransletanken, som féste, ror och pumpar. I tankkonfiguration 1 ar den
totala massan for tankarna mye s = 366 kg for fall a och myor fn = 365 kg for fall b
och det ska da minst finnas en viktmarginal pa 37kg. Den totala massan skulle i sa
fall bli myotpun = 403 kg for fall a och myor fun = 402 kg for fall b. Detta skulle limna
737-738 kg over for kylsystemet.

Vid start viger vitet i tankarna my = 201 kg och minskar under uppdragets gang
till noll. Detta tas inte hansyn till i simuleringen vilket gor att flygplanet alltid flyger
pa maxvikt och ger ytterligare viktmarginal.
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Diskussion

I diskussionen presenteras idéer om hur man kan applicera och tolka resultaten.
Felkéllor fran antaganden underscks och andra metoder for att na béttre prestanda
diskuteras.

6.1 Multilayer Insulation

Denna rapport har framst undersokt anvindningen av isolerande skum som isole-
ringsmaterial for vitetanken. Den andra tekniken som ocksa ndmnts men inte un-
dersokts ndrmare &r MLI. Den har betydligt béattre isoleringsférmaga &n skum, och
ar darfor en tydlig kandidat for bade nutidens och framtidens l6sningar.

Med lagre varmeoverforing behovs mindre véte slappas ut pa grund av tryckokning-
ar. Ar virmesverforingen tillrickligt lag finns det en risk att tanken kan hamna i
undertryck i faser déar det kravs stort massflode fran tanken. Da kan det bli aktuellt
med en virmevéxlare for att halla tanken tillrdckligt varm, och i sin tur trycksatt,
under hela flygningen. Denna varmeviixlare blir ett extra delsystem som eventuellt
kan bli svart att passa in kring all annan utrustning men detta &r nagot som maste
undersokas nérmare.

Med lagre varmeoverforing finns storre marginaler for hur lange ett plan kan sta och
vanta pa flygplatsen innan det maste lyfta igen. Detta ger storre flexibilitet och en
storre mojlighet att utmana fossila brénslen.

6.2 Effekter av temperaturstratifiering

I varmeoverforingsmodellen som beskrivs i avsnitt 3.3 sa forsummas effekter av
temperaturstratifiering, med andra ord antas att temperatur och tryck dr samma
for LH, och Hy i tanken. For att kompensera detta och fa en mer korrekt modell har
en faktor 2 anvénts i tryckmodellen i avsnitt 3.1.

I artikeln "Cryogenic fuel storage modelling and optimisation for aircraft applica-
tions” [12] sa beskrivs hur stratifikation kan undvikas genom att mixa gasen och
véatskan i tanken. De understryker detta med att hinvisa till ett experiment av Rey-
nolds dér trycket minskade efter mixning [27]. Vid start och landning dér det sker en
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acceleration sa blandas vitska och gas inne i tanken automatiskt, men da tanken star
stilla mellan flygningar och da flygplanet har konstant hastighet under marschfasen
sa kommer stratifikation att uppkomma.

Ett alternativ for att minska tryckokning i tanken skulle vara att ha patvingad
blandning av gas och vitska. Exempelvis kan man installera nagon form av intern
blandare som blandar vitskan och gasen. Det hade kunnat resultera i att mindre
ventilering kréavs da risken for att 6verskrida maxtrycket minskar. En trycksénkning
kan dven innebédra att mindre isolering krévs vilket resulterar i en storre tillgdnglig
volym for véite. Att understka temperaturstratifiering i tanken med nagon form av
blandare ar alltsa nagot som bor goras.

6.3 Felkillor fran antaganden

Vid arbete i projekt uppkommer oftast felkéllor. Felkéllorna har inte alltid en stor
paverkan men paverkar pa ett eller annat sitt och detta tas upp hér. Alla antaganden
som gors dr i form av underdrifter sa att resultatet blir en underdrift av prestanda
snarare dn en Overdrift.

6.3.1 Massa

Nagot av de mest betydande antagandena som gjorts dr gillande massan. Det forsta
antagandet dr att massan inte minskar under ett uppdrag och det andra att flyg-
planet alltid &r lastat till maxvikt. Om inte all tillgénglig vikt utnyttjas till olika
system skulle flygplanet kunna komma léngre &n vad resultatet visar.

Denna 6verblivna vikt skulle kunna anvéndas till att fyllas ut med batterier. Om
dessa hade kunnat bidra vid stigning hade véte sparats och den totala flygstrickan
kanske kunnat okats. Dessutom hade de kunnat avlasta brénslecellen sa att den
mojligen ocksa skulle kunna bli ldttare. Batterierna hade dven kunnat laddas vid
ventilering sa att mindre energi fran vatet gar till spillo vilket &r bra ur ett ekonomi-
och energiperspektiv.

6.3.2 Viaggtjocklek

Ett annat antagande som underdriver flygplanets prestanda &r tjockleken pa tanken.
Den storsta viggtjockleken var den som anvéndes till alla tankar dven fast en FoS = 4
redan ar hogt for ett flygplan dér massan &r en viktig parameter. Detta valdes att
goras da viggtjockleken var starkt beroende av radien och blev vildigt tunn for
sma tankar. Formeln verkade vara utformad for tankar som anvénds i fabriker dér
tankarna kan vara av en storre storleksordning och vikten inte spelar lika stor roll,
dédrav den hoga sikerhetsfaktorn.

I formeln antas det ocksa att tanken star stilla. Detta géller inte for ett flyguppdrag
dér det finns yttre laster som kan uppkomma vid landning eller turbulens. Detta mo-
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tiverar ytterligare den hoga sdkerhetsfaktorn och varfér den tjockare viggen valdes
for alla storlekar av tankar.

6.3.3 Dimensionslosa tal

Nusseltalet som anvéndes ar for plana plattor och ej for cylindrar och sfiarer. Detta
da cylindern var vildigt kort och kanske mer lik en platta samt att Rayleightalet
Ra var for hogt for att kunna anvanda Nusselts formel for sfarer.

Da det ar stor varmeoverforing kan fluider borja rora pa sig och fallet kan borja likna
patvingad konvektion. Detta minskas av yttre krafter som turbulens och landning
kan ge upphov till, da tankarna skakas om. Vid patvingad konvektion ska speciella
korrelationer anvéndas for alla dimensionslosa tal vilket ej anvénts i denna rapport.
Dessa ger en hogre viarmeoverforing &n naturlig konvektion och bor déarfor undersokas
via mer teori eller testning om tankarna skulle byggas.

6.4 Optimering av tankar fér olika flygstrickor

Det observeras i tabell 5.1 och 5.2 att tankkonfiguration 1 for fall a och b &r néstan
identiska. Detsamma giller i tankkonfiguration 2 for bada sina fall. Speciellt &r
den stora tanken identisk for fall a och b i tankkonfiguration 1 och 2. Den mindre
tanken Okar déremot sin isolationstjocklek i fall a till b fran 4,2 cm till 4,4 cm for
tankkonfiguration 1 och fran 5,2 cm till 5,6 cm for tankkonfiguration 2.

Da den stora tanken var identisk for uppdrag a och b fér bada konfigurationerna
och den mindre tanken endast smatt modifierad kan troligtvis denna modifikation
forsummas. Detta kan vara attraktivt for flygbolag da flygplanet kommer kunna
anviandas mer flexibelt, exempelvis om man vill gora en lang enkelflygning en dag
och en kortare tur-och-retur flygning dagen darpa, oavsett om man installerar tank-
konfiguration 1 eller 2.

Samtidigt sa ventilerar de olika konfigurationerna av tankarna mellan 16 % och 19 %
av sin startmassa véte. Beroende pa vad véte kostar kan det vara mer ekonomiskt
att bevara det brénsle man har istéllet for att maximera flygstricka. Detta skulle
kunna astadkommas genom att 6ka méngden isolering pa bekostnad av volymen
vate. Méangden vite vid start hade da minskat men samtidigt hade ocksa méngden
som ventileras minskat, vilket &r bra rent ekonomiskt. Att optimera en tank kring
kostnad istéllet for maximal flygstracka hade darfor kunnat vara ett alternativ for
att fa ett kostnadsmaéssigt realistiskt resultat.

Optimerar man for kostnad fas dock ett mer begriansat flygplan. Om man ska flyga
en kortare striacka behovs mindre véte &n om man skulle flyga sa langt det bara gar.
I sa fall kan den resterande tillgéngliga volymen fyllas med isolering for att minska
ventilering vilket sparar véte och ddrmed kostnader. Detta flygplan blir da begréansat
pa grund av att det inte klarar lika langa strickor som det flygplanet optimerat for
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maximal distans gor.

6.5 Optimering av 19-Pax fér anvinding av vitetankar

En intressant forbattringsmojlighet med avseende pa flygstricka dr om tankvolymen
okar vilket visas i avsnitt 5.5. Med bara 1 meter lingre tank sa kan man flyga en
67-73 % ldngre stricka beroende pa om man ska enkelvidg eller tur-och-retur. Att
investera tid och pengar pa att omkonstruera planets design for att fa mer utrymme
till vétetankarna kan med andra ord gora en vildigt stor inverkan pa flygstriackan.
Det kan ocksa undersokas ifall denna 6kning av volym, istéllet for att oka flygstdckan
ytterligare, ska anvéndas till att ha en tjockare isolering. Detta minskar ventilering
och kan vara bra ekonomiskt, vilket diskuterades i 6.4.

En annan aspekt dr utrymmet i vingarna som blir tillgéngligt da man gar over till
att anvinda vite. Detta utrymme skulle eventuellt kunna anvindas till att forvara
batterier eller de tillkommande delsystemen fran branslecellen.

6.6 Vatgasinfrastruktur i Sverige

Da flygplan som drivs av vite &nnu inte &r i utbrett kommersiellt bruk finns det
ingen storre infrastruktur for lagring och tankning pa befintliga flygplatser. Detta
skulle vara kostsamt att utveckla och &r d&nnu ett hinder for 6vergangen fran fossila
brénslen.

Genom att anvidnda den maximala berdknade rickvidden vi kan na fran avsnitt 5.4,
kan kartorna i figur 6.1 ritas upp. De visar rackvidden fran flygplatser i Goteborg,
Stockholm och Lulea. Den vénstra bilden visar den maximala operativa flygsticka
enkel vig, alltsa da allt bransle forbrukas med reservation for diversion om det skulle
behovas. Den hogra bilden visar maximala operativa flygstrackan da planet landar
och star i 30 min for att sedan lyfta och flyga tillbaka till ursprungsflygplatsen, med
reservation for diversion pa tillbakavigen.
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Figur 6.1: Cirklar som visar hur langt man kan flyga enkelvig respektive tur-och-
retur fran Goteborg, Stockholm och Lulea med normalstora tankar.

Den hogra bilden visar speciellt pa att det finns potential for vitgasflyg med skumi-
solering. Resor tur-och-retur ar mojliga mellan Géteborg och Stockholm, men man
kan &dven se att den absolut storsta delen av sodra och mellersta Sverige &r téckt
inom Stockholms och Goteborgs ringar. Det dr mer problematiskt ndr man tittar pa
Luleas flygplats. Fran Lulea kan man na néstan hela Norrland, men inte Stockholm
om man ska kunna atervinda. Den klarar dock fiarden enkel vig, och hade da behovt
tanka i Stockholm for att sedan flyga vidare. Dessa grafer visar att det hade varit
mojligt att ticka ndstan hela Sverige genom att endast infora vétgasinfrastruktur pa
tre utvalda flygplatser. Detta tillater da for resor dven till mindre flygplatser medan
man haller kostanden fér utbyggnaden av vétgasinfrastruktur lag.

Nedan, i figur 6.2, visas respektive karta fran figur 6.1 men fér den ldngre tanken
som behandlas i avsnitt 5.5.
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Figur 6.2: Cirklar som visar hur langt man kan komma enkelvig respektive tur-och-
retur fran Goteborg, Stockholm och Lulea med en 1 meter langre tank.

Hér observeras att man nar ner till ndstan hela Europa fran sédra Sverige. Det-
ta forutsdtter dock att det dven finns véite att tanka med i sodra Europa. Utan
internationell infrastruktur nar man endast till mitten av Tyskland for att sedan
vara tvungen att atervinda. Om europeiskt resande ar ett huvudmal skulle det vara
rimligt att &ven bygga ut infrastrukturen i Malmé for att na sa langt soderut som
mojligt.

Systemet att endast utveckla vissa flygplatser med vite kommer med vissa eventuella
risker. Exempelvis finns risken att ett plan landar pa en flygplats utan vatgasinfra-
struktur, och blir fast dér ldngre dn planerat, pa grund av exempelvis vaderkompli-
kationer eller logistikproblem. Nar det sedan ar sidkert att lyfta finns risken att for
mycket brénsle varit tvunget att ventileras for att bibehalla trycket och klara resan
tillbaka. Det maste da finnas ett sétt att transportera véte langre striackor for att
kunna tanka planet. Det kan troligtvis genomféras med tankbilar men man skulle
dven kunna flyga in nodbréansle, detta hade dock troligtvis varit kostsamt. Det &r
dven mojligt att man maste planera noggrannare kring exempelvis vaderforhallan-
den nér det giller vétgasflyg, vilket minskar risken att nagot sadant uppstar. Det
kommer dock alltid finnas en risk for oférutsedda forseningar.

Ett annat problem &r att vissa nationella flyg ar for langa for de undersokta 16s-
ningarna. Om man exempelvis vill flyga fran Malmo till Lulea kan det innebéra att
forst ta ett plan som véander i Malmé for att atervianda till Goteborg, sedan byta till
ett plan lyfter fran Goéteborg mot Stockholm, och till sist ta ett plan som vander i
Stockholm for att atervénda till Lulea. Resan skulle innebéra tre flygbyten, och tro-
ligtvis relativt langa véntetider. Detta dr dock en logistisk fraga som &ven flygbolag
behover titta narmare pa. En mojlig 16sning &r att lata samma plan ta hela strackan
med endast stopp for att tanka ldngs vagen. Daremot 16ser inte det problemet att
man maste ta en lidngre total vig.
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Flygbolag kan ocksa vilja flyga fran en flygplats pa kvéllen, for att sedan atervanda
nésta morgon. Detta blir véldigt problematiskt om skumisolering anvénds och det
inte finns tankningsinfrastruktur pa flygplatsen. Nér planet star en hel natt kommer
den minst, enligt avsnitt 5.3, slippa ut cirka 2,9 % av sin startvikt véte varje timme,
vilket betyder att man har vildigt begrdnsad rackvidd dagen efter. Den tanken
ar dessutom sdmre for flygstricka eftersom mindre volym blir tillginglig for vétet.
Enligt Mital et al. [20] som beskrivet i avsnitt 2.5 &r ett acceptabelt utslapp ungefér
0,1 % per timme, vilket dr betydligt mycket mindre &n skumisoleringslésningen kan
uppna.

En sadan Overnattnings-implementering dr alltsa inte genomférbar med skumisole-
ring. Det dr dock en intressant mojlighet for den tidigare beskrivna MLI konstruk-
tionen, som eventuellt skulle kunna komma ner i utslipp av cirka 0,1 % i timmen.
Detta maste dock undersokas ndrmare for att faststélla rimligheten, men det kan
mycket mojligt vara den mest sannolika nuvarande l6sningen for véitgasflyg.

47



I

Slutsats

Syftet med projektet var att ta fram en simuleringsmodell 6ver bransleférvaring i
form av kryogen brénsletank och sedan anvénda denna fér att konstruera tankarna
och utvérdera prestandan for ett 19-PAX-flygplan med vatgasframdrift.

Ur resultaten ser vi att en skumisolerad brinsleférvaring som anvénds med en bréns-
lecell klarar relativt langa flygresor och borde fungera bra for inrikesflyg, bade for
enkelvig samt tur-och-retur. Det verkar finnas en mojlighet att endast behéva byg-
ga ut infrastrukturen for vitgasdrift pa ett fatal flygplatser och dnda lyckas técka
den absolut storsta delen av landytan. Detta hade banat véig for en smidigare och
billigare 6vergang fran fossila brénslen.

Vi ser dven att det under en flygning maste ventileras en stor andel brénsle, och
att den undersokta isoleringstypen da eventuellt inte dr optimal. Enligt oss dr nésta
steg att undersoka implementeringen av MLI istéllet for skumisolering. Om l6sningen
visar sig fungera vl kan den minska méngden vite som ventileras, och da vara en
16sning med stor potential.

Det framgar att det troligtvis &r volymen, och inte vikten, som &r den mest begran-
sande faktorn. Darfér borde man dven undersoka mojligheten att modifiera flygkrop-
pen, sa storre tankar kan implementeras och da se till att anvénda all tillginglig vikt
sa effektivt som mojligt.
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MATLAB-kod

A.1 Tankmodell

Hér foljer MATLAB-koden for tankmodellen.

A.1.1 Huvudkod

clc, clf, clear;

o

$Import
fluiddata = table2Zarray(readtable('fluiddata.txt'));
airdata = tablel2array (readtable('airdata.csv'));

% Mission
A_t=10; % Time step (s)
divert_time=45; % min
hold_time=30; % min
load('flightsim_got—-arn—-ekt.mat');
load('altitude_flight-w—-div.mat"');
k=1:10:1length(flow);
t=k-1;
for i=1l:length (k)

m_dot_flight (i)=flow(k(i));
end
m_dot_hold=zeros (1,hold_time*x60/10);
altitude_hold=zeros (1l,hold_time*x60/10);
power_hold=zeros (1,hold_time*x60/10);
m_dot_climb=m_dot_flight (1:63);
m_req_climb=trapz (t(l:length(m_dot_climb)),m _dot_climb);
altitude_climb=altitude (1:63);
24 power_climb=p(1l:63);
25 dist_climb=56664.9599755953;
26 m_dot_cruise=m_dot_flight (64);
27 m_req_cruise=m_dot_cruisex*a_t;
28 altitude_cruise=altitude (64);
20 power_cruise=p (64);
30 dist_cruise=75607.0960114543/784.339829925004*a_¢t;
31 m_dot_descent=m_dot_flight (341:435);
32 m_req descent=trapz(t(l:length(m_dot_descent)),m_dot_descent);
33 altitude_descent=altitude (142:236);
34 power_descent=p(142:236);
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35
36
37
38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51
52
53
54
55
56
57
58
59
60
61
62
63
64

66
67
68
69
70
71
72
73
74
75
76
T
78
79
80
81
82
83
84
85
86
87
88
89

dist_descent=75607.0960114543;
m_dot_divert=[m_dot_flight (436:450)
m_dot_flight (451) xones (1,divert_time+60/10)
m_dot_flight (451:520)1;
m_req _divert=trapz (t(l:length(m_dot_divert)),m_dot_divert);
altitude_divert=[altitude (237:249)
altitude (250) xones (1, length (m_dot_divert)-...
length (altitude (237:end))-1) altitude(250:end) 01];
power_divert=[p(237:249) p(250)xones (1, length (m_dot_divert)-...
length(p(237:end))-1) p(250:end) 0];

o
°
o
°

setup

max_dist_iter=[];
V_inner_iter=[];
V_outer_iter=[];
t_foam_small_iter=[];
t_foam_big iter=[];
m_vent_iter=[];

mass_iter=[];
mass_tank_iter=[];
Q_max_iter=[];

% Geometry

r3_small=0.4;

r3_big=0.75;

L_small=1;

%$L_big=0.6;
L_big_span=linspace(0.6,1.6,2);
for L_big=L_big_span
V_outer=pix (L_small*r3_small”2+4/3xr3_small”3+L_bigxr3_big"2+4/3x...

r3_big”3);
t_wall = 0.004; % Wall thickness (m)
t_foam_small = linspace(0.021,0.026,2); % Insulation thickness (m)

$linspace (0.001,1/2% (r3_small-(t_wall+0.005)),20);

t_foam_big = linspace(0.021,0.025,2); % Insulation thickness (m)
%$linspace (0.001,1/2* (r3_big-(t_wall+0.01)),20);
r2_small=r3_small-2+t_foam_small;

r2_big=r3_big-2xt_foam_big;

rl_small=r2_small-t_wall;

rl_big=r2_big-t_wall;

V_inner_small=pix (L_smallxrl_small.”2+4/3%rl_small.”"3);
V_inner_big=pix (L_big*rl_big.”2+4/3*xrl_big.”3);

o\

Initial conditions

0=1300; % Heat flux (W)

Q_foam_quo=1;

p_min=1.2; % Minimum pressure (bar)

pO=p_min; % Fill pressure (bar)

p_max=1.448; %2.101; %1.448; % Maximum pressure (bar)
y_max=0.97;

rho_wall=2.7e3; % Wall density (kg/m"3)

rho_foam=32; % Insulation density (kg/m"3)
rho_vap=0.2245; % Vapour barrier density (kg/m"2)
[T_i, rho_LH2_ _max,rho_GH2_max]=fluiddatafun (p_max, fluiddata) ;

IT
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% Iteration
n=0;
dist_matrix=zeros (length(rl_small),length(rl_big));
mass_matrix=zeros (length(rl_small),length(rl_big));
Q_max_matrix=zeros (length(rl_small), length(rl_big));
T_amb=288.15; % Outside temp (K)
T_sl = T_i + 1; % Inner tank wall temp (K)
T_s2 = T_amb - 2; % Outer insulation temp (K)
for i=1l:length(rl_small)
for j=l:length(rl_big)
p=p0;
[T_i,rho_LH2,rho_GH2, cp_LH2, cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2, ...
k_GH2,h_LH2,h_GH2]=fluiddatafun (p, fluiddata);
V=V_inner_small (i)+V_inner_big(j);
y=@ (m) fill percent (rho_LH2,rho_GH2,fluid_qgquality(m,V, ...

rho_LH2_max, rho_GH2_max))-y_max;
mO=fzero(y,1);
m=mO0;

mass_matrix (i, j)=m;

m_min=rho_GH2_max*V;
x=fluid_quality (m,V, rho_LH2, rho_GH2);
y=fill_percent (rho_LH2, rho_GH2, x) ;
phi=energy_derivative (m,V,p, x, fluiddata);
A_h=(h_GH2-h_LH2) *10"3;
rho_star=density_ratio(rho_GH2,rho_LH2);

m_gas_max=0;
m_vent=0;

[Q_small,Q_foam quo_small,T_sl_small,T_s2_small]l=...
heattransfer(y,rl_small(i),r2_small (i), r3_small, ...
L_small,Q,Q foam_quo,T_1i,T_sl1,T_s2,rho_LH2,rho_GH2, ...
cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2,k_GH2,0,airdata);

[Q_big,Q foam_qgquo_big,T_sl_big,T_s2_bigl=...
heattransfer(y,rl_big(j),r2_big(j),r3_big,L_big,Q,...
Q_foam_quo,T_1i,T_s1,T_s2,rho_LH2,rho_GH2,cp_LH2,cp_GH2...
,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2,k_GH2,0,airdata);

1=2;

Q_small_values=[];

Q_big_values=[];
altitude_values=linspace(0,altitude_cruise,l);
p=p_max;

for alt=altitude_values

[T_i,rho_LH2,rho_GH2, cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2, ...
k_LH2,k_GH2,h_LH2,h_GH2]=fluiddatafun (p, fluiddata);

x=fluid_quality(m,V, rho_LH2, rho_GH2);

y=fill_percent (rho_LH2, rho_GH2, x) ;

phi=energy_derivative (m,V,p, x, fluiddata);

A_h=(h_GH2-h_LH2)*10"3;

rho_star=density_ratio(rho_GH2,rho_LH2);

[Q_small,Q foam quo_small,T sl _small,T_s2_small]l=...
heattransfer(y,rl_small(i),r2_small(i),r3_small, ...
I_small,Q_small,Q foam quo_small,T_i,T_sl_small, ...
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T_s2_small, rho_LH2,rho_GH2,cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2, ...

mu_GH2,k_LH2,k_GH2,alt,airdata);
[Q_big,Q _foam_qguo_big,T_sl_big,T_s2_big]l=...

heattransfer(y,rl_big(j),r2_big(j),r3_big,L_big, ...

Q_big,Q_foam quo_big,T_1i,T_sl_big,T_s2_big,...

rho_LH2, rho_GH2, cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2, ...

k_GH2,alt,airdata);
Q_small_values=[Q_small_values Q_small];
Q_big_values=[Q_big_values Q_bigl;
end
QO_small_fit=polyfit (altitude_values,Q_small_values,1l);
Q_big_fit=polyfit(altitude_values,Q big values,1);

m_available=(m0- (m_min+m_req_climb+m_req descent+...
m_reqg_divert));
dist_iter=[0];
p_elapsed=[1];
cruise_steps=0;
cruise_steps_o0ld=10;
lower=0;
low=false;
while true
p=p0;
m=m0;
m_vent=0;
cruise_steps_old=cruise_steps;
cruise_steps=floor (m_available/m_req cruise)-lower;
if cruise_steps<0
dist_tot=0;
break
elseif (cruise_steps—-cruise_steps_o0ld)==0 && low
lower=lower+1l;
cruise_steps=cruise_steps-1;
elseif abs(cruise_steps-cruise_steps_old) <5

cruise_steps=cruise_steps_old+sign(cruise_steps—...

cruise_steps_old);
end
fprintf('%0.2f m (%0i, %0i): cruise_steps=%0i\n"', ...
IL_big,1i, j,cruise_steps)
m_dot=[m_dot_hold m_dot_climb
m_dot_cruisexones (l,cruise_steps) m_dot_descent
m_dot_divert];
altitude=[altitude_hold altitude_climb
altitude_cruisexones (l,cruise_steps)
altitude_descent altitude_divert];
dist_tot=dist_climb+cruise_steps*dist_cruise+...
dist_descent;
if abs(dist_tot-dist_iter (end))<dist_cruise &&
min (p_elapsed)>0 && —low
break
elseif min(p_elapsed) <0
m_req _cruise=1.0l+m_req cruise;
end
dist_iter=[dist_iter dist_tot];
t=0:a_t:a_t+*(length(m_dot)-1);

IV
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p_elapsed
m_elapsed

Q_max=0;
QO_max_heat

14

14

=0
[]
[1;
[]
[]

14

y_elapsed
Q_elapsed=
low=false;
for k=1l:length(t)
Sfprintf (' (%01, %01i): t=%0f s\n',1i,7,t(k))
n=n+1;
[T_i,rho_LH2,rho_GH2,cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2,mu_GHZ2, ...
k_LH2,k_GH2,h_LH2,h_GH2]=...
fluiddatafun (p, fluiddata);
x=fluid_quality (m,V, rho_LH2, rho_GH2);
y=fill_percent (rho_LH2, rho_GH2, x) ;
y_elapsed=[y_elapsed vy];
phi=energy_derivative (m,V,p, x, fluiddata);
A_h=(h_GH2-h_LH2)*x10"3;
rho_star=density_ratio (rho_GH2,rho_LH2);
Q_foam_small=simpleQ(Q_small_ fit,altitude(k));
Q_foam_big=simpleQ (Q_big_fit,altitude (k));

4

[Q_foam _small,Q_foam_quo_small,T_sl_small,T_s2_small]l=...

heattransfer(y,rl_small(i),r2_small (i), r3_small, ...
L_small,Q_foam_small,Q_foam_qguo_small,T_1i,...
T_sl_small,T_s2_small,rho_LH2,rho_GHZ2,cp_LHZ2, ...
cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2,k_GH2,altitude (k),airdata);

[Q_foam big,Q foam_quo_big,T_sl_big,T_s2_bigl=...

heattransfer(y,rl_big(j),r2_big(j),r3_big,L_big,...
Q_foam_big,Q_foam_quo_big,T_i,T_sl_big,T_s2_big,...
rho_LH2, rho_GH2,cp_LH2,cp_GH2,mu_LH2,mu_GH2,k_LH2, ...
k_GH2,altitude (k) ,airdata);
0=0Q_foam_small+Q_foam_big;
Q_max=max ([Q_max Q]);
Q_elapsed=[Q_elapsed Q];
A_p=a_t*x2x10"-5*xpressurechange (V,phi,Q, ...
A_h,m_dot (k), 0, rho_star);
if pta_p>p_max
f=Q@ (x_m_gas) (p-p_max+a_t*2+«10"-5%...
pressurechange (V,phi, Q,a_h,m_dot (k), ...
x_m_gas,rho_star));

m_gas=max ([0 fzero(f,0)1);
m_gas_max=max ([m_gas_max m_gas]);
p=p_max;

elseif p+a_p<p_min
m_gas=0;

f=@ (x_Q) (p-p_min+a_t*2%10"-5%...
pressurechange (V,phi,x_Q,a_h,m_dot (k), ...
m_gas, rho_star));
Q_heat=fzero (f,0)-Q;
QO_max_heat=max ([Q_max_heat Q_heat]);
p=p_min;
else
m_gas=0;
p=p+ta_p;
end
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p_elapsed=[p_elapsed pl;
m=m- (m_dot (k) +m_gas) xa_t;
m_elapsed=[m_elapsed m];
m_vent=m_vent+m_gas*a_t;
if m<m _min
low=true;
break
end
end
if low || min(p_elapsed)<0 || m>(m_min+...
2xm_req_cruise+a_txm_vent/t (k))
m_available=m0- (m_vent+m_min+m_reqg_climb+...
m_req_descent+m_req_divert);
else
break
end
end

m_vent_matrix (i, j)=m_vent;
Q_max_heat_matrix (i, j)=0Q_max_heat;
Q_max_matrix (i, j)=0Q_max;
dist_matrix (i, j)=dist_tot;
end

end

[max_dist, i]=max (dist_matrix);

[—, J]=max (max_dist);

i=1i(Jj);
max_dist_iter=[max_dist_iter dist_matrix (i, j)];
V_inner_iter=[V_inner_iter (V_inner_small (i)+V_inner_big(j))];

V_outer_iter=[V_outer_iter V_outer];

t_foam_small_iter=[t_foam_small_iter t_foam_small(i)];

t_foam _big iter=[t_foam big iter t_foam_big(j)];

m_vent_iter=[m_vent_iter m_vent_matrix (i, j)1;

mass_iter=[mass_iter mass_matrix (i, j)];

mass_tank=mass_matrix (i, j)+massatank (t_wall, t_foam_small (i), ...
rl _small(i), L_small, rho_wall, rho_foam, rho_vap)+...
massatank (t_wall,t_foam big(j), rl_big(j), L_big, rho_wall, ...
rho_foam, rho_vap);

mass_tank_iter=[mass_tank_iter mass_tank];

Q_max_iter=[Q_max_iter Q_max_matrix (i, j)];

end

t=t/3600;

subplot (2,2,1)

plot (t,m_elapsed)

xlabel ('Tid [h]")

ylabel ("Massa [kgl]'")

title('Massa H_2 1 tankarna mot tid")

subplot (2,2,2)

plot (t,altitude)

xlabel ('Tid [h] ")

ylabel ("H jd [m]")

title('Altitud mot tid'")

subplot (2,2, 3)

plot (t,p_elapsed)

ylim([1l.2 1.6])

0 0 0 o° o O A O O A° O o° o° o°
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xlabel ('Tid [h]")

ylabel ('Tryck [bar]"')

title('Tryck i tankarna mot tid'")

subplot (2,2,4)

plot (t,Q_elapsed)

xlabel ('Tid [h]")

ylabel ('V rme verf ring [W]")

title('V rmetillf rsel till tankarna mot tid')

o\

[X,Y]=meshgrid(rl_big/r3_big,rl_small/r3_small);
contourf (X,Y,dist_matrix/1000)

xlabel ('Stor tank f rh llande inre och yttre radie')
ylabel ('Liten tank f rh llande inre och yttre radie')
cl=colorbar;

cl.Title.String="R ckvidd [km]"';

title('Maximal operativ flygstr cka')

hold on

plot (rl_big(j)/r3_big,rl_small(i)/r3_small, 'or"')

hold off

o0 o0 0 0 0 O O O A O O A O O O O o o o°

A.1.2 Funktionsfiler
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function [T, rho_1,rho_g,cp_1l,cp_g,mu_l,mu_g,k_1,k _g,h_1,h_g,u_1,...
u_gl=fluiddatafun (pressure, fluiddata)

Input: Pressure (bar), fluiddata table

Output: Temperature (K), density liquid (kg/m"3),

density gas (kg/m”3), heat capacity liquid (J/g=*K),

heat capacity gas (J/gxK), viscosity liquid (Pa=*s),

viscosity gas (Paxs), thermal conductivity liquid (W/m=*K),

thermal conductivity gas (W/m%K), enthalpy liquid (kJ/kg),

enthalpy gas (kJ/kg), internal energy liquid (kJ/kg),

internal energy gas (kJ/kQg)

l=length (pressure);

[s,m]=size (fluiddata);

T=zeros (1,1);

rho_l=zeros(1l,1);

rho_g=zeros(1l,1);

cp_l=zeros(l,1);

cp_g=zeros (1l,1);

mu_l=zeros(1l,1);

mu_g=zeros (1,1)

k_l=zeros(1l,1);

o0 o° o© o° o° o° o° o°

14

Uu_g=zeros
for n=1:1
[7,1]=min (abs (fluiddata(:,2) —-pressure(n)));

if i>1 && i<s
[, k]=min (abs (pressure (n)-[fluiddata (i+1,2)
fluiddata(i-1,2)1));
i=i+1-k;

VII
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elseif i>s
i=s-1;

end

Y=zeros (13,1);

J=[1 3 15 9 21 12 24 13 25 6 18 5 171;

for k=1:1length (Y)

Y (k)= (fluiddata (i+1, j(k))-fluiddata (i, j(k)))/ (fluiddata (i+1,2)-. ..
fluiddata (i, 2)) *x (pressure (n)-fluiddata (i, 2))+...
fluiddata (i, j(k));

function y=fill_percent (rho_1, rho_g, x)
y=(1+(rho_1l./rho_g) .*(x./(1-x)))."-1;
end

function x=fluid_quality(m,V, rho_1,rho_g)
x=(V./m-1./rho_1)./(1./rho_g-1./rho_1);
end

© 0 9 O s W N
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function phi=energy_derivative (m,V,p,, fluiddata)

A_p=0.01;

[-,rho_11,rho_gl,—,—,—,—,—,—,7,—,ul_1,ul_gl=fluiddatafun(p, fluiddata)|;

x1=fluid_qgquality(m,V,rho_11,rho_gl);

ul=xl.»ul_g+(1-x1).*ul_1;

[-,rho_12,rho_g2,—,—,—,—,—,—,7,7,u2_1,u2_gl=fluiddatafun (pta_p, ...
fluiddata) ;

x2=fluid_qguality(m,V,rho_12,rho_g2);

u2=x2.*xu2_g+(1-x2) .xu2_1;

dudp= (u2-ul) /a_p*x10"-2;

phi=1./(m./V.*dudp) ;

end
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o

function rho_star=density_ratio(rho_g,rho_1)

2 %$rho_g=density gas, rho_l=density liquid
3 rho_star=rho_g./ (rho_g+rho_1);
4 end
1 function [Q,Q_foam quo,T_sl,T_s2]=heattransfer(y,rl,r2,r3,L,Q, ...
2 Q_foam_quo,T_1i,T_s1,T_s2,rho_LH2,rho_GH2,cp_LH2,cp_GH2,mu_LHZ2, ...
3 mu_GH2,k_LH2,k_GH2,altitude, airdata)
4 % Yttertemperatur, ger varden for luften
5 [—, T_amb, rho_air,— , cp_air, mu_air,
k_air]=airdatafun2 (altitude, ...
6 airdata);
7
8 % Langd tank
9 L_tank = L; % [m]

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41
42
43

% Hoejd av vaetskan 1 tanken

P=[-8.91400270022562,22.2850067505646,-20.9974782388747, ...
9.21121060774750,-2.58459111218134,0.999927346484802];

h =2xrlx(p(1)*y."5+p(2) xy."4+p (3) xy."3+p (4) *y. "2+p (5) . xy+p (6) ) ;

% LH2 vaerden

Pr_LH2 = mu_LH2 % cp_LH2 » 1000 / k_LH2; % Prandltalet
viscosity_LH2 = mu_LH2 / rho_LH2; % Kinematiska viskositeten
% GH2 vaerden

Pr_GH2 = mu_GH2 % cp_GH2 » 1000 / k_GH2; % Prandltalet
viscosity_GH2 = mu_GH2 / rho_GH2; % Kinematiska viskositeten

[

% Luft wvaerden

Pr_air = mu_air * cp_air » 1000 / k_air; % Prandltalet
viscosity_air = mu_air / rho_air; % Kinematiska viskositeten
f=Q@(T_s) [Q_tot_out(T_s(2),T_amb,r3,L_tank,Pr_air,viscosity_air,...

k_air)-0Q_cond_foam(T_s(1l),T_s(2),r2,r3,L_tank,Q,Q _foam quo);
Q _tot_out(T_s(2),T _amb,r3,L_tank,Pr_air,viscosity_air,k_air)-...
Q tot_in(T_s(1),T_i,rl,L_tank,h,Pr_LH2,Pr_GH2,viscosity_LH2,...
viscosity_GH2,k_LH2,k_GH2)];

T s0=[T_sl1l T_s2];

T _s=fsolve (f,T_s0);

T s1=T_s(1);

T _s2=T_s(2);

[Q_cond_ins, Q_foam_quol=Q_cond_foam(T_sl1,T_s2,r2,r3,L_tank,Q, ...
Q_foam_quo) ;

Q0=(Q_cond_ins+Q_tot_out(T_s2,T_amb,r3,L_tank,Pr_air,viscosity_air,...
k_air)+Q_tot_in(T_sl1,T_i,rl,L_tank,h,Pr_LH2,Pr_GH2, ...
viscosity_LH2,viscosity_GH2,k_LH2,k_GH2))/3;

end

IX
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function [p, T, rho, a, c_p, mu,
k_air]=airdatafun2 (altitude, airdata)
$i=max ([floor (altitude/500)+1 1);
airtempdata=tableZarray (readtable('airtempdata.csv'));
l=length(altitude);
p=zeros(1l,1);
T=zeros (1,1);
rho=zeros (1,1);
a=zeros(1,1);

for n=1:1
[-,1]=min (abs (airdata(:,1)-altitude(n)));
if i>1

[-,k]=min (abs (altitude (n)-[airdata(i+1l,1) airdata(i-1,1)1));

i=i+1-k;
end
Y=[0,0,0,01;
for j=2:5
Y(j-1)=(airdata(i+1, j)—airdata (i, j))/ (airdata (i+1,1)-...
airdata(i,l)) *(altitude(n)-airdata(i, l))+airdata(i, j);

= W N
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function [c_p, mu, k_air]=airtempdatafun(T,airtempdata)
1l=length(T);
c_p=zeros(1l,1);
mu=zeros (1l,1);
k_air=zeros(1l,1);

for n=1:1

[7,1]=min (abs (airtempdata(:,1)-T(n)));

if i>1
[, k]=min (abs (T (n)-[airtempdata (i+1l,1)

airtempdata(i-1,1)1));
i=i+1-k;

end

Y=[(0,0,0,01;

for j=[3 4 6]

Y (j-2)=(airtempdata (i+1l, j) —airtempdata (i, j)) /...
(airtempdata(i+l, 1) -airtempdata (i, 1)) (T(n)—-...
airtempdata (i, 1)) +tairtempdata (i, j);

end

c_p(n)=Y(1l);

mu(n) =Y (2) xle-7;

k_air(n)=Y(4)+«1le-3;

end
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function Q_tot_out=Q tot_out (T_s2,T_amb,r3,L_tank,Pr_air,...
viscosity_air,k_air)

%% Yttervaegg, konvektion och straalning

% Filmtemperatur utsida

T_film_out = 0.5 » (T_amb + T_s2); % [K]

% Dimloesa tal

beta = 1 / T_film_out;

D_out = r3 *x 2; % Ytterdiameter [m]

g = 9.82; % Gravitation [m/s"2]

Gr_air = g * beta »(T_amb - T_s2) * D_out ~ 3 /...
((viscosity_air)”*2); % Grashof luft

Ra_air = Gr_air = Pr_air; % Rayleigh luft

Nu_air =(0.825 + (0.387 % Ra_air ~(1/6) /...
(1 + (0.492 / Pr_air) ~(9/16)) ~(8/27)))"2; % Nusselt luft

% Konvektiva vaermeoeverfoeringskoefficienten

o)

h_conv_air = Nu_air * k_air / D_out; % [W/Km"2]

% Resistans konvektion

A_cylinder= 2 x pi * r3 % L_tank; % [m"2]
A_sphere = 4 x pi * r372; % [m"2]

A_tank = A_cylinder + A_sphere; $ [m"2]

R_conv_air =1 / (A_tank * h_conv_air); % [K/W]

% Vaermeoeverfoering genom konvektion p utsidan av tanken [W]

Q conv_air = (T_amb - T_s2) / R_conv_air; % [w]

% Vaermeoeverfoering straalning (antar grey_body)

epsilon_foam = 0.1;

boltzmann = 5.670e-8;

h_rad = epsilon_foam * boltzmann » (T_s272 + T_amb”2) *...
(T_s2 + T_amb); % [W/Km"2]

R _rad = 1 / (h_rad = A_tank); % Resistans straalning [K/W]

Q rad = (T_amb - T_s2) / R_rad; % Vaermeoeverfoering straalning [W]
Q_tot_out = real(Q_conv_air+Q _rad); % Totala

vaermeoeverfoeringen [W]
end

Jun
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function Q tot_in=Q_ tot_in(T_sl1,T_i,rl,L_tank,h,Pr_LH2,Pr_GH2, ...
viscosity_ LH2,viscosity_GH2,k_LH2,k_GH2)
%% Insida av tank LH2, konvektion

% Filmtemperatur inne i tanken
T _film = 0.5 * (T_i + T_sl); %I[K]

o)

% Dimloesa tal, LH2
beta = 1 / T_film;

XI




A. MATLAB-kod

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41
42
43
44
45
46
47
48
49
50
51
52
53
54
55
56
57

58

D_i =1rl %« 2; % Innerdiameter [m]
g = 9.82; % Gravitation [m/s"2]
Gr_LH2 = g * beta x(T_sl - T_1i) = D_i ~ 3 /...
((viscosity_ LH2)"2); %Grashof LH2
Ra_LH2 = Gr_LH2 » Pr_LH2; % Rayleigh LH2
Nu_LH2 =( 0.825 + (0.387 = Ra_LH2 "~ (1/6) /...
(L + (0.492 / Pr_LH2) ~(9/16)) ~(8/27)))72; % Nusselt LH2

% Konvektiva vaermeoeverfoeringskoefficienten
h_conv_ILH2 = Nu_LH2 * k_LH2 / D_i; % [W/Km"2]

% Vaermeoeverfoering innervaegg, LH2
A_cylinder_LH2=L_tankx...

(pi+2xasin(1-(2xrl-h)/rl))*rl; %Area cylinder i tank [m"2]
A_sphere_LH2 = 2+pixrlxh ; % Area sfaer inne 1 tank [m"2]
A_LH2 = A_cylinder_LH2 +...

A_sphere_LH2 ; % Totala arean LH2 inne i tanken [m"2]
R_conv_LH2 =1 / (h_conv_LH2 =«*

A_LH2); % % Termiska konvektions resistansen GH2 [K/W]

Q conv_LH2 = (T_sl - T_1i) /...
R_conv_LH2; % Vaermeoeverfoering av LH2 [W]

%% Insida av tank GH2, konvektion

% Dimloesa tal, GH2

Gr_GH2 = g * beta x(T_sl - T_1i) = D_i ~ 3 /...
((viscosity_GH2)"2); % Grashof GH2

Ra_GH2 = Gr_GH2 x Pr_GH2; % Rayleigh GH2

Nu_GH2 =( 0.825 + (0.387 = Ra_GH2 ~(1/6) /...
(1 + (0.492 / Pr_GH2) ~(9/16)) ~(8/27)))"2; % Nusselt GH2

% Konvektiva vaermeoeverfoeringskoefficienten
h_conv_GH2 = Nu_GH2 x k_GH2 / D_1i; % [W/Km"2]

% Vaermeoeverfoering innervaegg ——-> H2
A_cylinder_GH2 = L_tankx(pi +...

2+«asin (1-(2xrl—(2+rl-h))/rl))*rl; %$Area cylinder i tank [m"2]
A_sphere_GH2 = 2%pixrlx (2xrl-h); % Area sfaer inne 1 tank [m"2]
A_GH2 = A_cylinder_GH2 +...

A_sphere_GH2; % Totala arean GH2 inne i tanken [m"2]
R_conv_GH2 = 1 / (h_conv_GH2 =*...

A_GH2); % Termiska konvektions resistansen GH2 [K/W]
Q _conv_GH2 = (T_sl - T_1i) /...

R_conv_GH2; % Vaermeoeverfoering av LH2 [W]

Q_tot_in = real(Q_conv_GH2 +...
Q_conv_LH2); % Totala vaermeoceverfoering paa insidan av
tanken [W]
end
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function [Q_cond_foam,Q foam quo]=Q_cond_foam(T_sl1l,T_s2,r2,r3,...
I_tank,Q,Q_foam_qguo)

% konduktion tillfaelligt test
T = (T_s2 + T_s1)/2;
konduktivitet = load('konduktivitet.mat');
k_foam = kondfun2 (T, konduktivitet);
Q_cond_foam_cyl = 2xpixL_tank*k_foamx (T_s2-T_sl)/log(r3/r2);
Q_cond_foam_sf = 4xpixk_foam* (T_s2-T_sl)/(1/r2 - 1/r3);
Q_cond_foam = Q_cond_foam _cyl + Q_cond_foam_sf;
Q_foam_quo=1;

isolering konduktion

o0 o0 o0 o° o o° o° o° o° o°
o\

Data

n=20;

T = linspace(T_sl1,T_s2,n);

konduktivitet = load('konduktivitet.mat');

k_foam = kondfun2 (T, konduktivitet) ;

$Matriser foer radie

r_cylinder = zeros(length(n),1);
r_cylinder (l)=r2;

r_cylinder(n) = r3;

r_sphere = zeros(length(n),1);
r_sphere (1l)=r2;

r_sphere(n) = r3;

%$Gissningar

Q_foam_cylinder=Q/ (1+1/Q_foam_quo) ;
r_riktig_cylinder = r_cylinder(n) -0.05;

Q_foam_sphere=Q/ (1+Q_foam_quo) ;
r_riktig_sphere = r_sphere(n) -0.05;

TOL_2 =0.001;
while (abs(r_riktig_cylinder-r_cylinder(n-1)) > TOL_2) ||...
(abs (r_riktig_sphere-r_sphere(n-1)) > TOL_2)

%$Saetter hur maanga hopp

if abs(r_riktig _cylinder - r_cylinder(n-1)) > 0.005
b = 1000;

else
b =1;

end

if abs(r_riktig_sphere - r_sphere(n-1)) > 0.005
k = 100;

else
k =1;

end

%0m den skjuter oever saa hoejer vi Q
if (r_riktig_cylinder < r_cylinder(n-1))
Q_foam_cylinder = Q_foam_cylinder + 0.001xb; %K
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end

if (r_riktig_sphere < r_sphere(n-1))
Q_foam_sphere = Q_foam_sphere + 0.001xk; %K
end

%0m den skjuter under saa saenker vi Q

if (r_riktig_cylinder > r_cylinder (n-1))
Q_foam_cylinder = Q_foam_cylinder -0.001xb; SK

end

if (r_riktig_sphere > r_sphere(n-1))
Q_foam_sphere = Q_foam_sphere -0.001xk; %K
end

for 3 = 1:n-2
r_cylinder (j+1) = r_cylinder(j)* exp( ((T(j+1) —...
T(3))*2+pixL_tank* ((k_foam(j) + k_foam(j+1))/2)) /...
Q_foam_cylinder );
r_sphere(j+1) = 1 / ((1/r_sphere(j)) — ((T(j+1) —-...
T(3))*4*pix((k_foam(j) + k_foam(j+1))/2))/Q_foam_sphere );
end

$Saett nya randvillkor med ett nytt O
r_riktig_cylinder = r_cylinder(n) / exp( ((T(n) — T(n-1))x*...
2xpixI_tank* ((k_foam(n-1) + k_foam(n))/2)) / Q foam _cylinder );

r_riktig_sphere = 1 / ((1/r_sphere(n)) + (T(n) — T(n-1))*4*pix*...
((k_foam(n-1) + k_foam(n))/2)/Q_foam_sphere );

end

Q_cond_foam = Q_foam_cylinder + Q_foam_ sphere;

Q_foam_quo=Q_foam_cylinder/Q_foam_sphere;

end
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function k_foam=kondfun2 (T, konduktivitet)

L = length(T);

s=length (konduktivitet.x);

k_foam = zeros(l,L);

for n=1:L

[m,1i]=min (abs (konduktivitet.x-T(n)));

if i>1 && i<s
[, k]=min (abs (T (n) - [konduktivitet.x (i+1)

konduktivitet.x (i-1)1));

i=i+1-k;

elseif i>s
i=s-1;

end

k_foam(n)=(konduktivitet.y (i+1l)-konduktivitet.y (1
(konduktivitet.x (i+1) -konduktivitet.x (i) ) * (T (
konduktivitet.x (i) ) +konduktivitet.y (i) ;

end

)/
n)—...

XIV




A. MATLAB-kod

18

end

function Q=simpleQ (fit,p)
Q=fit (1) *p+fit (2);
end

function dpdt = pressurechange (V,phi,Q,a_h,m _liquid,m_gas,rho_star)
% V=tank, phi=energy derivative, Q=heat flux, a_h=enthalpy change,
% m_ligquid=liquid mass flow, m_gas=gas mass flow,

rho_star=density ratio
dpdt = real ((Q-a_h.* (m_gas+rho_star.* (m_liquid+m_gas))) .*phi./ (V));

end
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function mTank = massatank(t_t, t_i, r, L, rho_v, rho_is, rho_vap)
V = pixr"2+«L + 4xpi*xr"3/3;

r_tank = r+t_t;

V_tank = pixr_tank”2xL + 4xpixr_tank”3/3;

m_tank = rho_vx (V_tank-V);

r_is = r_tank+2xt_1i;
r_is_1 2 = r_tank+t_1i;

V_is = pi*r_1is"2+L + 4*pixr_1is”3/3;
m_is = rho_is*x(V_is - V_tank);

A_vapl=4+pixr_is_1_2+2xpi*r_1is_1_2%L;
A_vap2=4+pixr_is+2*pixr_isxL;

m_vapl=A_vaplxrho_vap;
m_vap2=A_vap2+*rho_vap;

mTank = m_tank + m_is + m_vapl + m_vap2;
end

XV
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A.2 Flygsimulering

Hér foljer MATLAB-koden for flygsimuleringen.

A.2.1 Huvudkod
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clc

clear

clf
clearvars

airdata = tablelZarray(readtable('airdata.csv'));
altitude_cruise=13000x0.3048; %m

v=[92 94 79];

gamma = [4 0 -3]*pi/180;

totdist=206000; %m

S=37.7; %Reference area (m"2)
eta_prop=0.87;

eta_motor=0.9;

eta_controller=0.98;
eta_tot=eta_prop*eta_motor*eta_controller;
m=8618; %Plane mass

g=9.82;

specific_heat_ratio=1.4;

t=[0 0 0];

A_t=10;

v_y=[0 0 0];

dist=[0 0 01];

%climb

v_y(l)=sin(gamma (1)) *v(1l); %m/s
t(l)=altitude_cruise/v_y(1l); %s
dist (1)=cos (gamma (1)) *xv(1l)*t (1); %m

%$Descent

v_y (3)=abs (sin(gamma (3))*v (3)); %m/s
t(3)=altitude_cruise/v_y(3); %s

dist (3)=cos (gamma (3)) *v (3) »t (3); %m

%$Cruise

dist (2)=totdist—-sum(dist) ;
t (2)=dist (2)/v(2); %s
t_tot=sum(t); %m

$Plot
altl=[[0:a_t:t(l)]+*altitude_cruise/t (1)];
if (length(altl)>nearest (t (1) /a_t))
altl=altl(l: (end-1));
end
alt2=[altitude_cruisex*ones (1, nearest (t (2)/a_t))1;

alt3=altitude_cruise—-[[0:a_t:t (3)]+*altitude_cruise/t (3)];

if (length (alt3)>nearest (£t (3)/a_t))
alt3=alt3(l: (end-1));
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end

altitude=[altl alt2 alt3];
elapsedtime=linspace (0, sum(t), length(altitude));
$subplot (4,1,1);

%plot (elapsedtime,altitude)

$title ('Hoejd mot tid")

$xlabel ('t [s]"'")

$ylabel ('h [m]")

%$Vectors

vli=[v(l) xones (1, nearest (t (1) /a_t))]1;

v2=[v (2)*xones (1, nearest (t (2)/a_t))1;

v3=[v (3) *ones (1, nearest (t(3)/a_t))]1;
velocity_t=[vl v2 v3];
gammal=[gamma (1) rones (1, nearest ( ) /a_t))1;
gamma2=[gamma (2) rones (1, nearest ( Y /a_t))]1;
gamma3=[gamma (3) xones (1, nearest ( Y/ a_t))];
gamma_t=[gammal gammaZzZ gamma3l];

%$Solve alpha & F_n

X0=[0, 01;

k_stop=length (elapsedtime) ;

alpha=zeros (1l,k_stop);

F_n=zeros(l,k_stop);

for k=1l:length(elapsedtime)

[p, T, rho, al=airdatafun(altitude (k),airdata);

M=velocity_t (k) /a;

g=dyn_press (specific_heat_ratio,p,M);

f=@(X) [force_x(lift_coefficient (X(1))*g*S, gamma_t (k),
drag_coefficient (X (1)) *gxS, X(2), X(1));

force_y (lift_coefficient (X (1)) *gxS, gamma_t (k),

drag_coefficient (X (1)) *g*xS, X(2), X(1), m, g)l;

X=fsolve (f,X0);

alpha (k)=X(1);

alpha_deg (k)=alpha (k) *180/pi;

F_n(k)=X(2);

end

%Plot

$subplot (4,1,2);

$plot (elapsedtime, alpha_deq)
$title ('AoA mot tid')

$xlabel ('t [s]")

$ylabel (['AoA [' char(l176) '1'l)
$subplot (4,1,3);
flightangle=alpha_deg+gamma_t*180/pi;
$plot (elapsedtime, flightangle)
$title('Flygvinkel mot tid'")
$xlabel ('t [s]"'")

Sylabel (['v ['" char(176) '1'])
%subplot (4,1,4);
power=cos (alpha) .*F_n.xvelocity_t;
batterypower=power/ (eta_tot) ;
$plot (elapsedtime, batterypower)
$title ('Effekt mot tid"')
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$xlabel ('t [s]"'")
Sylabel ('P [W]'")

batteryenergy=trapz (elapsedtime,batterypower) ;
battery_Wh=batteryenergy/3600;

s=elapsedtime;
givep=batterypower;
givealt=altitude;

airdata = tablel2array (readtable('airdata.csv'));
altitude_cruise=3000%0.3048; %m

v=[92 94 79];

gamma = [4 0 —-3]1%pi/180;

totdist=50000; %m

S5=37.7; %Reference area (m"2)
eta_prop=0.87;

eta_motor=0.9;

eta_controller=0.98;
eta_tot=eta_prop*eta_motor*eta_controller;
m=8618; %$Plane mass

g=9.82;

specific_heat_ratio=1.4;

t=[0 0 01;

A_t=10;

v_y=[0 0 0];

dist=[0 0 01];

%climb

v_y(l)=sin(gamma (1)) *v(1l); %m/s
t(l)=altitude_cruise/v_y(1l); %s
dist (l)=cos(gamma (1)) *v(l)*t(1l); %m

%Descent

v_y (3)=abs (sin(gamma (3) ) *v(3)); %m/s
t(3)=altitude_cruise/v_y(3); %s

dist (3)=cos (gamma (3)) *v (3) *t (3); %m

%$Cruise

dist (2)=totdist—-sum(dist);
t (2)=dist (2)/v(2); %s
t_tot=sum(t); %m

$Plot
altl=[[0:a_t:t(l)]+*altitude_cruise/t (1)];
if (length(altl)>nearest (t (1) /a_t))

altl=altl(1l: (end-1));
end
alt2=[altitude_cruisexones (1, nearest (t (2)/a_t))1;
alt3=altitude_cruise—-[[0:a_t:t (3)]*altitude_cruise/t (3)];
if (length (alt3)>nearest (£t (3)/a_t))

alt3=alt3(1l: (end-1));
end
altitude=[altl alt2 alt3];
elapsedtime=linspace (0, sum(t), length(altitude));
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$subplot (4,1,1);

%plot (elapsedtime, altitude)
$title ('Hoejd mot tid')
$xlabel ('t [s]")

$ylabel ('h [m]")

%$Vectors

vl=[v(l) xones (1, nearest (t (1)/a_t))]1;

v2=[v (2) xones (1, nearest (t (2)/a_t))]1;

v3=[v (3) xones (1, nearest (t (3)/a_t))1;
velocity_t=[vl v2 v3];
gammal=[gamma (1) rones (1, nearest (t (1) /a_t))1;
gamma2=[gamma (2) rones (1, nearest (t (2) /a_t)) 1;
gamma3=[gamma (3) xones (1, nearest (t (3) /a_t))1;
gamma_t=[gammal gamma2 gamma3];

%$Solve alpha & F_n

X0=[0, 01;

k_stop=length (elapsedtime) ;

alpha=zeros (1l,k_stop);

alpha_deg=alpha;

F_n=zeros(l,k_stop);

for k=1l:1length(elapsedtime)

[p, T, rho, a]:airdatafun(altitude(k),airdata);

M=velocity_t (k) /a;

g=dyn_press (specific_heat_ratio,p,M);

f=Q@(X) [force_x(lift_coefficient (X (1l))*g*S, gamma_t (k),
drag_coefficient (X(1))=*gxS, X(2), X(1));

force_y (lift_coefficient (X (1)) *g*xS, gamma_t (k),
drag_coefficient (X (1)) *g*xS, X(2), X(1), m, g)l;

X=fsolve (f,X0);

alpha (k)=X(1);

alpha_deg (k)=alpha (k) *180/pi;

F_n(k)=X(2);

end

$Plot

$subplot (4,1,2);

%plot (elapsedtime, alpha_deq)
$title ('"RoA mot tid')

$xlabel ('t [s]")

$ylabel (['AoA [' char(l76) '1'1)
$subplot (4,1,3);
flightangle=alpha_deg+gamma_t+180/pi;
%plot (elapsedtime, flightangle)
$title ('Flygvinkel mot tid")
$xlabel ('t [s]")

$ylabel (['v [' char(176) '1'l)
$subplot (4,1,4);
power=cos (alpha) .*F_n.xvelocity_t;
batterypower=power/ (eta_tot) ;
$plot (elapsedtime, batterypower)
$title ('Effekt mot tid')
$xlabel ('t [s]"'")

Sylabel ('P [W]")

XIX




A. MATLAB-kod

211
212 batteryenergy=trapz (elapsedtime,batterypower);
213 battery_Wh=batteryenergy/3600;
214
215
216 t_alt=[s elapsedtime (2:end)+s (end)];
p=[givep batterypower (2:end)];
altitude=[givealt altitude(2:end)];

plot (t_alt,altitude)

for i=1l:1length(s)-1

s(i)=s(i+1)-s(i);

end

s (end)=s (end-1) ;

p=[p zeros(l,292-length(p))]1;

s=[s s((2xlength(s)-length(p)+1l):end)];
clearvars —except t_alt altitude p

save ("altitude_flight-w—-div.mat")

217
218
219
220
221
222
223
224

o° o© o° o° o° o

225
226
227

A.2.2 Funktionsfiler

1 function [p, T, rho, al=airdatafun(altitude,airdata)

2 $i=max ([floor (altitude/500)+1 1);

3 l=length(altitude);

4 p=zeros (1l,1);

5 T=zeros(1,1);

6 rho=zeros(1,1);

7 a=zeros(1l,1);

8

9 for n=1:1

10 [-,i]=min (abs (airdata(:,1)-altitude(n)));

11 if i>1

12 [-,k]=min (abs (altitude (n)-[airdata(i+l,1) airdata(i-1,1)1));
13 i=i+1-k;

14 end

15 Y=[0,0,0,01;

16 for j=2:5
17 Y(j-1)=(airdata(i+1l, j)-airdata (i, j))/ (airdata(i+l,1)—...
18 airdata(i,l))*(altitude(n)-airdata(i,l))+airdata (i, Jj);
19 end
20 p(n)=Y(1l);
21 T(n)=Y(2);
22 rho (n)=Y(3);
23 a(n)=Y(4);
24 end
25 end

1 function g=dyn_press (gamma, p, M)

2 %$gamma=specific heat ratio, p=tryck, M=machtal

3 g=gamma.*p/2x (M) ."2;

4 end

XX




A. MATLAB-kod

o

function f_x = force_x (L, gamma, D, F_n,

alpha)

2 % Flygkraftresultanten i x-led, L=lyftkraft, gamma=flygvinkeln,
3 % D=dragkraft, F_n=drivande kraft, alpha= attackvinkel
4 f_x = -L .x sin(gamma) - D .x cos(gamma) + F_n .* cos(alphat+gamma);
5 end
1 function f_y = force_y (L, gamma, D, F_n, alpha, m, g)
2 % Flygkraftresultanten i y-led, L=lyftkraft, gamma=flygvinkeln,
3 % D=dragkraft, F_n=drivande kraft, alpha= attackvinkel, m = massa,
4 % g = gravitation
5 f_.y =L .x cos(gamma) - D . sin(gamma) + F_n .=*
sin (alphatgamma) - mx*g;
6 end
1 function c_l=1ift_coefficient (alpha)
2 % alpha=angle of attack
3 ¢c_1=0.1020xalpha*180/pi + 0.1020;
4 end
1 function c_d=drag_coefficient (alpha)
2 % alpha=angle of attack
3 ¢_d=0.0005* (alpha*180/pi).”2 — 0.0008*alphax180/pi + 0.0284;
4 end

XXI
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