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Kurzzusammenfassung 

Diese Arbeit analysiert die Flugzeugsysteme eines Wasserstoffflugzeuges. In der ersten 
Phase wird ein ATR72-600 als wasserstoffbetriebene Variante mit Brennstoffzellen 
nachdimensioniert. Anschließend werden die Anpassungen der Systeme aufgrund des 
Treibstoffwechsels durchgeführt. Für das Treibstoffsystem und die Klimanlage werden 
die thermodynamischen Vorgängen analytisch beschrieben. Die Modellierung 
zusammen mit dem Antriebssystems durch Brennstoffzellen und des elektrischen 
Systems ist mit der Simscape Umgebung in MATLAB Simulink geplant. Aufgrund 
zeitlicher Begrenzung ist das Modell nicht vollständig und konnte nicht mehr an dem 
Referenzflugzeug getestet werden. 
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Abstract 

This report considers the aircraft systems of an hydrogen powered aircraft. In the first 
part, a preliminary design of an hydrogen powered version of the ATR72-600 with fuel 
cells is accomplished. Due to use of hydrogen as fuel, the adjustments in the aircraft 
systems are discussed. The thermodynamic processes of the fuel system and the ECS 
are described with an analytical method. The model the these systems, including the fuel 
cell system and the ECS is implemented with the Simscape environment in MATLAB 
Simulink. Due to the lack of time, the model couldn´t be finished and an evaluation of the 
pre-designed reference aircraft Considering the limited time, the model couldn´t be 
completed and an evaluation of the previously mentioned reference aircraft wasn´t 
possible. 
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Ausgangssituation: Der erhöhte CO2 Ausstoss durch die Industrie und die täglichen

Fortbewegungsmittel erzeugt einen Schaden für die Umwelt, deren Auswirkungen

immer gravierender zu spüren sind. Um die irreversiblen Auswirkungen abzuwenden,

ist ein Umdenken nach alternativen Energieträgern gefordert. Von der Politik wird eine

Reduzierung der Treibhausgase um 88% bis 2040 gefordert.

In der Luftfahrtindustrie bietet sich mit Wasserstoff angetriebenen Flugzeugen ein

alternativer und emissionsloser Treibstoff als Alternative. Von den verschiedenen Flug-

zeugherstellern sind bereits erste Konzeptideen, sowie erste Prototypen veröffentlicht

worden.

Zielsetzung: Ziel dieser Arbeit ist ein besseres Verständniss für die Flugzeugsysteme von

Wasserstoff angetriebenen Flugzeugen zu schaffen. Durch ein Modell soll die varibale

Auslegung für die Energiesysteme von Wasserstoff betriebenen Flugzeugen ermöglicht

werden. Zur Veranschaulichung des Modells wird das ATR72-600 in Anlehnung an

der Turboprop-Modell der ZEROe-Reihe von Airbus nachdimensioniert und durch

zugängliche Parameter die Werte für die Flugzeugsysteme bestimmt.
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Aufgabenstellung

Vorgehensweise und Arbeitsmethodik:

• Eingrenzung der Flugzeugsysteme

• Dimensionierung des Flugzeuges, beginnend beim Treibstoffsystem

• Entwurf der zu modellierenden Systeme

• Programmierung des Modells mittels MATLAB Simulink

• Anwendung des Modells am ATR72-600 als Wasserstoffvariante

• Diskussion der Berechnungsergebnisse
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1 Einleitung

Die ersten Forschungen zum Thema Wasserstoff als alternativer Antrieb für Flugzeuge

gehen auf Daniel Brewer während der Ölkrise im Jahr 1970 zurück. Für ihn war schon

damals ein Wechsel auf alternative Treibstoffe vorhersehbar, da die Vorkommen von

fossilen Energieträgern auf der Erde begrenzt sind.(BREWER 1991) Zu den Kerosinal-

ternativen, auch Sustainable Aviation Fuel (SAF) genannt, zählen vor allem syntetisches

Kerosin, Batterien und Wasserstoff. Synthetisches Kerosin wird aus Biomasse, Abfäl-

len oder durch Bindung von Kohlenstoffdioxid mit diesen erzeugt. Teilweise wird

in diesen Treibstoffen bereits Wasserstoff eingebunden.(KLIMASCHUTZ-PORTAL 2022)

Die Energiedichte von Batterien ist zu gering und wird wahrscheinlich nur für kleine

Kurzstreckenflugzeuge eingesetzt werden.(Clean Sky 2 Ju et al. 2020) Wasserstoff kann

durch Verbrennung in Turbinen eingesetzt werden oder als emissionsloser Treibstoff in

Brennstoffzellen, mit Elektromotoren die Propeller antreiben. Aufgrund des höheren

Energiegehalts von Wasserstoff, verglichen mit Kerosin, kann vor allem durch Flüssig-

wasserstoff ein geringeres Treibstoffgewicht erzielt werden und zusÈtzlich als Kühlmittel

genutzt werden.(BREWER 1991)

Um die gesetzten Klimaziele des „Flightpath 2050ª von ACARE(ACARE 2022) einzu-

halten und um die schädlichen Emissionen in der Luftfahrt zu reduzieren, arbeiten

vermehrt Hochschulen, wie auch die Industrie an der Entwicklung von wasserstoff-

betriebenen Flugzeugen. Als Beispiel sind unter anderem die Universität Aachen mit

„HYZEROª („HYZEROª 2021), die TU Delft mit „Green Flyingª (JUSCHUS & DSE

GROUP 08 2018) und die HAW Hamburg mit dem „Grünen Frachterª(SCHOLZ & D.

SEECKT 2010) zu nennen.

Airbus und ZeroAvia haben erste Konzepte für mit Brennstoffzellen und Wasserstoff

betriebenen Flugzeugflotten für den Einsatz ab 2024 veröffentlicht. Beginnend mit der

Entwicklung von Kurzstrecken-Propellerflugzeugen, sollen am Ende Blended-Wing-

Body (Nurflügler) mit einer Reichweite von 2000 - 5000 nmi umgesetzt werden.(AIRBUS

2020, ZEROAVIA 2022) In Deutschland ist vor allem die Firma H2FLY zu nennen. Ihr

Testflugzeug HY4, angetrieben mit Batterien, Brennstoffzellen und Wasserstoff, hat be-

reits mehrere Testflüge erfolgreich absolviert.
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1 Einleitung

Ziel dieser Arbeit ist es, zum Einen die beteiligten Systeme zu spezifizieren und die

Änderungen nach den aktuellen Möglichkeiten aufzuzeigen. Zum Anderen sollen die

Zusammenhänge der beteiligten Systeme aufgestellt und in einer Methode parame-

trisch gefestigt werden. An einem vorher definierten Referenzflugzeug, welches den

Zulassungskriteren nach CS-25 bzw. FAR-25 entspricht, wird diese Methode anhand

einer gewöhnlichen Flugmission getestet. Laut Clean Sky 2 Ju et al. 2020 sind Pro-

pellerflugzeuge aufgrund ihres geringeren Verbrauchs als erstes für den Antrieb mit

wasserstoffbetriebenen Brennstoffzellen geeignet. Zudem wird in Anlehnung an das

geplannte Wasserstoff-Propellerflugzeug der AIRBUS ZEROe-Reihe das Propellerflug-

zug ATR72-600 als Referenzflugzeug ausgewählt. Das Propellerflugzeug der AIRBUS

ZEROe-Reihe und die geplante Wasserstoffvariante der Do328 von H2Fly sind zur

Veranschaulichung in Abbildung 1.2 dargestellt.

Die Ziele lassen sich wie folgt zusammenfassen:

• Spezifizierung und Definition beteiligter Flugzeugsysteme

• Notwendige Änderungen und Zusammenwirken der Flugzeugsysteme

• Erstellen von parametrisiertem Modell

• Anwendung der Methode an Referenzflugzeug ATR72-600 über Flugmission

Abbildung 1.2: Die geplante Wasserstoffvariante der Do328 (H2FLY 2022) und das Propeller-

flugzeug der AIRBUS ZEROe-Reihe (AIRBUS 2020)
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1 Einleitung

1.2 Abgrenzung des Themas

Die Vorauslegungen und Systembetrachtungen betreffen ein ziviles Kurzstrecken-

Propellerflugzeug gemäû den Zulassungskriterien nach CS-25 bzw. FAR-25. Als

Treibstoff wird gasförmiger und flüssiger (kryogener) Wasserstoff betrachtet. Der

Antrieb erfolgt als Hybrid-System mittels Brennstoffzellen und Batterien, welche

mit Hilfe von Elektromotoren die Propeller antreiben. Für diese Arbeit werden die

ermittelten Flugzeugssysteme in Haupt- und Nebensysteme eingeteilt. Die Ermittlung

notwendiger Änderungen findet für beide Arten statt. Das zu erstellende Modell

beinhaltet die Zusammenhänge und Funktionen der Hauptsysteme.

Abweichende Treibstoffalternativen, Antriebssysteme oder Flugzeugkonfigurationen

zu den hier genannten werden nicht betrachtet. Der Widerstand, aerodynamische

Kennwerte und die Betriebskosten werden im Zuge des Auslegungsprozesses ebenfalls

vernachlässigt. Da der Fokus auf den Flugzeugsystemen liegt, werden die auswählten

Komponten ebenso wie die Materialien, Materialstärken und Konfigurationen lediglich

kurz erläutert. Ein Vergleich möglicher Alternativen findet nicht statt.

1.3 Aufbau

In Kapitel 2 wird das ATR72-600 als Kerosin- und Wasserstoffvariante nachdimensioniert.

Hierfür wird eine gewöhnliche Flugmission erstellt und dessen Ablauf beschrieben. In

Kapitel 3 erfolgt die Spezifizierung und Unterteilung der beteiligten Flugzeugsysteme

eines Wasserstoffflugzeuges. Die Zusammenhänge und Änderungen werden ebenfalls

in diesem Abschnitt aufgezeigt. Die Umsetzung der Methode in MATLAB Simulink

wird in Kapitel 4 beschrieben. Eine Diskussion der Ergebnisse ist in Kapitel 5 vorgesehen.

Abschlieûend behandelt Kapitel 6 und 7 die Zusammenfassung der gesamten Arbeit

sowie einen zukünftigen Ausblick.

Eine detaillierte Auflistung der verwendeten Formeln und Parameter ist zur besseren

Nachvollziehbarkeit im Anhang ab A.2 zu finden.
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2 Flugzeugentwurf

In diesem Abschnitt gibt die Methodologie einen Überblick über die nachfolgende

Vorauslegung des ATR72-600 als Kerosin- und Wasserstoffvariante. Im Anschluss wird

die Flugmission und deren Ablauf für die Anwendung der Methode erstellt.

2.1 Methodologie

Der Ablauf der Vorauslegung ist nachfolgend in Abbildung 2.1 dargestellt.

Das ATR72-600 wird in der Standard-Ausführung mit 70 Passagieren (PAX ) und einer

Reichweite von 800 nmi nachdimensioniert. Die Änderungen, welche sich in Bezug

eines Wasserstoffantriebes ergeben, werden in einer Klasse 1- und 2-Massenabschätzung

in der Kerosinvariante erfasst und für die Wasserstoffvariante angepasst. Aus den

Wirkungsgraden des Antriebsstrangs ergibt sich die zu produzierende Leistung der

Brennstoffzelle (PFC). Hiermit kann die Masse an Wasserstoff (mH2) bestimmt werden.

Wasserstoff wird in flüssiger Form ( Liquid Hydrogen (LH2)) in einem Kryogentank

gelagert. Das Tankvolumen (Vtank) und -gewicht beeinflusst die Abmessungen des

Rumpfes und den Schwerpunkt. Je nach Position und Anzahl der Tanks, werden die

Flügel dimensioniert. Als Startwert der Konvergenzprüfung von erzeugten Leistungen

der Brennstoffzelle und Massen wird die Gesamtmasse (Maximal Take-Off Mass (MTOM))

aus der Kerosinvariante verwendet.

Die Definition und Spezifizierung der Änderungen der Flugzeugsysteme, welche sich

durch den Treibstoffwechsel ergeben, werden unabhängig von der Flugzeugkonfi-

guration durchgeführt. Ebenso sind die aufgezeigten Zusammenhänge auf andere

Wasserstoffflugzeuge übertragbar. Die Ausformulierung der physikalischen und thermo-

dynamischen Zusammenhänge in der Methode wiederum ist auf das vorher definierte

Propeller-LH2-Referenzflugzeug ausgelegt. Eine allgemeine Auslegung der Formeln im

späteren Modell soll eine Übertragbarkeit auf andere Wasserstoff-Propellerflugzeuge

berücksichtigen.
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Die Methode für die Vorauslegung stammt von Scholz 2005. Darin werden die Ausle-

gungsansätze von verschiedenen Autoren verglichen und Anpassungen in der Berech-

nungsweise und den Konstanten vorgenommen, um für die jeweilige Flugzeugkonfigu-

ration eine möglichst realistische Auslegung zu gewährleisten. Seine Methode ist in dem

von ihm frei verfügbaren Programm PreSTo (SCHOLZ 2021) in einem Excel-Dokument

eingebunden hinterlegt. Eine Darstellung der ermittlten Parameter ist nachfolgend in

Tabelle 2.1 gegeben. Der komplette Rechenweg und eine Auflistung der verwendeten

Parameter ist im Anhang in A.1 zu finden.

Tabelle 2.1: Vergleich der Kennwerte aus dem eigenständigem Entwurf und dem Original ATR72-
600 (ATR 2022a)

Beschreibung ATR72-600 Original ATR72-600 PreSTo Abweichung [%]

mMTOM [kg] 22800 23238 +1,92%

mOEM [kg] 12950 13199 +1,92%

SW [m2] 61,0 63,8 +4,59%

PTO/mMTOM [W/kg] 373,8 364,0 -2,62%

mMTOM/SW [kg/m2] 179,9 192,0 +6,72%

PTO pro TW [kW] 2051 2230,87 +8,77%

Die in VONHOFF 2021 beschriebene Vorgehensweise für die Klasse 1- und Klasse

2- Massenabschätzung wird hier angewendet (siehe Abbildung 2.2). Die Klasse 1-

Massenabschätzung setzt sich aus dem Leergewicht (Operational Empty Mass (OEM)),

der Nutzlast (englisch: Payload) und dem Treibstoffgewicht (englisch: Fuel) wie folgt

zusammen:

mPayload = Anzahl PAX · Gewicht pro PAX (2.1)

= 70 PAX · 95
kg

PAX
(2.2)

= 6650 kg (2.3)

Damit ergibt sich mit der berechneten Treibstoffmasse und dem Leergewicht, das Höch-

stabfluggewicht (MTOM) folgendermaûen:

mMTOM = mFuel + mPayload + mOEM (2.4)

= 3318 kg + 6650 kg + 12973 kg (2.5)

= 22841 kg (2.6)
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2.3 Dimensionierung Wasserstoffvariante von Referenzflugzeug

Die in Tabelle 2.2 aufgeführten Komponenten werden für die Wasserstoffvariante

dementsprechend angepasst. Die Beschreibung und die erneute Berechnung der Massen

folgt in diesem Abschnitt.

Antriebsstrang

Das Antriebssystem wird als Hybrid-System, bestehend aus Brennstoffzellen und Bat-

terien, aufgebaut. Die Brennstoffzellen produzieren über alle Flugphasen hinweg die

gleichbleibende Leistung. Als Auslegungsgrundlage dient die benötigte Leistung im

Reiseflug. Der kurzfristig höhere Energiebedarf während der Startphase wird über die

Bereitstellung durch Batterien abgedeckt.

Das Leistung-Pro-Gewicht-Verhältnis aus dem ursprünglichen ATR72-600 Entwurf

mit 192, 0 W/kg wird für die Auslegung der Wasserstoffvariante übernommen. Da

Änderungen der Gesamtmasse zu einem veränderten Leistungsbedarf während dem

Start und im Reiseflug führen, wird das Verhältnis von Start- zu Reiseflugleistung aus

dem Herstellerdatenblatt wie folgt übernommen:

Pcruise

PTO
=

2132 SHP

2750 SHP
(2.7)

= 0, 77523 (2.8)

Das Konzept von AIRBUS 2020, dass die zukünftigen emissionslosen Propellerantriebe

in einer Pod-Konfiguration erstellt werden, wird für diese Arbeit übernommen. Alle

Triebwerkskomponenten befinden sich dabei in einer Triebwerksgondel, wie in Ab-

bildung 1.2 zu sehen ist. Der Antriebsstrang der Komponenten in einem Pod ist in

Abbildung 2.3 aufgezeigt. Die dargestellten Leistungen und Wirkungsgrade stammen

aus der Kerosinvariante und werden als Startwert für die iterative Berechnung der

Leistungs- und Massenkonvergenz verwendet. Abweichend von dem Konzept von

AIRBUS wird der Treibstofftank nicht in die Pods integriert, sondern separat im Rumpf

verbaut. Details hierzu folgen weiter unten.
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2H2 → 4H+ + 4e− (2.9)

O2 + 4e− + 4H+
→ 1H2O (2.10)

Das Ablassen von Wasserdampf in der Troposphäre kann, wie es bereits durch konventio-

nelle Gasturbinen der Fall ist, zu Kondensstreifen und Zirruswolken führen. (THOMSON

et al. 2020, FORSCHUNGSGEMEINSCHAFT 2022) Im Zuge eines emissionslosen Antriebes

wird das Wasser im Wasser-/Abwassersystem später in den Systemen ausführlicher

untersucht.

Die Hauptkomponenten der Brennstoffzelle sind der Brennstoffzellen-Stack, bestehend

aus den einzelnen Zellen, derm Kompressor (comp), dem Befeuchter (humid) für die

Membran und dem Warmetäuscher (hx). Die produzierte Leistung der Brennstoffzelle

ist direkt proportional zum Druck des zugeführten Sauerstoffs. Ein erhöhter Druck

benötigt wiederum einen höheren Leistungsbedarf des Kompressors. Laut QIN et al.

2017 liegt der Optimalwert bei 1,2 atm. Für die Berechnung wird ein Sauerstoffdruck

von 1 atm (=1013,25 hPa) verwendet. Durch die erzeugte Abwärme trocknet die Mem-

bran aus und erfordert eine ständige Befeuchtung. Da mehr Wasser von der Membran

verbraucht wird, als die Brennstoffzelle liefert , wird eine zusätzliche Wasserzufuhr

benötigt.(HUIZING et al. 2008)

Angelehnt an die Vorgehensweise von VONHOFF 2021 setzt sich die Berechnung der pro-

duzierten Leistung der Brennstoffzelle aus der Antriebsleistung des Propellers und den

Einzelleistungen der Komponenten der Brennstoffzelle zusammen. Die Brennstoffzelle

besitzt einen Wirkungsgrad von ca. 50 %. Die Hälfte der produzierten Leistung wird

in Form von Wärme ausgestoûen. Beträgt die abzuführende Wärme weniger als 5 kW,

eignen sich luftgekühlte Wärmetauscher. Da gröûere Wärmeleistungen von der Brenn-

stoffzelle abzuführen sind, wird eine Flüssigkeitskühlung eingesetzt (FLY & THRING

2016).

PFC = Pcruise + Pcomp + Phx (2.11)

Als Auslegungspunkt für die Brennstoffzelle wird die Leistung im Reiseflug gewählt. Da

Brennstoffzellen effizienter arbeiten, wenn sie nicht am Leistungslimit betrieben werden

(LARMINE & DICKS 2011), entspricht die Leistung im Reiseflug 90 % der Maximalleistung

der Brennstoffzelle.
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Pcruise = 0, 9 · Pmax,FC (2.12)

Im ersten Iterationsdurchlauf wird als Startwert der Brennstoffzelle, die Leistung für

das Gewicht der Kerosinvariante verwendet (siehe Abbildung 2.3). Daraus ergeben sich

die Leistungen für den Kompressor und den Wärmetauscher. Diese werden solange

iteriert, bis die benötigte Leistung der erzeugten Leistung der Brennstoffzelle entspricht.

Anschlieûend werden die Leistungen der Leistungsverteilung (PPMAD) und des Elektro-

motors (Pem) bestimmt.

Die Massen der einzelnen Komponeten werden mit spezifischen Leistungsgewichten

nach dem aktuellen Stand der Technik (SOTA) berechnet.

Im gewöhnlichen Flugzeugentwurf nach ROSKAM 2005 beispielsweise wird die Treib-

stoffmenge mit der sogenannten Fuel-Fraction-Method (zu deutsch: Treibstoff-Anteils-

Methode) bestimmt. Der Anteil an verbrauchtem Treibstoff in jeder einzelnen Flugphase

wird durch Erfahrungswerte oder mittels Statistiken und der Breguet’schen Reichweiten-

formel bestimmt. Für Wasserstoffflugzeuge sind keine Erfahrungswerte verfügbar. In ver-

gleichbaren Arbeiten hat beispielsweise K. SEECKT & SCHOLZ 2010 mit dem Verhältniss

der Heizwerte von Kersosin und Wasserstoff den spezifischen Treibstoffverbrauch der

Wasserstoffvariante bestimmt. PREWITZ et al. 2020 leitet aus dem Nutzlast-Reichweiten-

Diagramm (englisch: Payload-Range-Diagram) den entsprechenden Treibstoffverbrauch

und die benötigte Menge an Wasserstoff für seine Flugmission ab. Im Gegensatz zu den

statistischen Herangehensweisen wird in dieser Arbeit die Menge an Wasserstoff aus

dem Bedarf der Brennstoffzellen berechnet. Mit Hilfe von LARMINE & DICKS 2011 wird

der Massenstrom an Wasserstoff für die kontinuierliche Erbringung der Leistung der

Brennstoffzelle bestimmt. Geplant ist eine Reichweite von 1482 km (800 nmi). Anhand

der Herstellerangaben (ATR 2022b) für eine Blockmission, der Reisegeschwindigkeit

und einer Reserve von 45 Minuten, beträgt die Dauer der Flugmission 4:07 h. Unter

Verwendung des vorher ermittelten Massenstroms an H2 der Brennstoffzelle, kann die

benötigte Treibstoffmasse berechnet werden.

Wie bereits anfangs erwähnt, ergibt sich die Leistung der Batterie aus dem zusätzli-

chen Leistungsbedarf während der Startphase. Mit der Startdauer von 17,5 Min (ATR

2022a) und einer Energiedichte von 250 kWh/kg (THIELMANN et al. 2018) ergibt sich die

Batteriemasse.

PBAT = PTO − Pcruise (2.13)
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Für die elektrischen Kabel wird eine Länge von 30 m (PALLADINO et al. 2021) angesetzt.

Mit einem spezifischen Kabelgewicht von 8,2 kg/m (STÜCKL 2016) lässt sich die

Kabelmasse ermitteln. Durch den Einsatz von Flüssigwasserstoff als Kühlmittel bietet

sich die Untersuchung von Supraleitern, wie beispielsweise in VRATNY 2018 an.

Da eine explizite Berechnung der Kabel möglich ist, auch in Bezug auf Supraleiter

(VRATNY 2018), dies jedoch den Umfang dieser Arbeit übersteigt, wurde ein Vergleich

zur Bestätigung der Annahmen durchgeführt (JUSCHUS 2021, MUKHOPADHAYA &

RUTHERFORD 2022, DEBNEY et al. 2022).

Treibstofftank

Im Sinne der Redundanz sollte bei der Verwendung von Wasserstoff als Treibstoff nach

BATAL 2010 und ONORATO 2021 jedes Triebwerk mit seinem eigenen Treibstofftank

verbunden sein. Bei der Verwendung von Wasserstofftanks wird eine Platzierung im

Front- und Heckbereich des Flugzeugrumpfes für zwei Triebwerke empfohlen. Ebenfalls

kann hiermit ein Schwerpunktausgleich und eine Versorgung des anderen Triebwerkes

in Notfällen erfolgen. Allerdings ist der Zugang zur Kabine durch den Tank versperrt. In

Veröffentlichungen der AIRBUS ZEROe-Reihe wird der Tank im hinteren Rumpfbereich

platziert (AIRBUS 2021, GARDINER 2022). Aus sicherheits- und wartungstechnischen

Aspekten ist davon auszugehen, dass die Wasserstofftanks im hinteren Rumpfbereich

untergebracht werden.

Für den Transport und die Verwendung in Flugzeugen kann Wasserstoff in Druck-

oder Kryogentanks gespeichert werden. Nach dem aktuellen Stand ist eine Lagerung

in Drucktanks bei bis zu 700 bar möglich. Die Dichte von Wasserstoff beträgt dabei

40 g
dm3 . In kryogener Form bei 20 K ist eine Dichteerhöhung auf 70 g

dm3 möglich. Das

bedeutet, dass auf das gleiche Volumen mehr Wasserstoffmoleküle und somit höhere

Energien pro Volumeneinheit gespeichert werden können. BMW untersucht in diesem

Zusammenhang die Lagerung in kryo-komprimierter Form bei 40 K und 30 MPa, womit

durch eine Schonung des Tankmaterials längere Lebenszeiten realisiert werden können.

Durch die Kombination von Druck- und Kryogentanks lässt sich eine Dichte von 80 g
dm3

realisieren.(BARTHELEMY et al. 2017)

Als vierte Variante ist die Bindung von Wasserstoff an ein Trägermedium zu nennen.

Durch Bindung an ein Metall in Form von Metallhydriden(HEUBNER 2022) oder an ein

Öl (HYDROGENIOUS LOHC TECHNOLOGIES 2022) ist die Handhabung in Drucktanks

bei bis zu 40 bar bei Raumtemperatur möglich. Nachdem Verbrauch von Wasserstoff, ist

ein Mitführen des Trägermediums im Flugzeug bis zur Landung erforderlich. Da das

Mitführen von unnötigem Gewicht eine Steigerung des Verbrauchs und der Kosten zur

13





2 Flugzeugentwurf

Abbildung 2.5: Tankgeometrie (WINNEFELD et al. 2018)

Die Tankwand besteht aus Aluminium 2219, welches auch in der Raumfahrt für Tanks

eingesetzt wird (JUSCHUS & DSE GROUP 08 2018). Die Tankwanddicke berechnet sich

vereinfacht nach WINNEFELD et al. 2018:

sw =
pp · di

υ(2 · K/S − pp)
(2.14)

mit pp = maximaler Prüfdruck ; di = Durchmesser; υ = Schweiûeffizienz; K = Elastizitäts-

grenze ; S = Sicherheitsfaktor;

Tankisolationen von Kryogentanks bestehen aus Vakuum, MLI-Isolierung aus Faserver-

bund oder Schäumen. Aufgrund einer Studie von NASA (LITTLE 1982) bezüglich der

Isoliereigenschaften und des Verhaltens der Materialien im Brandfall, wird Polyurethan-

schaum mit einer Dichte von 32 kg/m3 verwendet. In Anlehnung an WINNEFELD et al.

2018 zur Auslegung von Kryogentanks wird eine Mylar-Folie als Dampfbremse und

Schutz gegen Wärmestrahlung verwendet. Zusätzlich wird eine Verkleidung gegen äu-

ûere Schäden aufgebracht. Der Aufbau der Isolierschicht, bestehend aus zwei Schichten

Schaum und zwei Mylarschichten, wie in Abbildung 2.6 dargestellt.
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Für die Auslegung der Systeme sind die Extremwetterlagen zu betrachten. Hierunter

fallen die Temperatur (T), der Druck (p), die relative Luftfeuchtigkeit (r.H.), die

Windgeschwindigkeit (vwind) und die Wärmestrahlung (Qson) durch die Sonne in der

jeweiligen Flughöhe.

In der MIL-HDBK-310 werden Klimadaten zu Extremwetterlagen gesammelt. Diese

werden ursprünglich vom US Militär zur Auslegung der Systeme genutzt, aber auch

immer mehr von zivilen Herstellern. (AHLERS 2020)

Mit einer Häufigkeit von 1% sind folgende Extremwerte gelistet:

Tabelle 2.5: Wetterdaten aus MIL-HDBK-310 mit einer Häufigkeit von 1%

Parameter Wert

Max. Temperatur 49◦C = 322, 15 K
Min. Temperatur −61◦ = 212, 15 K
Relative Feuchtigkeit 8 %
Windgeschwindigkeit 4 m/s
Wärmestrahlung Sonne 1120 W/m2
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In diesem Abschnitt werden die Flugzeugsysteme bestimmt, welche bei einer Änderung

des Treibstoffes auf Flüssigwasserstoff beteiligt sind. Die notwendigen Anpassungen

und Prozessabläufe werden danach bestimmt.

3.1 Definition beteiligter Systeme eines Wasserstoffflugzeuges

Flugzeugsysteme bestehen aus mechanischen, elektrischen, elektronischen und

hydraulischen Komponenten (HORST et al. 2014). Ein System ist ein Gefüge von Teilen,

die voneinander abhängig sind und zusammenwirken (WAHRIG-BURFEIND & WAHRIG

2010).

Die Einteilung der Systeme erfolgt gemäû der S1000d. Diese ist eine „internationale

Spezifikation für technische Dokumentationen in einer gemeinsamen Datenbankª1.

Bestehend aus der Air Transport Association of America (ATA), Aerospace and

Defense Industries (ASD) und Aerospace Industries Association (AIA) dient es der

Standardisierung von ziviler und militärischer Dokumenation. Für die nachfolgenden

Definitionen, wurde eine Vorauswahl getroffen, aufgeführt in Tabelle 3.1.

Die in dieser Arbeit deklarierten Hauptsysteme werden direkt von Wasserstoff als

Treibstoff beeinflusst. Nebensysteme sind von diesen abhängig oder werden indirekt

beeinflusst.

1ASD et al. 2022.
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Tabelle 3.1: Auflistung der ausgewählten Flugzeugsysteme nach S1000d

Kennung Name des Systems Deutsche Übersetzung

Hauptsysteme
System 21 Air conditioning Klimaanlage
System 24 Electrical power Bordstromversorgung
System 28 Fuel Kraftstoffsystem

Nebensysteme
System 26 Fire protection Feuerschutz
System 30 Ice and Rain Protection Eis- und Regenschutz
System 32 Landing gear Fahrwerk
System 38 Water/Waste Wasseranlagen
System 47 Inert Gas System Schutzgassystem
System 49 Airborne auxiliary power Hilfstriebwerke

3.1.1 Hauptsysteme

System 21 - Klimaanlage

Hauptaufgaben der Klimaanlage sind die Temperatur-, Druckregelung und die

Belüftung im Flugzeug. Als sicherheitskritisches System ist es für das Wohlbefinden der

Passagiere und des Bordpersonals verantwortlich. Gewöhnlich wird hierfür Zapfluft

von der Verdichterstufe des Triebwerks genutzt und über zwei Wärmetauscher in einem

sogenannten Bootstrap-System gekühlt. Der Verdichter ist mit einer nachfolgenden

Turbine verbunden2, welche für eine zusätzliche Abkühlung der Luft sorgt. Der

Wasserabscheider entzieht der Luft die Feuchtigkeit, bevor sie in die Kabine eintritt. Die

Feuchtigkeit, in Form von Wasser, kann dem Wärmetauscher zur Effizienzsteigerung

zugeführt werden. Die am Flugzeugrumpf einströmende Stauluft3 kühlt dabei die

Wärmetauscher. Die Menge der ein- und ausströmenden Luft bestimmt den Druck

in der Kabine, welcher durch Zuordnung zu einer Flughöhe auch als Kabinenhöhe

bezeichnet wird. Nach CS 25.841 darf die Kabinenhöhe maximal 8 000 ft betragen, was

einem Druck von mindestens 752 mbar entspricht. Die Temperaturregelung in der

Kabine ist in verschiedene Zonen eingeteilt. Die bereitgestellte Temperatur von der

Klimaanlage richtet sich nach der kältesten geforderten Temperatur aus den Zonen. Für

die anderen Zonen wird heiûe Zapfluft zugemischt. Generell wird zirkulierende Luft

2Die Kombination aus Verdichter und Turbine in der Klimaanlage wird als Kühlturbine bezeichnet
3Luftstrom der durch gesteuerte Lufteinlässe am Flugzeugrumpf zur Kühlung genutzt werden kann
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aus der Kabine wiederverwendet. Diese wird nach dem ersten Kompressor dem Prozess

zugeführt.(HORST et al. 2014)

Der Prozess ist in Abbildung 3.1 dargestellt. Die Bootstrap-Architektur wird nach CHA-

KRABORTY 2015, SLINGERLAND et al. 2008, und CRONIN et al. 1985 für die Auslegung

einer elektrischen ECS übernommen. Die Boeing 787 ist das erste Flugzeug weltweit,

welches keine Zapfluft für die Klimaanlage verwendet. Die Kabinenhöhe beträgt da-

bei max. 6 000 ft, was zu einer Verbesserung des Passagierkomforts führt. (NELSON 2005)

Abbildung 3.1: Elektrische Klimaanlage mit Bootstrap-System (SLINGERLAND et al. 2008)

Aufgabe der Klimaanlage ist, unabhängig von den Umgebungsbedingungen am Flug-

hafen und während der Flugmission, ein gleichbleibendes Klima an Board zu gewähr-

leisten. Nach dem Wohlbefinden der Passagiere ist eine Kabinentemperatur von 24◦C

üblich. Im Frachtraum ist die Temperatur über 0◦C, um ein Gefrieren der Flüssigkeiten

in den Koffern zu vermeiden.(AHLERS 2020).

Um die Systeme dementsprechend auszulegen, ist eine Betrachtung der Extrembedin-

gungen des Klimas notwendig. Weitere Informationen hierzu sind in dem Abschnitt 2.4

aufgeführt. Nach HORST et al. 2014 werden folgende Einsatzszenarien als Mindestanfor-

derung für die Auslegung der Klimaanlage herangezogen: :

1. Erwärmen der Kabine von −32◦C auf 21◦C in 30 min

2. Abkühlen der Kabine von 45◦C auf 27◦C in 30 min
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System 24 - Bordstromversorgung

Die Bordstromversorgung beinhaltet die Leistungserzeugung und -verteilung. Die

Leistungserzeugung erfolgt über die Triebwerke mittels Generatoren, die APU oder

externe Leistungsquellen (engl.: Ground Power). Die elektrische Systemarchitektur unter-

scheidet sich je nach Flugzeugtyp von der primär erzeugten Stromart. Durch Inverter

ist eine Umwandlung in andere Stormarten möglich. Kleinere Flugzeuge verwenden

Gleichstrom (DC). Verkehrsflugzeuge erzeugen vor allem Wechselstromleistung (AC),

da bei gleichem Gewicht zu DC-Systemen ein Vielfaches an Leistung erzeugt werden

kann. Die Verbraucher sind mit Sammelschienen, auch Busse genannt, verbunden. In

der Leistungsverteilungshierarchie wird nach wichtigen Systemen, welche mit den

essenziellen DC- und AC-Sammelschienen angebunden sind und den unwichtigeren

Verbrauchern unterschieden. Bei der Verwendung von Wechselstromgeneratoren wird

gewöhnlich eine Spannung von 115 V bei 400 Hz erzeugt. Gleichstromgeneratoren und

Batterien arbeiten im Bereich von 28 V. (HORST et al. 2014)

Zur beispielhaften Darstellung ist die elektrische Systemarchitektur des ATR72-600

nachfolgend in Abbildung 3.2 dargestellt.

In der Boeing 787 wird keine Zapfluft, sondern elektrische Energie für die Klimaanlage

und die Enteisungssysteme genutzt. Eingesetzt werden hierfür 270, 115 und 28 V DC-

Netzwerke und 230 V AC-Netzwerke (NELSON 2005).

Findet eine Elektrifizierung der Komponenten statt, erhöht sich der elektrische Strom

und proportional hierzu die Übertragungsverluste in den Leitungen. Um die Effizienz

zu steigern und die Verluste zu reduzieren, ist eine Erhöhung der Systemspannung

notwendig. In diesem Fall, erfolgt die primäre Leistungserzeugung über die Brennstoff-

zelle mittels Gleichstrom. Aus STÜCKL 2016 wird aus sicherheitstechnischen Gründen

und aufgrund des erhöhten Spannungsbedarfs die Verwendung von 270 V DC Bussen

übernommen. Für den Antrieb des Elektromotors und der restlichen Komponenten

erfolgt eine Umwandlung in Wechselstrom. Der Zusammenhang ist in Abbildung 3.5

dagestellt.
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System 28 - Treibstoff

Das Kraftstoffsystem besteht aus:

• Kraftstoffaufbewahrung in den Tanks

• Kraftstoffverteilung während der Betankung und dem Flug

• Kraftstoffschnellablassung im Notfall

• Anzeigen von Kraftstoffparametern

Gewöhnlich befindet sich der Kraftstoff in den Flügeln. Dort gibt es einen Mitteltank

und einen inneren und äuûeren Flügeltank pro Seite. Das Volumen der Tanks ist vom

Flugzeugtyp abhängig. Zur Schwerpunktsregulierung und möglichst langen Nutzung

des Flügelbiegemoments durch das Kraftstoffgewicht wird zuerst vom Mitteltank und

dann von den äuûeren Tanks der Kraftstoff entnommen. Durch Kraftstoffförderpumpen

oder die Schwerkraft erfolgt ein Umpumpen des Kraftstoffes und die Versorgung der

Triebwerke. Liegt im Notfall das Gesamtgewicht über dem zulässigen maximalen Lan-

degewicht, kann mittels Kraftstoff-Schnellablassanlage der Kraftstoff in ca. 15 Minuten

abgelassen werden. Ist das Gesamtgewicht zu hoch, kann beim erneuten Durchstartma-

növer die erforderliche Steigrate nicht erzielt werden.

Zur Messung des Kraftstoffs werden mechanische Widerstandsanzeiger oder kapazitive

Mengenanzeiger eingesetzt. Beim Letzteren befindet sich ein Kondensator im Tank,

mit dessen Kapazität das Kraftstoffvolumen bestimmt wird. Kerosin (Jet-A) hat einen

Flammpunkt von 38◦C und einen Gefrierpunkt von -47◦C (OILTANKING 2015). Um ein

Einfrieren zu vermeiden, wird das Kerosin als Wärmesenke in der Klimaanlage und

dem Hydrauliksystem genutzt. Bei einer zu hohen Temperatur des Kraftstoffs durch

die Umgebungstemperatur oder Wärmestrahlung, kann bereits in den Rohrleitungen

Verdampfung stattfinden. Dies hat Blasenbildungen (engl.: Vapor Lock) und eine Unter-

brechung der Kraftstoffzufuhr zur Folge. Über den Dampfdruck wird dieser Vorgang

geregelt. (HORST et al. 2014)

Im Kraftstoffsystem sind während der Flugmission verschiedene Phänomene zu be-

rücksichtigen. Aufgrund der konstanten Energieerzeugung der Brennstoffzelle wird

diese mit einem konstanten Massenstrom an Wasserstoff versorgt. Der Tank erfährt eine

kontinuierliche Wärmezufuhr, da die Auûentemperatur stets höher ist als die Tempe-

ratur des Wasserstoffes im Tank. Die Temperaturerhöhung führt zum Verdampfen des

Wasserstoffes und sorgt für eine Druckerhöhung. Für dieses Modell wird angenommen,

dass sich am Kryogentank zwei Kraftstoffleitungen befinden. Im Normalbetrieb wird
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im Rumpf kann eine ungewollte Entzündung vermieden werden. Erläuterungen hierzu

folgen später.

Die Kraftstoffanzeige im Kryogentank ist mechanisch mit einem Schwimmer oder opto-

elektrisch mittels Infrarot möglich.(WIKA 2022, PROGAS 2021)
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3.1.2 Nebensysteme

Die passiven Systeme werden indirekt durch die Wahl des Treibstoffes beeinflusst oder

sind von den Hauptsystemen abhängig. Die Auswirkungen und Anpassungen werden

nachfolgend besprochen. Im späteren Modell finden sie keine Berücksichtigung.

System 26 - Feuerschutzanlagen

Der Feuerschutz behandelt Komponenten zur Feuer-, Rauch- und Überhitzungsdetek-

tion. Die Einteilung der Feuerlöschmittel unterscheidet sich nach Zone und jeweili-

gem Brandherd.(HORST et al. 2014). Zu den bisherigen Detektionskomponenten ist

bei der Verwendung von Wasserstoff eine Möglichkeit zur Entdeckung von Lecks

und das Ansammeln von Wasserstoff nötig. Das Frauenhofer-Institut (FRAUNHOFER-

GESELLSCHAFT 2022) arbeitet derzeit an der Entwicklung von Glasfasersensoren zur

Detektion von Wasserstoffansammlungen in Fahrzeugen. Die bisherigen Sensoren benö-

tigen eine elektrische Stromversorgung und könnten somit selbst eine Gefahrenquelle

darstellen. Aufgrund der einfachen Installation ist eine Übertragbarkeit in Luftfahrzeuge

denkbar.

Wasserstoff ist farb-, geruchlos und sehr leicht flüchtig. Beim Austreten vermischt es

sich mit Sauerstoff und lässt ein leicht entzündbares Gemisch entstehen. Die Flamme

von Wasserstoffbränden ist kaum sichtbar für das menschliche Auge. Sie besitzt einen

hohen UV-Anteil. Neben der Detektion ist eine kontrollierte Löschung des Brandherdes

wichtig. Mit einer ca. 8-mal höheren Flammengeschwindigkeit als Methan und einem

gröûeren Zündbereich, besteht eine erhöhte Gefahr für Detonationen in geschlossenen

Bereichen, wie beispielsweise dem Flugzeugrumpf. Die Kryogen- und Drucktanks sind

mit Druckentlastungsventilen ausgestattet. Bei einer kontinuierlichen Wärmezufuhr

kann durch den Verdampfungseffekt ein geöffnetes Ventil zur ständigen Nachlieferung

von gasförmigem Wasserstoff und zur Anfeuerung des Brandes führen. Sollte die Gas-

zufuhr nicht abgedreht werden können, wird ein Weiterbrennen empfohlen, da bei einer

gelöschten Flamme weiterhin Detonationsgefahr besteht. Da aktuell Wasserstoff kaum

verbreitet ist als Treibstoff in der Automobilindustrie und sich in der Flugzeugindustrie

erst in der Testphase befindet, gelten bis jetzt die gleichen Vorschriften zur Löschung und

Gefahrenvorbeugung, wie es grundsätzlich bei brennbaren Gasen der Fall ist.(AGBF -

BUND 2008, DEFLAMM 2022, PANGAS AG o. D.)

Bereiche, in denen Batterien oder Wasserstofftanks stationiert sind, erfordern eine Kenn-

zeichnung als Feuerzonen gemäû CS 25.1195. Nach DIN EN 2 wird Wasserstoff in
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die Brandklasse C eingeteilt. Zur Löschung werden Löschpulver und Kohlendioxid

empfohlen.(DEFLAMM 2022)

System 30 - Eis- und Regenschutzanlagen

Der Abschnitt des Systems 30 beinhaltet die Detektion, Vorbeugung und Entfernung von

Regen und Eis am Flugzeug. Die Schutzprinzipien unterscheiden sich nach Enteisungs-

und Eisverhütungsmaûnahmen. Meistens wird die Zapfluft der Triebwerke genutzt, um

die Eisbildung zu verhindern. Da diese bei propellergetriebenen Flugzeugen teilweise

nicht ausreicht und bei wasserstoffbetriebenen Flugzeugen nicht vorhanden ist, sind

Alternativen erforderlich.(HORST et al. 2014)

Wie bereits in der Boeing 787 können elektrische Widerstandssysteme zur Enteisung

genutzt werden. Elektrische Energie aus den Generatoren erwärmt die Heizmatten,

welche sich an den Leitkanten der Flügel befinden. Die Heizmatten sind in mehrere

Schichten aus Faserverbundwerkstoff eingebettet, zum Schutz gegen äuûere Schäden,

Erossion sowie als Isolation. (NELSON 2005,BRAY et al. 2022)

Die Erzeugung von elektrischer Energie mit Hilfe der Triebwerke ist zudem effizienter

als die Nutzung von Zapfluft (SINNETT 2008).

Wie bereits in der Klimaanlage angewendet, kann die Abwärme der Brennstoffzellen

oder Heiûluftsysteme im System 30 verwendet werden. Durch sogenannte Enteisungs-

stiefel (engl.: deicing boots) entlang der Leitkanten der Flügel, wird durch das Aufblasen

von pneumatisch angesteuerten länglichen Gummikammern, das dort entstandene Eis

weggesprengt. (AERONAUTICS GUIDE 2017, HORST et al. 2014)

Das TKS-Enteisungs-System4 sprüht durch dünne Kanäle in den Leitkanten der Flügel

oder im Propeller eine Ethylenglycol basierende Flüssigkeit auf die jeweiligen Flächen,

um eine Eisbildung zu verhindern oder um das entstandene Eis zu schmelzen (WHIT-

FIELD 2016). Das System ist unabhägig vom verwendeten Treibstoff und kann auch für

komplett elektrisch angetriebene Flugzeuge genutzt werden.

Neben den Flügelleitkanten sind diese Systeme auch für andere vereisungsgefährdete

Bereiche am Flugzeug anwendbar.

4TKS sind die Initialen der Firma „Tecalemit-Kilfrost-Sheepbridge Stokesª, die dieses System erfunden
hat.

28



3 Flugzeugsysteme

System 32 - Fahrwerksanlagen

Das System 32 beschäftigt sich mit der Fahrwerksstruktur, den Bremsen und der Steue-

rung sowie Kontrolle der Reifen und Räder (HORST et al. 2014). Aufgrund von Was-

serstoff als Treibstoff, ändert sich das Gesamtgewicht des Flugzeuges. Druck- und

Kryogentanks haben ein höheres Gewicht als Flügeltanks. Die benötigte Menge Was-

serstoff als Treibstoff dagegen wiegt deutlich weniger, verglichen mit dem gleichen

Flugzeugmodell und der gleichen Reichweite in Bezug auf Kerosin. Das Flugzeug weiût

somit ein höheres Landegewicht auf. Eine angepasste Auslegung des Fahrwerks ist

erforderlich, damit eine Steuerbarkeit der Reifen, bei der nötigen Stabilität gegeben ist.

Zudem sind die Belastungsimpulse beim Aufsetzen während der Landung zu berück-

sichtigen.

Gewöhnliche Auslegungsmethoden für das Fahrwerk wie beispielsweise in ROSKAM

2007, HEERENS 2014 und TORENBEEK 1988 behalten ihre Gültigkeit, da die Berechnun-

gen unabhängig vom gewählten Treibstoff erfolgen. Durch Widerstandserhöhungen

oder mehr Gewicht übt die Treibstoffwahl einen indirekten Einfluss auf die Auslegung

des Fahrwerks aus.

System 38 - Wasseranlagen

Das Wasser- bzw. Abwassersystem enthält die Trinkwasser-, Abwasser- und die Toi-

lettenanlage. Bei der Trinkwasseranlage werden die Bordküche, die Waschräume und

die Vakuumtoiletten über einen Wassertank mit Frischwasser versorgt. Ein Passagier

benötigt pro Flugstunde ca. 0,2 l Frischwasser. Nach der Verwendung aus den Wasserlei-

tungen flieût es in die Abwasseranlage. Von dort gibt es drei Möglichkeiten:

• Zur Gewichtsersparnis, über beheizte Drainagenöffnungen in die Umgebung

ablassen

• Aufbewahrung in Toilettentank, bis zur Landung und dortigen Entsorgung

• Aufbereitung in "Grauwasserbehandlung", um es für Spülung der Toiletten zu

verwenden

Die chemische Spülflüssigkeit und das Abwasser aus den Vakuumtoiletten wird nach

der Benutzung bis zur Landung im Toilettentank aufbewahrt. Die Entsorgung erfolgt

am Boden. Der Prozess ist in Abbildung 3.4 aufgezeigt. (HORST et al. 2014)
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gasen in der Umgebungsluft für eine gezielte Seperation zu gering ist. (LUMITOS AG

2022b) Eine letzte Alternative bieten schlecht brennbare Materialien für die Verwendung

als Tankisolation oder als Verkleidung(LITTLE 1982).

System 49 - Hilfstriebwerke

Hilfstriebwerke (Auxiliary Power Unit (APU)) stellen Sekundärenergie zur Verfügung. Sie

dienen zum Start der Triebwerke oder als Notfallversorgung. Während dem Flug wird

die APU nicht genutzt und stellt ein zusätzliches Gewicht dar. Wenn die APU nicht in

das Sicherheitskonzept des Flugzeuges mit einbezogen wird, verbaut der Hersteller kei-

ne.(HORST et al. 2014) Als Alternative für eine kerosinbetriebe Hilfsturbine schlägt BRAY

et al. 2022 eine Brennstoffzelle, eine Gasturbine oder einen Verbrennungsmotor vor. Alle

drei Varianten können mit Flüssigwasserstoff angetrieben werden. Die Brennstoffzelle

benötigt zusätzliche Komponenten, wodurch ein erhöhter Wartungsaufwand besteht.

Die Verbrennung von Wasserstoff erzeugt Stickoxide und stellt keine emissionsfreie

Methode zur Energiegewinnung dar. Wie in JUSCHUS & DSE GROUP 08 2018 bieten

Batterien eine emissionsfreie Alternative der APU.
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3.2 Entwurf zu modellierender Systeme

Beginnend vom Kraftstoffsystem, über die Brennstoffzellen, bis zu den Klimaanlagen

und dem elektrischen System, werden die Systeme in MATLAB Simulink modeliert.

Wie im realen Flugbetrieb, fangen die Berechnungen ab dem Start (Phase: ES) an.

Der Kryogentank ist bis zum gewählten Füllstandsgrad betankt, mit einer idealen

Starttemperatur von 20 K. Die Auûentemperatur beträgt 293 K bei einer Flughafenhöhe

von Normalnull. Die genannten Standardwerte können im Modell angepasst werden.

Die Zusammenhänge der Systeme sind nachfolgend in Abbildung 3.5 dargestellt.
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3.2.1 Kraftstoffsystem

Für das Kraftstoffsystem sind die Temperatureinflüsse während der Mission essentiell.

Das Modell zur Wärmeübertragungen ist an die Vorgehensweise von WINNEFELD et al.

2018 angelehnt. Im weiteren Verlauf finden Ergänzungen hierzu statt.

Als Grundlage für die nachfolgenden Berechnungen werden verschiedene Kennzahlen

aus der Wärmeübertragung benötigt. Diese sind nachfolgend in Tabelle 3.2 aufgeführt.

Tabelle 3.2: Allgemeine Kennzahlen für die Berechnungen der Wärmeübertragung

Bezeichnung Formeln

Reynolds-Zahl Re = ω·L
ν

Grashof-Zahl Gr = g·β·L3(Tw−T∞)
ν2 mit β = 1/Tre f ;

Tre f =
Tw−T∞

2

Prandtl-Zahl Pr =
η·cp

λ

Rayleigh-Zahl Ra = Gr · Pr

Peclet-Zahl Pe = Re · Pr

Nuûelt-Zahl Nu = α·L
λ

Für die nachfolgenden Betrachtungen wird eine stationäre Wärmeübertragung ange-

nommen. Der Wärmestrom Q̇ ist die pro Zeiteinheit übertragene Wärmemenge. Da

äuûere Konvektion, Wärmeleitung und innere Konvektion auftritt, berechnet sich der

Wärmestrom aus der Temperaturdifferenz und den thermischen Widerständen wie

folgt:

Q̇ =
Tex − Tin

1
αex·A

+ s
λ·A + 1

αin·A

(3.1)

A = Benetzte Oberfläche; α = Wärmeübergangskoeffizient Oberfläche; s = Wanddicke;

λ = Wärmeleitfähigkeit;

Durch Umformen des allgemeinen Ansatzes für die Nusselt-Zahl, kann der Wärmeüber-

gangskoeffizient α und der thermische Widerstand R = 1
α·A bestimmt werden:

α =
Nu · λ

L
(3.2)
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Die materialabhängige Wärmeleitfähigkeit λ kann aus Tabellen entnommen werden.

Die charakteristische Länge L ist von der Geometrie abhängig. Der Wärmefluss wird

von auûen (ex) nach innen (in) betrachtet.

Externe Konvektion

Die Strömung im Raum wirkt als freie Konvektion und in Form von Wärmestrahlung auf

die äuûere Tankoberfläche. Mit der Reynoldszahl kann über die Strömungsgeschwin-

digkeit im Raum, die Strömungsart bestimmt werden. Die Nusselt-Zahl der freien

externen Konvektion wird für die laminaren Bereiche nach POHLHAUSEN 1921 und für

die turbulenten Bereiche nach GNIELINSKI 1975 berechnet:

Re < 103 : laminar Nulam = 0, 664 · Re0,5
· Pr1/3 (3.3)

Re > 105 : turbulent Nuturb =
0, 037 · Re0,8 · Pr

1 + 2, 443 · Re−0,1 · (Pr2/3 − 1)
(3.4)

103
< Re < 105 : Übergangsbereich Numix = Numin +

√

Nu2
lam + Nu2

turb (3.5)

Numin ist ein geometrieabhängiger Korrekturfaktor

Tabelle 3.3: Korrekturfaktor nach GNIELINSKI 1975

Körper min. Nusseltzahl Überströmlänge L

Kugel Numin = 2 L = d
Zylinder Numin ≈ 0, 3 L = dπ/2

Wärmestrahlung

Die Ermittlung der Wärmestrahlung erfolgt nach BAEHR & K. STEPHAN 2016. Ideali-

siert wird der Tank von allen Seiten bestrahlt und ist vollständig mit Umgebungsluft

umschlossen.

Q̇ws = ϵ12 · A · σ · (T4
Lu f t − T4

Wand) mit Rsolar =
1

ϵ12 · A · σ
(3.6)

=
(T4

Lu f t − T4
Wand)

Rsolar
(3.7)

ϵ12 = 0, 044 Emissionsgrad für Mylar (DOMEN 1991) (3.8)
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Wärmeleitung

Die Wärmeleitung bezieht sich auf den Widerstand durch die Tankwand, Isolierungen

und Dampffolien. Die Isolationswirkung der Verkleidung wird vernachlässigt. Aus den

Materialdicken s, der Anzahl der Schichten und den Wärmeleitfähigkeiten λ berechnet

sich der thermische Widerstand R wie folgt:

Rwl =
sw

λw · A
+ 2 ·

sins

λins · A
+ 2 ·

svap

λvap · A
(3.9)

Interne Konvektion

Im Inneren des Tanks herrscht freie Konvektion des Fluids mit der Tankwand. Für die

Berechnung wird das Innere in drei Zonen, wie in Abbildung 3.6 dargestellt, aufgeteilt.

Abbildung 3.6: Einteilung der Zonen für die freie Konvektion im Inneren des Tanks

(WINNEFELD et al. 2018)

Zone 1 wird nach RAITHBY & HOLLANDS 1998 berechnet. Der Tank lässt sich mit den

gewählten Abmessungen (λ = 0, 5; ϕ = 1, 0; ψ = 1, 0) aus einem Zylinder und einer

Kugel zusammensetzen. Die Nusselt-Zahl für die Kugel mit dem Durchmesser D = 2 · a

ergibt sich mit:

Nusph,1 = 0, 098 · Ra0,345 Ra =
g · β · D3(Tw − TH2)

ν · α
(3.10)

Für den Zylinder mit der Länge L = 2 · a folgt:

Nuzyl,1 = 0, 55 · Ra0,25 Ra =
g · β · L3(Tw − TH2)

ν · α
(3.11)
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ATF, f l = 2 · Π · a · ht + 2 · ls · a · arccos(1 −
ht

R
) (3.14)

αin =
1

Ain,gesamt
·

2

∑
i=1

αin,i · ATF,i (3.15)

Der Wärmestrom zwischen der Umgebungsluft und dem Wasserstoff im Tank ergibt

sich damit zu:

Q̇ =
TLu f t − TH2

1
αex·A

+ sw
λw·A

+ 2 · sins
λins

+ 2 · svap

λvap·A
+ 1

αin·Ain,gesamt

(3.16)

Zusammenfassend lassen sich die thermischen Widerstände der Konvektinon und

Wärmeleitung wie folgt berechnen:

Konvektion R =
1

α · A
(3.17)

Wärmeleitung R =
s

λ · A
(3.18)

Unter Vernachlässigung der Wärmestrahlung kann ein lineares Gleichungssystem der

beschriebenen Ansätze in MATLAB wie folgt erstellt werden. Da die Temperaturen

der Wärmestrahlung von der vierten Potenz abhängig sind, wird der Einfluss auf den

gesamten Wärmestrom Q̇ und die Berechnungsweise später untersucht.
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Die einzelnen Werkstoffkennwerte sind im Anhang in A.3 aufgeführt.
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Von denen in der Literatur verfügbaren Ansätze wird die Gleichung von Antoine für

die Berechnung des Dampfdruckes verwendet. Der Druck p0 ist dabei in Torr (mmHg)

und die Temperatur tanto in ◦C anzugeben.

log p0 = A − B/(tanto + C) (3.19)

Die Gleichung ist im Temperaturbereich von -259,20◦ bis -239,97◦ (13,95 K bis 33,18 K)

gültig. Die stoffspezifischen Konstanten A, B und C der Gleichung von Antoine sind in

Tabelle 3.4 gelistet.

Tabelle 3.4: Gaskonstanten von Antoine für Wasserstoff (YAWS 2015)

Konstanten Wert [-]

A 6,14858

B 80,9480

C 277,53

Solange zwei Phasen im Tank vorhanden sind stellt sich selbst bei einer Entnahme

von flüssigem Wasserstoff der temperaturabhängige Dampfdruck wieder ein. Der

angenommene Entlüftungsdruck pvent aus Abschnitt 2 wird bei einer Temperatur von

ca. 22 K erreicht.

3.2.2 Klimaanlage

Um Änderungen an der Klimaanlage vorzunehmen und die Komponenten auszulegen,

werden zuerst die Wärmeströme in der Flugzeugkabine betrachtet. Die Berechnungs-

weise erfolgt in Anlehnung an CHAKRABORTY 2015.

Jeder Mensch stöût durch seinen Metabolismus Wärme aus. Durch den Gebrauch von

Unterhaltungselektronik (In-Flight-Entertainment (IFE)) und Zubereitung von Lebens-

mitteln während dem Flug, wird zusätzlich eine Wärmebelastung pro Passagier erzeugt.

(CHAKRABORTY 2015) Die angenommenen Werte sind in Tabelle A.14 aufgeführt. Die

gesamte Wärmebelastung durch die an Board befindlichen Personen ergibt sich wie folgt:

Q̇int = nPers · 75 W + nPAX · (50 W + 320 W) (3.20)

npers = nPAX + nPersonal (3.21)
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Die Fenstergröûe wird aus einem vergleichbarem Gröûenmodell, dem A320, übernom-

men (TRAVELUPDATE 2020).

Q̇solar = G(h) · Ae f f (3.23)

Ae f f = 0, 5 · A f enster · cos(θein f ) · τ (3.24)

Aufgrund des Temperaturunterschiedes zwischen der inneren Kabinenwand und der

äuûeren Rumpfhaut entsteht eine Wärmeleitung. Für die nachfolgenden Berechnungen

wird der Wärmestrom von innen nach auûen betrachtet. Durch die Sonneneinstrahlung

kann sich die Rumpfhaut erhitzen und ein Wärmestrom in das Kabineninnere stattfin-

den. Dies wird vorerst vernachlässigt.

Wie bereits beim Tanksystem erläutert, setzt sich der Gesamtwiderstand Rtot für den

Wärmestrom aus den Widerständen der verwendeten Materialien der Wand zusam-

men.

Rtot = Rin + Rskin + Rex (3.25)

Rint =
1

αcab,in
· Aint (3.26)

Rskin = 0, 2 m2/(W · K) (3.27)

Rex =
1

αcab,ex
· Aext (3.28)

mit hint = 5W/(m2 · K); Aext = Aint = 0, 90 · A f us

Der Wärmestrom Q̇loss berechnet sich mit:

Q̇loss =
Tkab − Taw

Rtot
(3.29)

Taw = T∞ · (1 + Rc · M2
∞

κ − 1
2

) (3.30)

Rc = 1 − 0, 99 · (1 − Pr0,5) (3.31)

Taw: Adiabatische Wandtemperatur entsprechend dem freien Strom; Rc: Erholungsfaktor;

M∞: Mach-Zahl

Zusammenfassend setzt sich die Wärmebelastung aus der Erwärmung durch die Son-

nenstrahlen, die Personen, der IFE und den Kochvorgängen zusammen, abzüglich der

42



3 Flugzeugsysteme

Wärmeleitung nach auûen durch die Kabinenwand. Die Konvektion der Kabinenluft

mit den genanten Wärmequellen wird an dieser Stelle vernachlässigt.

Q̇ECS = Q̇int + Q̇solar − Q̇loss (3.32)

Q̇ECS ≤ 0 : Wärme zuführen: Heizen (3.33)

Q̇ECS ≥ 0 : Wärme abführen: Kühlen (3.34)

Die Innentemperatur ergibt sich mit:

Tin = TKab +
Q̇ECS

ṁKab · cp
(3.35)

Es gibt physikalische Grenzen für die Temperatur der Belüftung. Sollten kältere oder

heiûere Einströmtemperaturen benötigt werden als der vorgegebene Temperaturbereich

ermöglicht, dann wird die Temperatur auf den zulässigen Grenzwert einstellt und

der Massenstrom erhöht. Im Normalbetrieb flieût in die Kabine (ṁkab) der nominale

Massenstrom von ṁnom = 9, 439 l/s, ansonsten ṁkab,max. Die Gleichung 3.36 gibt

beispielhaft den maximalen Kabinenmassenstrom für die Mindesttemperatur an.

ṁkab,max =
Q̇ECS

cp · (Tmin
in − Tcab)

(3.36)

Tmin
in ≤ Tin ≤ Tmax

in (3.37)

Durch wiederverwenden von zikulierender Luft aus der Kabine kann der benötigte

Massenstrom pro ECS-Pack reduziert werden. Zwei ECS-Packs sind vorgesehen. Bei

einer Verwendung von 50% zirkulierender Luft (ϵzirk) und 50% Frischluft ergibt sich der

Massenstrom pro Pack mit:

ṁp =
1 − ϵzirk

Npacks
· ṁkab (3.38)

=
1
4
· ṁkab (3.39)
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3 Flugzeugsysteme

Die Luft im Kompressor (Cabin Air Compressor (CAC)) erreicht dabei folgende Tempera-

tur und Druck:

TCAC = Td,out[1 +
1

ηCAC
(Π

κ−1
κ

CAC − 1)] (3.45)

pCAC = ΠCAC · Pd (3.46)

ΠCAC =
pcac + pdi f f

pd,out
(3.47)

Die benötigte elektrische Leistung des Kompressors beträgt:

Pcac = Npack ·
ṁp · cp · (Tcac,out − Td,out)

ηem · ηPMAD
(3.48)

.

3.2.3 Bordstromversorgung

Aufgrund der benötigten elektrischen Leistungen der Systeme wäre eine Anpassung der

Brennstoffzellen im Flugzeugentwurf durchzuführen. Da der Fokus auf dem Zusammen-

wirken der Systeme liegt, wird dies vernachlässigt. Im Modell wird die Brennstoffzelle

die elektrische Leistung zur Versorgung aller Abnehmer bereitstellen, da die Massen

keinen Einfluss haben. Die Modellierung der Stromversorgung und der Brennstoffzelle

erfolgt mit physikalischen Modellierungskomponenten in MATLAB. Weitere Erklärun-

gen zum verwendeten Programm folgen in Kapitel 4.
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4 Programmierung

Bei der Auswahl des Tools wurde sich für MATLAB R2022a (Update 4, 9.12.0.2009381)

entschieden. Mit der Simscape Umgebung in Simulink ist eine Modellierung und Simu-

lation von physikalischen Systemen möglich. Elektrische, hydraulische, mechanische

oder thermodynamische Komponenten beispielsweise werden in das Modell einge-

baut und deren Parametern in den Eigenschaften definiert. Durch die Kombination mit

der gewöhnlichen Simulink Umgebung, können die ermittelten Zusammenhänge und

Formeln aus dem Abschnitt 3.2 eingebunden werden.(MATHWORKS 2022)
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5 Diskussion der Ergebnisse

In der vorgegebenen Zeit war keine Anwendung des Modells und Überprüfung der Er-

gebnisse möglich, da sich die Ausarbeitung umfangreicher herausgestellt hat als anfangs

vermutet. Im Folgenden sollen die erlangten Erkenntnisse während der Ausarbeitung

und die Hindernisse diskutiert werden.

Für die Betrachtung der Systeme im kryogenen Temperaturbereich sind Vereinfachun-

gen in den Materialkennwerten hinzunehmen. In Tabellen sind diese lediglich für einen

Temperaturbereich von -50°C bis über 300◦C erhältlich.(P. STEPHAN et al. 2019)

Die thermodynamischen Vorgänge sind von der Geometrie des Körpers abhängig. Die

verwendeten Ansätze beziehen sich beim Treibstoffsystem auf die aktuelle Tankgeo-

metrie, bestehend aus einem Zylinder und einer Kugel. Der Gültltigkeitsbereich ist

durch eine Variation der Tankabmessungen in einer Sensitivitätsstudie zu untersuchen.

Zur Auslegung des Tanksystems sind weitere dynamsiche Teilmodelle erforderlich. Die

Flugmission, die Wetterdaten und die Kabinenhöhe sind voneinander abhängig. Ihre

Grenzen und die Einflüsse aufeinander sind ebenfalls zu untersuchen, um die Ergebnis-

se beurteilen zu können.

In der Klimaanlage wurde vorerst die Erwärmung der Rumpfhaut durch die Sonnenein-

strahlung und Kühlung in Form von Konvektion mit dem Fahrtwind vernachlässigt.

In Reiseflughöhe ist aufgrund der geringeren Dichte die Strahlungswärme der Sonne

höher als auf Meereshöhe. In weiteren Untersuchungen ist dies zu berücksichtigen, da

eine Erwärmung der Rumpfhaut zu einer Wärmeleitung ins Rumpfinnere und somit

zu einer Temperaturerhöhung führen kann. Von der Klimaanlage ist zu den vorhande-

nen Wärmequellen in der Kabine eine zusätzliche Kühlleistung zu erbringen. Zudem

beeinflusst die freie Konvektion der Strömung im Kabineninneren den Wärmetransport

und die Leistung der ECS. Da die Konvektion an Menschen nicht mehr mit einfachen

Geometrien beschreibbar ist, werden beispielsweise in BIANCO et al. 2009 und PEREIRA

et al. 2004 numerische Modelle verwendet um die Strömungen zu untersuchen.
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6 Zusammenfassung

In der Arbeit wurde ein emissionsfreies Referenzflugzeug in Anlehnung an die ATR72-

600 erstellt. Der Antrieb erfolgt mittels kryogenem Wasserstoff in Brennstoffzellen und

mit Batterien, welche über einen Elektromotor die Propeller antreiben. Der zylinderförmi-

ge Kryogentank mit kugelförmigen Endkappen befindet sich im hinteren Rumpfbereich

und fördert Treibstoff zu den beiden Pods.

In Folge der Änderung des Treibstoffes waren Anpassungen der Flugzeugsysteme vor-

zunehmen. Da das Tanksystem nicht aktiv gek Èhlt wird und die Umgebungstemperatur

stets über der Temperatur des Treibstoffs liegt, erfolgt eine kontinuierliche Wärmezufuhr

in den Tank und in die Leitungen. Mithilfe der Wärmelehre lieûen sich die thermodyna-

mischen Vorgänge analysieren und mit Vergleichsansätzen aus praktischen Versuchen

mit vergleichbaren Geometrien die Strömungsvorgänge analytisch beschreiben. Dabei

wurden die Konduktion, Konvektion und Wärmestrahlung im und am Tank betrachtet.

Trotz der Unterteilung der Strömungen im Tankinneren in die drei Zonen, sind Versu-

che notwendig um die Ansätze und die Berechnungsergebnisse zu verifizieren, da die

Wärmeübertragung von der angeströmten und umströmten Geometrie abhängt. Die

Wärmestrahlung bezieht sich auf die Gasstrahlung der Umgebungsluft im Rumpfin-

neren. Durch ein lineares Gleichungssystem werden die thermischen Widerstände der

Konvektion und Konduktion berechnet. Aufgrund der vierten Potenz der Temperatur in

der Formel der Wärmestrahlung, ist diese gesondert zu betrachten und deren Einfluss

auf den gesamten Wärmestrom zu untersuchen. Anfangs herrscht bei einer konstanten

Temperatur ein Gleichgewichtszustand zwischen der flüssigen und gasförmigen Phase

des Wasserstoffs im Tank. Der zugeführte Wärmestrom führt zu einer Temperaturer-

höhung und einem Druckanstieg, welcher anhand der Dampfdruckkurve bestimmt

werden kann. Ohne der Entnahme von Wasserstoff überschreitet der Dampdruck ab

einer Tempertur von 22 K den Entlüftungsdruck von 1,44 bar.

Bei einem emissionsfreiem Antrieb steht keine Zapfluft von den Triebwerken zur Ver-

fügung, welche unter anderem für die Klimatisierung und Bedruckung genutzt wird.

Als Alternative ist die Stauluft durch Wärmetauscher und Kompressoren zu leiten,

um ein ausreichendes Kabinenklima von 24◦C und 8 000 ft zu erzeugen. Anhand der
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6 Zusammenfassung

Extremwetterlagen nach der MIL-E-38453A ist eine Auslegung der Komponenten durch-

zuführen. Dabei werden die Temperaturen, der Druck, die relative Feuchtigkeit und

die Wärmestrahlung der Sonne betrachtet. Für die Auslegung der Komponenten der

Klimaanlage, wurden die thermodynamischen Vorgänge betrachtet. Der Wärmestrom

im Rumpfinneren setzt sich aus der Wärmestrahlung der Sonne durch die Fenster und

die erzeugte Wärme durch die Passagiere zusammen. Idealisiert wird die Wärme im

Inneren durch die Wärmeleitung mit der Rumpfhaut nach auûen geleitet. Ein Teil der

Kabinenluft wird in die Umgebung geblaûen und der restliche Teil zurück in die Mi-

schereinheit der Klimaanlage geleitet.

Durch die Elektrifizierung des Flugzeuges bleibt die Architektur unverändert. Lediglich

eine Spannungserhöhung ist notwendig um die auftretenden Verluste zu reduzieren. Da

die elektrische Leistungserzeugung über Batterien und Brennstoffzellen erfolgt, erhöht

sich die Gesamtmasse des Flugzeuges.

Neben denen in dieser Arbeit deklarierten Hauptsystemen sind ebenfalls die Änderun-

gen weiterer Systeme wie beispielsweise dem Feuerschutz, dem Fahrwerk, dem Eis-

und Regenschutz, der Wasseranlage, dem Schutzgassystem und dem Hilfstriebwerk zu

berücksichtigen.
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7 Ausblick

Aufgrund der zeitlichen Begrenzung war es nicht möglich die Systeme in ihrer Kom-

plexität umfassend zu beschreiben. Für zukünftige Modelle ist die Auslegung des

Flugzeugentwurfs zu vernachlässigen, da dieser bereits einen zeitintensiven Aufwand

darstellt.

Im Treibstoffsystem ist eine Erhöhung des Entlüftungsdrucks zu untersuchen, da die-

ser Einfluss auf den Dampfdruck und die mitzuführende Treibstoffmasse hat. Da im

Treibstoffsystem und in der Klimaanlage hauptsächlich die Thermodynamik betrachtet

wird, ist eine Auslegung mit numerischen Modellen zu empfehlen. Hiermit könnten

die Strömungen ausführlicher analysiert werden und zur Ergänzung sowie Überprü-

fung des analytischen Modells dienen. Änderungen in der Sitzplatzkonfiguration, die

Wärmeleitfähigkeit der Innenausstattung oder der Aufbau werden in der aktuellen

Berechnung nicht berücksichtigt. Ebenso führen bereits kleinste Abweichungen in der

angegebenen Tankgeometrie zu veränderten Strömungen. Eine dynamische Auslegung

der Systeme beinhaltet eine Variation von Berechnungsansätzen um einen umfassenden

Geltungsbereich des Modells zu gewährleisten.

Mit der Kombination der Vorauslegung des Flugzeugentwurfs und der Flugzeugsysteme

in einem Modell bietet sich eine wertvolle Methode für zukünftige Auslegungsprozesse

von Flugzeuge und vor allem für Konzepte von Wasserstoffflugzeugen. Da die Syste-

me den Flugzeugentwurf beeinflussen und umgekehrt, ist eine iterativen Annäherung

bei der Auslegung empfehlenswert. Die modellbasierte Herangehensweise bietet eine

stabile Grundlage um die Prozesse zu betrachten. Durch die Kombination mit zusätzli-

chen Modellen aus der Numerik und der 3D-Simulation lieûen sich die Auswirkungen

von Änderungen schneller beurteilen und einen dynamischen Auslegungsprozesses

schaffen.
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Anhang

A.1 Kennwerte von Flugzeugentwurf Kerosinvariante

Kennwerte Referenzflugzeug ATR72-600 (Jet-A)
nach eigener Dimensionierung

Tabelle A.1: Kennwerte ATR72-600 Flugzeugentwurf (Original) (NITA 2008)

Beschreibung ATR72-600 PreSTo

Anzahl PAX [-] 70
Reichweite [nmi] 800
Flughöhe [ft] 20000
Reisegeschwindigkeit [m/s] 141,2
Startleistung pro Triebwerk [kW] 2184
Flügelfläche [m2] 64,3

MTOW [kg] 22865
OEW [kg] 13252

Rumpf Länge [m] 27,2
Rumpf Durchmesser [m] 2,77
Sitzabstand [cm] 73,66 (=29 inch)

Spannweite [m] 27,1
Streckung [-] 12
Flügelfläche [m2] 64,3
Flügel-Flächebelastung [kg/m2] 354,0
Fläche-zu-Gewicht-Verhältnis [W/kg] 192,0

Startstrecke [m] 1290
Landestrecke [m] 1067
Loiter Zeit [min] 45
Anzahl Triebwerke [-] 2
Durchmesser Propeller [m] 3,93
Gewicht Triebwerke [kg] 457
Spezifischer Treibstoffverbrauch (SFC) [kg/W/s] 7, 5 · 10−8
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Klasse 2 - Massenabschätzung

Flügelmasse mW

nach TORENBEEK 1988 für MTOW ≥ 5700 kg:

mW

mMZF
= 6, 67 · 10−3

· b0,75
s

(

1 +

√

bre f

bs

)

· n0,55
ult ·

( bs/tr

mMZF/SW

)

(A.1)

= 0, 129 (A.2)

mit mMZF = 19483, 12 kg folgt draus:

Flügelmasse mW = 2515, 65 kg

Einführung von Korrekturfaktoren bzgl. Position Fahrwerk, Anzahl Triebwerke und

Position Spoiler führt zu:

mW,corrected = 2313, 48, 92 kg (A.3)

Tabelle A.2: Parameter für die Berechnung der Flügelmasse nach (TORENBEEK 1988, Scholz
2005)

Parameter Beschreibung

bre f = 1, 905 m Referenzparameter aus
TORENBEEK 1988

bs = 27, 84 m Spannweite

nlim ≥ 2, 1 +
(

24000
MTO+10000

)

nach CS 25.337

nlim ≥ 2, 1 +
(

24000
22840,70+10000

)

= 2, 5 mit 2, 5 ≥ nlim ≥ 3, 8

nult ≈ 1, 5 · nlim = 1, 5 · 2, 5 = 3, 75 Maximales Lastvielfaches

tr = 0, 473 Tragflächendicke (Wurzel)

mMZF = 19483, 12kg Maximales Nutzlast ohne Treib-
stoff

SW = 64, 26m2 Flügelfläche

MTOW = 22840, 70kg Höchstabfluggewicht
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Tank & Treibstoffsystem m f uelsystem nach RAYMER 2018:

m f uelsystem = 2, 49 · V0,726
t ·

( 1
1 + Vi/Vt

)

· N0,242
t · N0,157

e n (A.4)

= 170, 39 kg (A.5)

Tabelle A.3: Parameter für die Berechnung der Masse von Treibstoffsystem in Anlehnung an
RAYMER 2018

Parameter Beschreibung

Vt = 1096 gal Treibstoffvolumen [Gallonen]

Vi = 2 · 841, 39 gal Integraltankvolumen [Gallonen]

Nt = 2 Anzahl Treibstofftanks

Nen = 2 Anzahl Triebwerke

Systemmasse und Antriebsstrang mSYS

Zusammenfassung der Masse für Kabel, Leitungen und Ausrüstung.

mSYS = kEQUIP · mMTOW (A.6)

= 2512, 47 kg (A.7)

Tabelle A.4: Parameter für die Berechnung der System- und Antriebsstrangmasse in Anlehnung
an Scholz 2005

Parameter Beschreibung

kEQUIP = 0, 11 Konstante für zweimotoriges
Propellerflugzeug

mMTOW = 22840, 70kg Höchstabfluggewicht
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Rumpfmasse mFus nach TORENBEEK 1988:

mFus = 0, 23 ·

√

VD ·
lH

wF + hF
· S1,2

Fwet
(A.8)

= 2408, 72 kg (A.9)

Tabelle A.5: Parameter für die Berechnung der Rumpfmasse in Anlehnung an Scholz 2005

Parameter Beschreibung

a = 319, 78 m/s Schallgeschwindigkeit 20 000 ft

VD = MD · a = 0, 53 · 319, 47 Design Tauchgeschwindigkeit
= 169, 32 m/s2 bei Flughöhe von 17 000 ft

σ = ρ/ρ0 = 0, 5892 Dichteverhältniss Luft 20 000 ft

lH = 13, 565 m Hebelarm von Höhenruder

wF = 2, 73 m Max. Rumpfweite entspricht
Durchmesser, da Querschnitt
einen Kreis entspricht

hF = 2, 73 m Max. Rumpfhöhe entspricht
Durchmesser, da Querschnitt
einen Kreis entspricht

lbug = 3, 83 m Buglänge

lheck = 8, 2 m Heckänge

lzyl = 14, 94 m Länge zylindrischer Abschnitt
Rumpf

Swet,F =
√

lbug
2 + (dF/2)2) · dF·Π

2 + Benetze Oberfläche
+dF · lzyl · Π von Rumpf

+
√

lheck
2 + (dF/2)2) · dF·Π

2
= 181, 43m2
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Gondelmasse mN

mN = 0, 0485 ·
P · η

V · g
(A.10)

= 241, 87 kg (A.11)

Triebwerksmasse mE,inst

mE,inst = kE · kthr · nE · mE (A.12)

= 1532, 47 kg (A.13)

Tabelle A.6: Parameter für die Berechnung der Gondel- und Triebwerksmasse in Anlehnung an
Scholz 2005

Parameter Beschreibung

Gondel
P = 4102000 W Triebwerksleistung
ηTO = 0, 64545 Propellerwirkungsgrad

während Abflug
Vs,1 = 54, 12 m/s Stall Speed Take-Off-

Konfig.

Triebwerk
kE = 1, 35 Parameter für Propellerge-

triebene Flugzeuge
kthr = 1, 18 Reserveschub-Parameter
nE = 2 Anzahl Triebwerke
mE = 481 kg Masse Triebwerk aus Da-

tenblatt (EASA 2018)

69



Anhang

A.2 Kennwerte Flugzeugentwurf von LH2-Variante ATR72-600

Tabelle A.7: Wirkungsgrade von Antriebsstrang

Bezeichnung Spezifisches Leistungsgewicht
[W/kg]

Wirkungsgrad [-]

Brennstoffzelle ρ̂FC = 2900 ηFC = 0,50
Energieverteilung ρ̂PMAD = 11000 ηPMAD = 0,97
Elektromotor ρ̂em = 5000 ηem = 0,95
Kompressor ρ̂comp = 2000 ηcomp = 0,60
Wärmetauscher ρ̂hx = 5000 ηhx =
Batterie ρ̂BAT = 250 Wh

kg ηBAT = 0,95

Brennstoffzelle nach VONHOFF 2021

Tabelle A.8: Komponenten der Brennstoffe und der Leistungselektronik VONHOFF 2021

Bezeichnung Messwert mit Einheit

Kompressor Pcomp = ṁair · Cp,air ·
Tt2−Tt1

ηem

Tt2 = Tt1 · (1 + 1
ηcomp

) · PR−5/7
comp

Wärmetauscher Phx = (0, 371 · Pheat,rejected + 1, 33) · f (dT)

Befeuchter mhumid = PFC · ρ̂humid

Energieverteilung PPMAD = PFC

Elektromotor Pem = PTO
nTW

: ηem

Batterie PBAT = PTO − Pcruise = 925 kW

mBAT = PBAT ·tTO
ρ̂BAT

Kabel mKabel = lKabel · ρ̂Kabel
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Tabelle A.9: Parameter für die Berechnung in Anlehnung an VONHOFF 2021

Bezeichnung Messwert mit Einheit

Kompressionsverhältnis PR = 1013,25 hPa
466,00 hPa = 2, 28

Korrekturfaktor aus CHAPMAN et al. 2020 f (dT) = 0, 27

Verlustwärme Brennstoffzelle Pheat,rejected = PFC

Dauer Steigflug ATR72-600 aus ATR 2022b tCLB = 17, 5 min

Spez. Leistungsgewicht Befeuchter aus FUMATECH 2020 ρ̂humid = 7 kg
110kW

Kabelgewicht pro Meter PALLADINO et al. 2021 8, 2 kg
m

Kabellänge 30 m

Tabelle A.10: Komponentenmassen von Brennstoffzelle

Bezeichnung Masse [kg]

Brennstoffzelle 1046,77
Kompressor 218,05
Wärmetauscher 156,39
Befeuchter 193,18
Energieverteilung 275,97
Elektromotor 532,82
Batterie 1165,23
Kabel 245

PTO =
MTOM

P/W
(A.14)

= 5061, 79 kW (A.15)
Pcruise,ATR

PTO,ATR
=

2132SHP

2750SHP
= 0, 7750 (A.16)

Pcruise = PTO ·
Pcruise,ATR

PTO,ATR
(A.17)

Pcruise,TW =
Pcruise

nTW
(A.18)

PFC = Pelectro,net + Pcomp + Phx (A.19)

= 3035, 63 kW (A.20)

mFC−System,inkl.Bat = 8560, 24 kg (A.21)
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LH2-Masse nach LARMINE & DICKS 2011

Der berechnete Massenstrom an Wasserstoff bezieht sich auf einen Pod. Da es zwei

Triebwerke sind, wird die Treibstoffmasse verdoppelt.

ṁH2 =
2, 02 · 10−3 · PFC

2 · Vcell · F
(A.22)

= 0, 03465 kg/s (A.23)

mH2 = tdesign · ṁH2 · 2 (A.24)

= 996, 97 kg (A.25)

Tabelle A.11: Parameter für die Berechnung der Masse von Treibstoffsystem in Anlehnung an
RAYMER 2018

Parameter Wert

Zellenspannung Vcell = 0, 74 V
Farraday-Konstante F = 96485 C/mol
Dauer 800 nmi - Design Mission tdesign = 4, 1 h

Tank

nach WINNEFELD et al. 2018

ρLH2 = −0.019 · (p f ill)
3 + 0, 3287 · (p f ill)

2
− 3, 7129 · p f ill + 73, 424 (A.26)

= 69, 41 kg/m3 (A.27)

ρH2 = 1, 4909 · p f ill + 0, 4182 (A.28)

= 2, 21 kg/m3 (A.29)

Vt =
mH2 · y

ρLH2
+

(1 − y) · mH2

ρH2
= 48, 46 m3 (A.30)

Ot = 2aπ · ls + 4aπ = 66, 41 m2 (A.31)

sw =
(pp · di)

ν · (2 · K/S − pp)
= 0, 00394 m (A.32)

mtank = Ot · sw · ρalu = 721, 00 kg (A.33)

minsu = Ot · sinsu · ρinsu · 2 = 702, 04 kg (A.34)

72



Anhang

m f uelsystem = mTankleitung + mtank + minsu (A.35)

= 1830, 3 kg (A.36)

Tabelle A.12: Parameter für die Berechnung der Tankmasse

Beschreibung Parameter

Entlüftungsdruck pvent = 1, 448 bar
Fülldruck p f ill = 1, 2 bar
Längenverhältniss λ = 0, 5
Verhältniss a/c ϕ = 1, 0
Verhältniss b/c ψ = 1, 0
Max. Füllstandsvolumen LH2 y = 0,93

Aluminium Alloy 2219
Dichte ρAlu = 2825 kg/m3

Zugfestigkeit K = 172, 4 MPa
Wärmeleitfähigkeit λw = 120 W/mK

Polyurethan-Schaum
Dichte ρinsu = 32 kg/m3

Schichtdicke sinsu = 15e − 3 m
Wärmeleitfähigkeit λins = 31e − 3 W/mK

Dampfsperre Mylar
Flächendichte ρvap = 0, 225 kg/m2

Schichtdicke svap = 1, 57e − 2 m
Emissivität ϵvap = 0, 044

Weitere Parameter
Sicherheitsfaktor Ks = 1, 5
Sicherheitsfaktor S = 1, 5
Schweiûeffizienz ν = 0, 8
Masse Leitungen mTankleitungen = 407, 3 kg
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Rumpf nach TORENBEEK 1988

Tabelle A.13: Parameter für die Berechnung der Rumpfmasse des ATR72-600 LH2 in Anlehnung
an Scholz 2005

Parameter Beschreibung

lt = 6, 67 m Länge LH2-Tank
wF = 3, 33 m Max. Rumpfweite
hF = 3, 33 m Höhe Kabine
lbug = 4, 66 m Buglänge
lheck = 9, 99 m Heckänge
lzyl = 17, 61 m Länge zylindrischer Ab-

schnitt Rumpf inkl. Tank
Swet,F,LH2 = 263, 06m2 Benetzte Oberfläche Rumpf

mFus,LH2 = 1566, 59 kg (A.37)

Flügel nach Scholz 2005

mWing,LH2 = 2844, 68 kg (A.38)
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A.3 Teil 3 - Flugzeugsysteme - Modell

Klimaanlage

Tabelle A.14: Allgemeine Kennzahlen für die Berechnungen der Wärmeübertragung

Bezeichnung Formeln

Fenstergröûe A f enster = 22, 86 cm · 31, 24 cm

Wärmeübergangskoeffizient hkabwand = 500W/(m2K)
Anteil zirkulierende Luft ϵzirk = 0, 5

Wirkungsgrad Diffuser ηd = 0, 95

Wirkungsgrad Kompressor ηCAC = 0, 85

Wirkungsgrad E-Motor ηem = 0, 95

Wirkungsgrad Power electronics ηpe = 0, 95

Metabolische Wärmebelastung pro Pers. Q̇meta/Npers = 75 W
Wärmebelastung IFE Q̇IFE/Npax = 50 W
Wärmebelastung Galley (Küche) Q̇galley/Npax = 320 W
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