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Kurzzusammenfassung

Diese Arbeit umfasst den Aufbau eines Modells fiir ein Brennstoffzellensystem fiir grofRe
Verkehrsflugzeuge in der Umgebung MATLAB/SIMULINK im Rahmen des Kooperationsprojektes
MIWa. Das Modell erstellt aus einem, in einer XML-Datei hinterlegtem, Missionsprofil ein
System mit den Hauptkomponenten Brennstoffzellenstack, Verdichter und Befeuchter und
beruht auf einer Literaturrecherche beziiglich solcher Systeme in Verkehrsflugzeugen. In einer
Optimierung soll das System minimale Komponenten- und Gewichtsanzahl erreichen. Das
Modell ist mit zwei verschiedenen Flugzeugkonfigurationen und Leistungsanforderungen fir
verschiedene Flugmissionen getestet. Die Ergebnisse der Simulation zeigen, dass der Antrieb
eines Flugzeuges ausschlielRlich mit elektrischer Energie aus Brennstoffzellen nicht umsetzbar
scheint. Hingegen ist der Ersatz der APU und die Entlastung der Triebwerke vorstellbar.

David Meier

Title of the paper
Modelbased preliminary sizing/development of a fuel cell system for large commercial aircrafts

Keywords
Fuel Cell, Hydrogen, Commercial Aircraft, Renewable Energies, MATLAB, SIMULINK, MBSE, PEM-
Fuel-Cell, Preliminary Sizing

Abstract

This paper describes the modelling of a fuel cell system for large aircraft by MATLAB/SIMULINK
in the project MIWa. The model developes a system with the main components fuel-cell-stack,
compressor and humidifier by using a mission profile described in a XML-file and is based on
literature research describing such systems in large aircraft. The optimization of the system is
aimed for the minimal number of components and minimal weight. The model describes two
types of airplane configuartions and flight profiles for different flight missions. The result of the
simulation shows that powering an airplane solely with fuel cell produced electric energy seems
not feasible. But driving the APU and supporting the engines seems possible.
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Die aktuell groRte Herausforderung der Luftfahrt ist eine deutliche Reduzierung von Emissionen, um
auch in Zukunft Luftverkehr zu ermdoglichen. Ein Ziel ist dabei die Entwicklung und Inbetriebnahme
eines klimavertraglichen Flugzeugs bis 2035. Das grofSte Potential hinsichtlich Emissionsreduzierung
bietet dabei der Einsatz von Antriebssystemen mit Wasserstoff-Brennstoffzellen.

In dem Forschungsprojekt ,,MIWa“ befasst sich die CenterlineDesign GmbH gemeinsam mit der HAW
Hamburg und dem DLR Institut flir Systemarchitekturen in der Luftfahrt mit der Modellierung von
Wasserstoff-Flugzeugsystemen mithilfe des Ansatzes des Model-Based Systems Engineering (MBSE).
Dies soll dazu dienen verschiedene Systemarchitekturen friihzeitig bewerten zu kénnen und eine
Richtung fur spatere Flugzeugentwicklungen aufzuzeigen.

Das Ziel der Arbeit ist es, ein Werkzeug fir den Vorentwurf hybridelektrischer Energiesysteme mit
Brennstoffzelle fiir Verkehrsflugzeuge zu entwickeln. Hierbei sollen in CAMEO Systems Modeler
ausgewahlte Anforderungen an das System definiert werden. AnschlieRend erfolgt auf Basis dieser
Anforderungen eine Parametrisierung eines SIMULINK/SIMSCAPE — Modells des Energiesystems. Mit
Hilfe dieses Modells sollen die ausgewahlten Anforderungen Gberprift werden sowie diverse GroRRen
fur den weiteren Vorentwurf (z.B. Wasserstoffbedarf) an CAMEO zuriick gegeben werden.

Hierzu ist folgendes Vorgehen geplant:

- Einarbeitung in das Thema hybridelektrische Antriebstrange mit Brennstoffzellen fiir CS-25 —
Flugzeuge inkl. Recherche zum Stand der Technik (Flugzeugvorentwurf, Modellierung in
Simulink/SIMSCAPE, Brennstoffzellen und deren Betriebsstrategien, ausgewahlter
Systemanforderungen, ...)

- Auswahl von Systemanforderungen und Erweiterung eines vorhandenen CAMEO-Modells zur
Parametrisierung eines SIMULINK/SIMSCAPE-Modells (z.B.: Flugmission, Hohe und
Geschwindigkeit, Reichweite, ICOA-Standardatmosphare und MIL-Std 810, elektrischer
Energiebedarf fiir Antrieb und Systeme, ...)

- Entwicklung eines modularen Modells des hybridelektrischen Energiesystems in
SIMULINK/SIMSCAPE

o Entwicklung einer Modellierungsstrategie des Brennstoffzellensystems in
SIMULINK/Simcape und Uberpriifen der Systemgrenzen (vorkonditionierte
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Wasserstoffzufuhr mit definierter Temperatur, Druck und Massenstrom; fir die
Abwdarme wird eine ideale Warmesenke beriicksichtigt; das elektrische Lastprofil wird
in CAMEO als Eingangsdaten vorgegeben; die Luft wird als ideale Quelle gemal}
Umgebungsluft betrachtet, ...)

o Implementierung des Systemmodells und der automatisierten Parametrisierung

o Berechnung von Menge des Wasserstoffs, abzuflihrende Abwarme und weiterer
GroRen und Ricktransfer der Ergebnisse in CAMEO als neue Anforderung

o Vergleich der Systemanforderungen in CAMEO mit den Simulationsergebnissen

- Disskussion und Dokumentation der Ergebnisse

Zur Dokumentation gehort jeglicher Programm-Code/Modelle sowie alle Simulationsergebnisse.

Fiir die Arbeit wird eine Vorlage fiir Modellierung der Anforderungen an das hybridelektrische
Energiesystem in CAMEO sowie fiir den Datentransfer (XML/CPACS) zwischen den
Modellierungswerkzeugen bereitgestellt.
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1 Einleitung

Die Luftfahrt steht in den nachsten Jahrzehnten mit Blick auf den Klimawandel und gesetzlichen und ge-
sellschaftlichen Herausforderungen eine Transformation bevor. Die auf fossilen Brennstoffen basierenden
Antriebe missen immer strengere Regularien erfiillen und die Emissionen bis 2050 massiv gesenkt wer-
den (Hadnum, Pacey und Milne, Marz 2022). Ein Weg dieses Ziel zu erreichen ist die Nutzung alternativer
Antriebskonzepte bzw. die Nutzung elektrisch angetriebener Triebwerke. Die Stromversorgung solcher
Triebwerke kann beispielsweise durch Batterien oder durch ein Brennstoffzellensystem erfolgen.

Diese Versorgung mit Konzentration auf das Brennstoffzellensystem soll Fokus dieser Arbeit sein, die im
Rahmen des Kooperationprojektes MIWa (MBSE-basierte Integration und Variantenbildung von Wasser-
stoffkryodrucktanksystemen zukiinftiger Flugzeugkonfigurationen) angefertigt wird. Partner des Projekts
sind die HAW Hamburg, Centerline Design GmbH und das Institut fiir Systemarchitekturen in der Luftfahrt
des DLR. Verfolgt wird die Modellierung eines Flugzeugs mit Wasserstoffkryodrucktank mittels Model Ba-
sed System Engineering (MBSE) mit einem modularen Ansatz. Die Flugzeugkonfiguration soll durch eine
simple Austauschbarkeit der Systemkomponenten analysierbar sein. Hierzu besteht das Modell aus Ein-
zelmodellen, die Module auf unterschiedlicher Ebene der Systemhierarchie reprasentieren. Die Modellie-
rung wird im Magic Cyber System Engineer (MCSE) vorgenommen, dieser verfligt Gber eine im Koopera-
tionsprojekt aufgebaute Schnittstelle zu vielen anderen Software-Applikationen.

Das Brennstoffzellensystem ist im Antriebssystem eingegliedert und soll auf Grundlage verschiedener Ein-
gabeparameter ausgelegt werden. Dazu wird in der Software MATLAB/SIMULINK ein Systemmodell auf-
gebaut. Die notwendigen Komponenten fir den Betrieb einer Brennstoffzelle in einem grolRen Verkehrs-
flugzeug werden zuvor recherchiert und in einem Berechnungsmodell abgebildet. MATLAB/SIMULINK
stellt einige Brennstoffzellenblécke zur Verfliigung, diese werden untersucht und ein geeigneter Block in
das Simulationsmodell eingebaut.

Betrachtet werden ausschlieRlich Niedrig-Temperatur-Polymer-Elektrolyt-Membran-Brennstoffzellen
(PEM-FC). Diese Art Brennstoffzelle ist zum jetzigen Zeitpunkt technologisch weiter fortgeschritten als
andere Brennstoffzellentypen (Bhatti et al., Madrz 2022). Die Leistungsdichte ist fiir verschiedene Anwen-
dungen, wie z.B. als Stromlieferant des Toyota Mirai (Yoshida und Kojima, 2015) , ausreichend. Abzusehen
ist, dass durch fortlaufende Forschung an PEM-Brennstoffzellen zukiinftige Systeme weiterentwickelt und
zudem auf das spezielle Anforderungsprofil eines groRen Verkehrsflugzeugs zugeschnitten werden. Dies
betrifft ebenfalls die Systemkomponenten, die bezliglich Masse und notwendigen Bauraum aktuell nicht
fiir den Einsatz in einer Flugzeugstruktur optimiert und ausgelegt sind.

Das in dieser Arbeit aufgebaute Brennstoffzellenmodell wird mittels verschiedenen Varianten mit jeweils
mehreren Missionsprofilen erprobt. Diese Missionsprofile werden Uber die entwickelte Schnittstelle dem
MATLAB/SIMULINK-Modell zugespielt und auf deren Basis das Brennstoffzellensystem ausgelegt. Dabei
kommen aus der Literatur entnommene Technologieparameter zum Einsatz, die die technologische Ent-
wicklung der PEM-Brennstoffzelle abbilden und die Massebestimmung der Gbrigen Systemkomponenten
zulassen. Teil der Auslegung ist eine Optimierung des Brennstoffzellensystems, um die Komponentenzahl
und das Systemgewicht zu minimieren. Diese Optimierung nutzt eine aufgebaute Datenbank mit Leis-
tungsdaten des verwendeten Brennstoffzellenblocks in SIMULINK und die Identifizierung optimaler Mas-
senstrome zur Deckung der geforderten Systemleistung bei gleichzeitig minimaler Anzahl an Komponen-
ten.

Die Ergebnisse der Optimierung und die Berechnung der Komponentenanzahl wird nach der Berechnung
an die Schnittstelle mit der Modellierungssoftware MCSE zurlickgegeben und in die modularen Modelle
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integriert. Die in der Simulation ermittelten Systemparameter werden in nachfolgenden Modulen ge-
nutzt, um die dort abgebildeten Systeme auszulegen.
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2 Brennstoffzellensysteme fiir kommerzielle Verkehrs-
flugzeuge

Brennstoffzellensysteme sind komplexe Anlagen, deren Auslegung eine ausreichende Kenntnis tber die
Funktionsweise der Brennstoffzelle und der anhdngenden Systeme voraussetzt (Larmine, Dicks und Lar-
minie, 2009). Im Folgenden wird die grundlegende chemische Reaktion einer Brennstoffzelle, die notwen-
digen Betriebseigenschaften und zusatzliche Systeme zur Bereitstellung solcher Betriebseigenschaften er-
ldutert. Dabei wird ein Uberblick der in der Literatur untersuchten Systeme geschaffen und wiedergege-
ben.

2.1 PEM-Brennstoffzelle

Die Polymer-Exchange-Membran Brennstoffzelle (PEMFC) nutzt das in der Bildung eines Wassermolekiils
aus Wasserstoff (H,) und Sauerstoff (0,) steckende Potential zur Erzeugung einer kontinuierlichen Span-
nung in Verbindung mit einer anpassbaren Stromstarke zur Erzeugung einer Leistung. Die PEMFC ist eine
mogliche Variante verschiedener Brennstoffzellenkonzepte. Aufgrund des hoheren technischen Reife-
grads, fortgeschrittener Entwicklung und Forschung und einer vergleichsweisen hohen Leistungsdichte
wird der Einsatz einer Brennstoffzelle meist auf die Betrachtung einer PEMFC beschrankt (Kurzweil, 2013),
(Peters, 2015).

2.1.1 Aufbau und Wirkungsweise der PEMFC
Die chemische Reaktion in einer PEMFC lautet:

Dabei wird diese Reaktion aufgeteilt auf Anode und Kathode. An der Anode findet die lonisierung von
gasformigem Wasserstoff statt. Zwei Elektronen (e~) werden pro Molekil freigesetzt und hinterlassen
zwei positiv geladene Wasserstoff-lonen (H*) (Peters, 2015), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

2H,= 4Ht +4e" (2.2)
An der Kathode lauft die Reduktion von Sauerstoff unter Bildung von Wasser (H,0) ab.
O,+4e” +4H*->2H,0 (2.3)

Dazu wandern die Wasserstoff-lonen durch ein Polymer, welches die Anode und Kathode trennt. Die
Elektronen werden durch einen geschlossenen Kreislauf zu der Anode gefiihrt und erzeugen eine mess-
bare Spannung. Das Polymer soll dabei moglichst nur den Durchlass der Protonen ermdglichen und einen
Transport von Elektronen verhindern. Die Reduktion und Oxidation der Reaktanten wird durch einen Pla-
tin-Katalysator angeregt. Der Katalysator sitzt auf einer pordsen Elektrode und hat eine mdglichst grol3e
Oberflache zur Maximierung der Kontaktflache mit dem Reaktant (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).
Das Gas wird dabei durch die Elektrode zugefiihrt und hat gleichzeitig Kontakt mit der Elektrode und dem
Elektrolyt. Der sogenannte Drei-Phasen-Kontakt ist eine Voraussetzung fiir den Ablauf der Reaktion und
Energieumsetzung der Brennstoffzelle. Durch diesen gleichzeitigen Kontakt konnen freiwerdende Elekt-
ronen (ber die Elektrode und freigesetzte Protonen lber das Polymer zur Kathodenseite wandern. Die
Flache der Elektroden ist dabei ein MaR fiir die Reaktionsrate. Der Stromfluss wird dabei auf die Oberfla-
che bezogen und in der Einheit Ampere pro Quadratzentimeter angegeben (Kurzweil, 2013), (Larmine,
Dicks und Larminie, 2009), (Barbier, 2013).

Die Spannung einer einzelnen Brennstoffzelle betragt ca. Vg = 0.7 V. Um eine ausreichende Spannung
fiir Anwendungszwecke zu generieren, missen einzelne Verbunde aus Anode, Elektrolyt und Kathode in
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Abbildung 2.1: Struktur von Fluorethylen mit HSOs-Seitenkette Abbildung 2.2: Aufbau eines Stacks einer Brennstoffzelle mit Ka-

nalen fiir Wasserstoff, Sauerstoff und elektrischen Kontakten
(Larmine, Dicks und Larminie, 2009)

(Larmine, Dicks und Larminie, 2009)

Serie zusammen geschaltet werden. Solche Pakete aus Brennstoffzellen werden als Stacks bezeichnet. Die
Kathode einer Zelle liegt direkt an der Anode der nachfolgenden an. Die Gaspfade missen dabei streng
getrennt sein. Bipolar-Platten werden fir diese Trennung eingesetzt. Deren Design ist komplex (Kurzweil,
2013), die Platten miissen ausreichende Kanéle fir die Reaktanten und KiihImittel beinhalten. Gleichzeitig
missen eine ausreichende Leitfahigkeit und Kontakt mit der anderspoligen Elektrode sichergestellt sein.
Der Aufbau mehrerer in Serie angeordneter Zellen ist in Abbildung 2.2 dargestellt. Wasserstoff und Sau-
erstoff stehen eigene Stromungskanale zur Verfligung, die beide in eine Bipolar-Platte eingearbeitet sind
(Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Die in dieser Arbeit betrachtete PEMFC operiert bei niedriger Temperatur von Tpc =
333.15...363.15 K = 60...90 °C, ebenfalls auch Niedrigtemperatur-PEMFC genannt (Barbier, 2013).
Die niedrige Betriebstemperatur ist durch die Nutzung eines Polymers als Elektrolyt erforderlich, welches
einen bestimmten Wassergehalt aufweisen muss (Kurzweil, 2013), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).
Bei der beschriebenen Reaktion werden ca. 50% der gesamten Energie in Warme gewandelt. Eine durch-
gehende Kiihlung der Stacks ist daher zum Schutz des Polymers notwendig (Larmine, Dicks und Larminie,
2009), (Barbier, 2013).

Das Polymer einer PEMFC ist ein Polytetrafluorethylen (PTFE), welches durch Zusatz der Seitenkette HSO3
sulfoniert wird. In Abbildung 2.1 ist die chemische Zusammensetzung dieser Verbindung mit der Seiten-
kette gezeigt. Das Polymer ist bis auf die addierte Seitenkette wasserabweisend und bildet durch die Ab-
spaltung des Wasserstoffatoms ein lonomer (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Durch die Ladungsun-
terschiede clustern die jeweiligen Enden in der Gbergeordneten Struktur und bilden hydrophile Zonen.
Bei ausreichender Befeuchtung dieser Zonen kénnen die Wasserstoff-lonen entlang der Struktur wandern
(Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Die Leitfahigkeit des Polymers ist daher abhéngig von der Feuchte
des Materials und ein Austrocknen der Struktur behindert die Funktionsweise der PEMFC (Kurzweil, 2013).

2.1.2 Open Circuit Potential und Verluste der PEMFC
Die Einordnung der Leistung, Effizienz und Effektivitat einer Brennstoffzelle lasst sich Giber einen Vergleich
der maximalen Energie E der Reaktanten mit dem tatsdchlichen Umsatz ermoglichen.

h
f
=—>=14 (2.4)
°F 8V

F ist die Faraday Konstante und beschreibt die Ladung eines Mols an Elektronen. Ai_Lf ist der obere Heiz-
wert von, in dieser Anwendung, Wasserstoff. Die Effizienz einer Brennstoffzelle ng. und im Speziellen der
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PEMFC I3sst sich somit beschreiben nach Gleichung (2.5). uif ist ein MaR fuir ungenutzten Wasserstoff, der
die Brennstoffzelle durchstromt, V. ist die Spannung der Zelle (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).
Ve

Mrc = K7 Tagv (2:5)

Polarisationskurven beschreiben die Spannungsabgabe einer Brennstoffzelle (iber der Stromdichte. In Ab-
bildung 2.3 ist eine solche Kurve dargestellt. Durch verschiedene Verlustmechanismen sinkt die reale
Spannung der Brennstoffzelle unter das maximal mogliche Open-Circuit-Potential (Larmine, Dicks und Lar-
minie, 2009). Abhdngig von der Stromdichte und somit der Leistung der Brennstoffzelle sind verschiedene
Verluste ursachlich fir die Spannungsabnahme. Einem steilen Abfall der mdglichen Spannung bei geringer
Stromdichte folgt eine fast lineare Reduktion im Bereich mittlerer bis groRRer Stromdichten. Bei grolRen
Stromen nimmt die Rate der Abnahme wieder zu (Peters, 2015), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).
Verschiedene Verlustmechanismen sind in den Bereichen ursachlich fir diese unterschiedlichen Raten
der Spannungsabnahme und werden im Folgenden erlautert.

Aktivierungsverluste

Aktivierungsverluste basieren auf der Langsamkeit der Reaktion. Ein Teil der generierten Spannung der
chemischen Reaktion wird fiir den Elektronen-Transport genutzt. Dieser Verlust wird auch als Uberspan-
nung (Overvoltage) bezeichnet und ist nichtlinear (Larmine, Dicks und Larminie, 2009), (Kurzweil, 2013).
Die langsamen Elektrodenvorgiange wirken dabei wie zusatzliche Widerstande, welche durch ein hoheres
Elektrodenpotential als theoretisch notig, iberwunden werden missen. Die Aktivitdt an der Elektrode hat
einen nennenswerten Einfluss auf den Umfang der Uberspannung. Die chemischen Reaktionen gezeigt in
Gleichung (2.1) bis (2.3) laufen andauernd ab. Dies gilt allerdings auch fur die Umkehrreaktion. Ein stan-
diger Elektronen-Austausch zwischen Elektrolyt und Elektrode ist die Folge. Ein Mal fiir diese Aktivitat
der Elektroden ist die Austausch-Stromdichte (Exchange Current Density) i, (Kurzweil, 2013). Bei hohen
Austausch-Stromdichten sind Aktivierungsverluste gering und der Abfall zu Beginn der Polarisationskurve
einer Brennstoffzelle begrenzt. Bei Wasserstoff-Brennstoffzellen sind vor allem an der Kathode geringe
Austausch-Stromdichten vorzufinden (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Unter anderem durch Erho-
hung der Betriebstemperatur, die Verwendung potenter Katalysatoren und die Steigerung der Elektro-
denreaktionsflache wird die Austausch-Stromdichte gesteigert. Eine h6here Konzentration an Sauerstoff
im Reaktant der Kathodenseite und ein héherer Druck senkt ebenfalls die Aktivierungsverluste durch eine
verbesserte Belegung der Elektrode mit Sauerstoff-Molekilen (Larmine, Dicks und Larminie, 2009), (Bar-
bier, 2013).

Fuel Crossover

Die Membran einer PEMFC soll im besten Fall nur den Transport von Wasserstoff-lonen zulassen. Jedoch
wandern geringe Mengen an Elektronen und Wasserstoff-Molekiilen durch das Elektrolyt zur Kathode
und reagieren dort direkt mit Sauerstoff zu Wasser. In beiden Fallen stehen an der Anode weniger Elekt-
ronen zur Verfligung und die Spannung der Brennstoffzelle ist reduziert (Kurzweil, 2013). Gerade bei Nied-
rigtemperatur-Brennstoffzellen ist diese Art des Verlusts aufgrund der vergleichsweise geringer Aus-
tausch-Stromdichte nicht zu vernachlassigen (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Ohmische Verluste

Der Wanderung der lonen durch das Elektrolyt und durch die Elektrode steht ein natiirlicher Widerstand
entgegen. Der Verlust ist proportional mit der Stromstarke bzw. bezogen auf die Elektrodenflache mit der
Stromdichte und daher linear (siehe Gleichung (2.6)). Die negative Steigung der Polarisationskurve in Ab-
bildung 2.3 ist durch die stetige Zunahme der zuséatzlich nétigen Spannung zur Uberwindung der Wider-
stande erklarbar (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

U=1IR (2.6)



Brennstoffzellensysteme fiir kommerzielle Verkehrsflugzeuge 6

Die Nutzung leitfahiger Elektronen, optimaler Materialien fiir Bipolarplatten und Zellverbindungen und
ein moglichst diinnes Elektrolyt begrenzen die ohmischen Verluste einer Brennstoffzelle (Peters, 2015),
(Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Konzentrationsverluste

Wahrend des Betriebs der Brennstoffzelle sinkt abhangig von der Stromdichte an der Kathode die Kon-
zentration von Sauerstoff und an der Anode die Wasserstoffkonzentration, speziell im Fall der Versorgung
der Kathode mit Luft. Bspw. durch Verluste in Leitungen kann bei hoher Reaktantnutzung und hoher
Stromdichte die Versorgung nicht konstant gehalten werden und ein Druckverlust an den Elektroden und
ein Absinken der Zellspannung ist die Folge (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). An der Kathode kann,
der in der Luft mehrheitlich enthaltene, Stickstoff die Elektrode verstopfen und das anfallende Wasser
kann ebenfalls signifikant die Leistung der Brennstoffzelle beeinflussen. Bei hohen Stromdichten fallt die
Polarisationskurve aufgrund dieser Verluste stark ab (Peters, 2015), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009),
(Barbier, 2013).

2.1.3 Betriebsbedingungen und Auswirkungen auf die Leistung einer PEMFC

Die in Kapitel 2.1.2 angesprochenen Verluste und Charakteristiken einer Brennstoffzelle haben einen gro-
Ren Einfluss auf deren Betriebsbedingungen (Wittmann et al., 2022). Die Betriebstemperatur hat bspw.
einen Einfluss auf die theoretisch erreichbare Effizienz der Brennstoffzelle (Larmine, Dicks und Larminie,
2009). Die maximal erreichbare Effizienz nach Gleichung (2.5) kann durch die Nutzung der Gibbschen
Freien Energie gy prazisiert werden. Diese Energie beschreibt die verflgbare Energie zur Durchfihrung
externer Arbeit. Fir eine Brennstoffzelle besteht diese Arbeit in dem Transport von Elek-tronen zur Er-
zeugung der Zellspannung (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Die Anderung der Freien Gibbschen Ener-
gie Ag; der chemischen Reaktion einer Brennstoffzelle ergibt sich aus der Differenz der Freien Gibbschen
Energie des Produkts Wasser und der Reaktanten Wasserstoff und Sauerstoff, bezogen auf jeweils ein Mol
der Stoffe (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

431 = (1) 0 = (1), = 3000, (2.7)

Diese Differenz ist nicht konstant und andert sich mit Temperatur und Aggregatzustand. Mit zunehmen-
der Temperatur sinkt die Anderung der Freien Gibbschen Energie. Bezogen auf den Heizwert der Reaktion
|dsst sich ein Verhaltnis und damit ein Effizienzlimit bilden, welches eine reversible, verlustfreie Reaktion
voraussetzt (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). In Abbildung 2.4 ist der Verlauf dieses Limits Gber der
Betriebstemperatur gezeigt. Dazu ist die Effizienz des Carnot-Prozesses als Vergleich abgebildet. Ein ge-
ringe Betriebstemperatur der Wasserstoff-Brennstoffzelle scheint empfehlenswert, jedoch sinken die ge-
nannten Verluste bei hohen Temperaturen deutlich und die Zellspannung ist insgesamt gré3er. Die Limi-
tierung der Niedrigtemperatur-PEMFC besteht durch die maximale Betriebstemperatur bedingt durch die
Polymermembran und sollte T = 258.15 K = 85 °C nicht libersteigen (Larmine, Dicks und Larminie,
2009).

Der Einfluss durch den Druck und die Konzentration der Reaktanten an den Elektroden ist bereits bei der
Diskussion der Verlustmechanismus erwdhnt worden. Ersichtlich darstellen Iasst sich dieser Einfluss durch
die Nerst-Gleichung fir Wasserstofforennstoffzellen (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

1

02 (2.8)

20

1
—-Ag? RT ay, a; RT
_ f 2 702 )\ _ ro
E= +—In =E"+ —In
2F ' 2F Ay, 2F ay

ay, a

Die Anderung der Freien Gibbschen Energie durch Druck und Konzentration wird durch die Aktivitit a
veranschaulicht. Die Aktivitat ist bei idealen Gasen proportional zum partiellen Druck der Gase bezogen
auf einen Standarddruck (meist p,..; = 101300 Pa). E? ist die EMF (electromotive force, auch reversible
open circuit voltage, Normalpotential) bei diesem Standarddruck (Kurzweil, 2013), (Larmine, Dicks und
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zeige der verschiedenen Verlustmechanismen und deren Ein-  (iber der Temperatur bei Standarddruck (0.1 MPa) und des
flussgebiete der Stromdichte Carnot-Prozesses

(Eytan J Adler und Joaquim R R A Martins, 2023) (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Larminie, 2009), T die Temperatur und R die Gaskonstante. Eine Erh6hung der Aktivitat der Reaktanten
steigert die Energiefreisetzung, eine Erhéhung der Aktivitat des Produkts Wasser vermindert diese (Lar-
mine, Dicks und Larminie, 2009). Wird die Aktivitat eines Stoffes als Verhaltnis ausgedrickt, ldsst sich
Folgendes formulieren:

" o
2

Eingesetzt in Gleichung (2.8) ergibt sich die Anderung der EMF {iber den Partialdruck der Reaktanten und
des Produkts. Eine weitere Vereinfachung bietet die Formulierung

PH=0.’P

2

mit den jeweiligen Konstanten abhangig von der molaren Masse und der Konzentration der Stoffe.

1
RT PHZPO2
E_EO l 2 2.9
+ Tk Py (2.9)
a Bz
E=E° —l — In(P 2.10
+ °F n( 5 )+ n(P) ( )

P ist dabei der Druck des Systems und eine Anderung des Drucks beeinflusst nach Gleichung (2.10) direkt
die Energieumsetzung der Brennstoffzelle (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). , 8, § sind die Aktivitaten
flir Wasserstoff, Sauerstoff und Wasser. Je nach Temperatur stellt sich eine anderer Vorfaktor ein, da die
universielle Gaskonstante R und die Faraday-Konstante F unveranderlich sind. Flr Brennstoffzellen mit
hohen Betriebstemperaturen von 1000°C, wie eine Solid-Oxide-FC (SOFC), ergibt sich ein Vorfaktor von
0.027, welcher mit experimentellen Daten tibereinstimmt (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Fiir Brenn-
stoffzellen mit niedriger Betriebstemperatur ergibt sich fiir 80°C ein Vorfaktor von 0.007. Der Vergleich
mit experimentellen Ergebnissen lasst auf einen deutlich veranderten Faktor von mindestens 0.063 schlie-
Ren. Dies hangt mit der Abnahme der Verluste bei steigendem Systemdruck zusammen, wie bereits in
Kapitel 2.1.2 erwdhnt (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Durch den logarithmischen Zusammenhang
hat des Weiteren eine Steigerung des Drucks von 0.1 MPa auf 1 MPa denselben Effekt wie eine Steigerung
von 1 MPa auf 10 MPa. Ahnlich zu der angestellten Rechnung hat eine Steigerung der Konzentration von
Sauerstoff von 0.21 auf 1.0, die Nutzung reinen Sauerstoffs, eine Anderung der Zellspannung von 0.012 V
bei 80°C Betriebstemperatur einer PEMFC zur Folge. Realistische Werte weichen ebenfalls durch die
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Verminderung der Verluste bei gesteigerter Besetzung der Elektroden deutlich ab und betragen ca. 0.05
V (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

In Abbildung 2.5 sind Polarisationskurven einer Brennstoffzelle fiir verschiedene Driicke liber der Strom-
dichte gezeigt. Der Einfluss der verschiedenen Verlustmechanismen ist in der Abbildung zu erkennen, der
positive Effekt eines gesteigerten Drucks ebenso. Begrenzende Faktoren sind systembedingt. Fiir einen
ausreichenden Druck bei Brennstoffzellensystemen mit Nutzung von Luft an der Kathode ist Arbeit zur
Verdichtung des Luftstroms zu verrichten. Die dazu notwendige Leistung muss meist vom System selbst
erzeugt werden und steht dementsprechend nicht dem eigentlichen Leistungsabnehmer zur Verfligung
(Larmine, Dicks und Larminie, 2009), (Barbier, 2013). Eine Optimierung der Betriebstemperatur der Brenn-
stoffzelle steigert ebenfalls die Leistungsfahigkeit. Bei verschiedenen Verlustmechanismen spielt dies eine
Rolle, insbesondere bei den Aktivierungsverlusten (Barbier, 2013).

Eine hohere Konzentration an den Elektroden senkt Konzentrationsverluste, die vor allem bei hohen
Stromdichten auftreten, Abbildung 2.6 verdeutlicht dies. Dort sind Polarisationskurven fiir verschiedene
Massenstrome einer Brennstoffzelle gezeigt. Mit zunehmendem Massenstrom reduziert sich die Ab-
nahme der Zellspannung im Bereich hoher Stromdichten (Barbier, 2013).

Die Leitfahigkeit der Polymer-Membran hangt von deren Wassergehalt ab. Je nach Zusammensetzung
kann eine solche Membran bis zu 50 % des Eigengewichts an Wasser aufnehmen. Durch diese Aufnahme
vergroflern sich die Dimensionen des Elektrolyts um bis zu 10%. In der Regel wird die Menge an aufge-
nommenem Wasser auf die Anzahl an HSOs-Gruppen im Polymer (vgl. Abbildung 2.1) bezogen (Barbier,
2013).

2 = Mo (2.11)
Nyso,

Ungefahr 22 Wasser-Molekiile werden pro Sulfon-Gruppe aufgenommen. Die Aufnahme dampfférmigen
Wassers bei vollig gesattigter Dampfphase liegt bei A = 14. Die Zunahme der Leitungsfahigkeit des Po-
lymers durch gesteigerten Wassergehalt ist in Abbildung 2.7 gezeigt firr verschiedene Membranen. Die
Leitfahigkeit wird in Siemens pro Zentimeter (S/cm) angegeben, dabei ist Siemens als MaReinheit des
elektrischen Leitwerts. Bei sehr geringem A < 5 ist in den Ansammlungen der HSOs-Seitenketten nicht
ausreichend Wasser prasent und der Transport der Wasserstoff-lonen durch die Membran wird behindert

(Barbier, 2013).

Die Temperatur hat ebenfalls Auswirkungen auf die Leitfahigkeit der Membran. Abbildung 2.8 stellt den
Zusammenhang steigender Leitfahigkeit Gber der Temperatur in Kelvin dar. Die Membran ist dabei in
Wasser getaucht und daher ausreichend befeuchtet. Bei Zunahme der Betriebstemperatur steigt die Leit-
fahigkeit der Membran an, Temperaturen iber 90°C (263.15 K) sind aufgrund der Gefahr der Verdunstung
des Wassers und der Beschddigung der Membran nicht aufgefiihrt. Optimierte Betriebstemperaturen sind
systemabhangig. Bei der Bildung von Wasser freiwerdende Warme muss aus dem System abgefiihrt wer-
den. Bei Brennstoffzellen mit einer Leistung groRBer 5kW geschieht dies mittels Fllssigkiihlung. Dabei ms-
sen Kanéle fir das Kiihimittel beim Design der Bipolarplatten und die fir die Kiihlung erforderliche Leis-
tung bei Auslegung des Gesamtsystems beriicksichtigt werden (Barbier, 2013).

Die chemischen Reaktionen der Wasserstoff-Brennstoffzelle finden an der Anode und der Kathode statt.
Ausreichende Mengen an Wasser- und Sauerstoff miissen dazu an den Elektroden zur Verfligung stehen.
Die erforderlichen Massenstrome der Reaktanten unterscheiden sich dabei aufgrund der verschiedenen
molaren Mengen der an der Reaktion beteiligten Stoffe. Nach Faradays Gesetz konnen die erforderlichen
Massenstrome 1 der Reaktanten und die des Produkts Wasser beschrieben werden als:

I

.= 37 My, (2.12)

Ty
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(Barbier, 2013)

. I
moz = E MO2 (2.13)
I

mHZO = ﬁ MHZO (2.14)

My, . n,0 ist dabei die molare Masse der Stoffe. Der notwendige Massenstrom kann im Uberfluss zuge-
flihrt werden. An der Kathode wird damit der Abtransport des entstehenden Wassers sichergestellt. Das
stochiometrische Verhiltnis S beschreibt das Verhéltnis zwischen verbrauchtem (con) und zugefiihrtem
(act) Massenstrom und entspricht ebenfalls dem Verhaltnis der Volumenstrome V (Barbier, 2013).

' v,
S = Mact _ Jact (2.15)

Meon Veon

Wasserstoff kann mit einem stochiometrischen Verhaltnis von eins zugefliihrt werden. Um in Kapitel 2.1.2
angesprochene Konzentrationsverluste auszugleichen, ist zusatzlicher Massenstrom erforderlich. Zusatz-
lichistinregelmaRigen Abstanden eine Reinigung der Stromungspfade notwendig. Bei der Nutzung reinen
Wasserstoffs wird in der Regel eine Riickflihrung realisiert, um ungenutzte Edukte bei stochiometrischen
Verhaltnissen groRer eins nicht zu verschwenden. Fir Luft, in der Sauerstoff mit einem Anteil von ca. 21%
vorliegt, ist ein Stéchiometrisches Verhaltnis groRer zwei Gblich (Kurzweil, 2013), (Larmine, Dicks und Lar-
minie, 2009). Grundsatzlich sorgen héhere stochiometrische Verhaltnisse fir eine gesteigerte Leistung
der Brennstoffzelle (vgl. Abbildung 2.6) (Barbier, 2013). Die Kathode wird mit einer h6heren Konzentration
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an Sauerstoff versorgt und am Ende des Stromungspfads der Bipolar-Platte ist noch ausreichend Sauer-
stoff im Luftmassenstrom fiir die Reaktion an der Elektrode enthalten. Dabei muss allerdings die erforder-
liche Leistung eines Verdichters, Gebldses oder einer Pumpe bertlicksichtigt werden, um die Kathode mit
einem entsprechendem Massenstrom zu versorgen. Wie fiir die meisten Betriebsparameter der Brenn-
stoffzelle ist daher eine Optimierung zwischen Aufwand und Nutzen durchzufiihren (Larmine, Dicks und
Larminie, 2009).

Essenziell fiir die Funktionsweise der Brennstoffzelle ist ein ausreichender Wassergehalt der Membran.
Obwohl Wasser als Endprodukt bei der chemischen Reaktion in der Brennstoffzelle entsteht, ist meist eine
Befeuchtung der eingehenden Wasserstoff- und Luftmassenstréme notig. Das entstehende Wasser in der
Brennstoffzelle muss mit dem Luftmassenstrom aus der Zelle transportiert werden, da ansonsten eine
Flutung und Blockade der Elektrode mit Wassermolekiilen droht (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Der
Wassergehalt der Massenstrome ist daher entscheidend. Dieser darf zu Beginn nicht zu niedrig sein und
bei potenziell steigenden Temperaturen in der Brennstoffzelle sollte ein Austrocknen durch trockene Luft
nicht eintreten. Gleichzeitig diirfen die Massenstrome vor Verlassen der Brennstoffzelle nicht bereits ge-
sattigt sein und Wassermolekiile an der Kathode zuriicklassen. Die Wasserbeladung X von Luft lasst sich
Uber das Verhaltnis der Wassermasse zu Masse trockener Luft angeben (Larmine, Dicks und Larminie,
2009).

m
x =22 (2.16)
ma

Wichtig fur die Einordnung des Effekts der Wassermasse in der Luft ist die relative Feuchte ¢ der Luft.
Diese bezieht den partiellen Druck des Wassers auf den gesattigten Dampfdruck. Der gesattigte Dampf-
druck, auch Sattigungsdruck genannt, beschreibt den partiellen Druck des Wassers in einem Gemisch bei
einem Gleichgewicht zwischen Verdunstung und Kondensation der Wassermolekile in diesem Gemisch.
Luft ist gesattigt, wenn diese kein Wasser mehr aufnehmen kann (Larmine, Dicks und Larminie, 2009),
(Baehr und Kabelac, 2016).
Py
® o) (2.17)

Eine Problematik des gesattigten Dampfdrucks pjy ist, dass dieser stark temperaturabhangig ist. Der Sat-
tigungsdruck nimmt mit steigender Temperatur zu (Baehr und Kabelac, 2016). Gesattigte Luft bei niedri-
gen Temperaturen kann nach einer Temperatursteigerung bei konstantem Druck und ohne Wasserzugabe
trocken sein. Fir den partiellen Druck des Wassers am Outlet der Brennstoffzelle I3sst sich folgende Be-
ziehung aufstellen:

0420 + ¢ S ; Py ;

PW out = ( l/) )pexlt mit l/) — w,in (2.18)
’ 1+ yY)S + 0.210 Pin — Pwin

Din Und peyir sind die absoluten Driicke der Luft am Ein- und Ausgang, S wie zuvor das stochiometrische

Verhiltnis (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Die jeweiligen Faktoren sind bezogen auf die Nutzung von

Luft an der Kathode. Angewendet auf reinen Wasserstoff andert sich Gleichung (2.18) folgendermaRen
ab:

Y
PW,out = mpexit (2.19)

Bei gewiinschtem partiellem Druck des Wassers am Ausgang der Brennstoffzelle ldsst sich der notwendige
partielle Druck des Wassers am Einlass berechnen. Sind die Temperatur und Druck des Mediums gegeben,
kann die notige Menge an Wasser bestimmt werden (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Py

=Cc . —2
my, MP—PW

Mg; Ciair = 0.622 fiir Luft, C; y, = 8,93 fiir Wasserstoff  (2.20)
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Cy; als Konstante stellt das Verhdltnis der molaren Massen zwischen Wasser (M = 18) und entweder

Luft (M = 28.97) oder Wasserstoff (M = 2.0158) dar. Der notige Massenstrom des Mediums muss fir

eine Aussage Uber den erforderlichen Wassermassenstrom bestimmt werden.

Ppc kg

Ve s’ (2.21)
Coair = 3.57 1077 fiir Luft, C, 5, = 1.05 - 1078 fiir Wasserstoff

Pr ist die Leistung der Brennstoffzelle, C, ; erneut eine Konstante abhéngig von der molaren Masse und

der zahlenmaRigen Beteiligung des Fluids an der Reaktion. Bei der Befeuchtung von Luft und Wasserstoff

sinkt durch die notige Verdunstungswarme die Temperatur der Fluide. Dies kann insbesondere hilfreich

sein, wenn nach einer Verdichtung die Temperatur von Luft entsprechend hoch ist und die anvisierte Be-

triebstemperatur der Brennstoffzelle iberschreiten wiirde (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

Til = CZ,i S

2.2 Systemarchitekturen fiir Flugzeuge

Die Funktionsweise einer PEMFC bei Nutzung in einem Flugzeug in grolRen Flughdhen unterscheidet sich
in den Umgebungsbedingungen deutlich von der idealen Betriebsumgebung der Brennstoffzelle. GrolRe
Verkehrsflugzeuge befinden sich wahrend der Flugmission in einer Héhe von bis zu 12 km. Druck und
Dichte nehmen mit steigender Héhe ab, die Temperatur bis zum Erreichen der Tropopause (Anderson,
2007). Ab dieser Stelle betragt die Umgebungstemperatur -56.5 °C (Anderson, 2007). Der Umgebungs-
druck auf 12 km Flughdhe betrdgt 19399 Pa (Anderson, 2007). Um die Anforderungen an einen sicheren
Betrieb einer PEMFC in einer solchen Flughohe sicherzustellen, sind verschiedene Systeme dem Antriebs-
konzept hinzuzufiigen (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Im Folgenden werden solche Systeme vorge-
stellt.

Schréder et al (Schroder et al., 2021) beschaftigen sich mit optimalen Betriebsbedingungen einer PEMFC
in kommerziell genutzten Flugzeugen. Die Brennstoffzelle soll die notwendige elektrische Leistung fiir die
Flugzeugsysteme und die APU (Auxiliary Power Unit — Hilfstriebwerk) liefern. Damit wiirden die elektri-
schen Generatoren an den Haupttriebwerken wegfallen und die Triebwerke allein der Schuberzeugung
dienen. Ein Ausgleich zwischen Systemgewicht und Effizienz ist angedacht und der Fokus auf die System-
bedingungen Stromdichte, Stacktemperatur und -druck, stochiometrisches Verhaltnis des Sauerstoffs und
Feuchte gelegt. Die Feuchte des Stacks wird im Besonderen betrachtet, damit weder ein Austrocknen
noch eine Flutung der Brennstoffzelle eintritt. Diese Phdnomene sind im Betrieb nicht zu vernachlassigen
und beeinflussen die Effizienz und das Fluglevel des Systems (Schroder et al., 2021).

In Abbildung 2.9 ist das simulierte Brennstoffzellensystem dargestellt. Zwei Stacks sind vorgesehen unter
der Annahme, dass die Effizienz der Komponenten und die jeweiligen optimalen Betriebspunkte nicht von
der Anzahl an Stacks und der in den Stacks gebiindelten Brennstoffzellen abhdngt und entsprechend
skaliert werden kdnnen (Schroder et al., 2021). Vor der Verdichtung im Kompressor wird die in der
stromenden Luft vorhandene kinetische Energie in statischen Druck gewandelt und durch den Staueffekt
notwendige Druckverhiltnisse reduziert. Bevor die Luft in die Stacks stromt, durchlauft der
Fluidmassentrom einen Warmetauscher und Befeuchter. Das notwendige Wasser wird von den Stacks
generiert und mit dem verbrauchtem Luftmassenstrom nach dem Verlassen der Brennstoffzellen in die
Befeuchter zurlickgefiihrt. Dort wird das feuchte Gemisch zur Befeuchtung der eintromenden Luft genutzt
(Schroder et al., 2021). Wasserstoff wird dem System mit erforderlichem Druck und erforderlicher
Temperatur zum Betrieb der Brennstoffzellenstacks zugefiihrt. Die Vorkonditionierung des Wasserstoffs
beeintrachtigt die Systemperformance nicht und wird durch passive Komponenten berwerkstelligt
(Schroder et al.,, 2021). Eine Rezirkulation des Wasserstoffs ist vorgesehen, um den Wasserstoff-
Uberschuss nicht zu verschwenden. Der Uberschuss ist zur Reduzierung der Konzentrationsverluste
eingestellt. Die Brennstoffzellen sind flissigkeitsgekihlt, das Kiihlsystem ist nicht im Detail simuliert.
Dieses agiert als Warmesenke (Schroder et al., 2021).
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Abbildung 2.9: Untersuchte Systemarchitektur fir ein Brennstoffzellensystem mit zwei Stacks und einem Verdichter (Schroder et
al., 2021)

Die Anzahl an Brennstoffzellenstacks ist skalierbar und ein Designparameter. Die Nutzung einer Turbine,
um die in der Abluft der Brennstoffzelle vorhandene Energie umzuwandeln, ist angedacht und aufgrund
signifikanter Unsicherheiten nicht umgesetzt. Zum aktuellen Zeitpunkt ist unklar, ob durch das zusatzliche
Komponentengewicht einer Turbine stromab derBrennstoffzellenstacks ein tatsadchlicher Effizienzgewinn
eintreten wirde (Schroder et al., 2021).

Abu Kasim et al. (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022) analysieren eine umgeristete Cessna 208 Caravan
mit Energieversorgung durch mehrere PEMFCs in Kombination mit Turbochargern (Turboladern). Das
untersuchte Flugzeug kann bis zu 14 Passagiere transportieren. Durch die unbedruckte Kabine ist die
maximale Flughohe begrenzt auf 10000 ft (3.05 km). Die Reichweite ist mit 1900 km angegeben und hangt
von der Masse an mitgefiihrtem Treibstoff ab. Ein alternatives Antriebssystem muss fir die definierte
Startphase eine elektrische Leistung von ca. 560 kW erbringen. Die den Stacks zugefihrte Luft wird Gber
einen Verdichter auf den notigen Betriebsdruck gebracht und durch den kalten Wasserstoffmassenstrom
gekihlt. Die Befeuchtung des Massenstroms wird durch die Nutzung des entstehenden Wassers in den
Brennstoffzellen bewerkstelligt. Zusatzliche Leistung wird durch einen Turbolader bereitgestellt. Die
Turbine nutzt dabei das Abgas aus einer Brennkammer, in der ein Gemisch aus Wasserstoff und der Abluft
der Stacks verbrannt wird.

Die Turbine liegt auf einer Welle mit dem Verdichter und verringert die erforderliche elektrische Leistung,
welche das Brennstoffzellensystems fiir die Verdichtung der Luft erbringen muss (Abu Kasim, Chan und
Marek, 2022). Neben der Abluft der Stacks besteht die Moglichkeit einen Teil der einstromenden Luft
nach der Verdichtung direkt zur Brennkammer Uber einen Bypass umzuleiten. Kritische Betriebszustande
des Kompressors bei niedrigen Betriebspunkten werden dadurch vermieden und der Warmetauscher vor
der Brennstoffzelle zur Kiihlung der einstromenden Luft ist nur vom erforderlichen Massenstrom der
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Abbildung 2.10: Flugmission der untersuchten Cessna 208 eCaravan mittels des Flughandbuchs der Cessna 208 Caravan (Abu
Kasim, Chan und Marek, 2022)

140 kW x 4 PEM-FC stacks,
Turbocharger and humidifier
combustor
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Abbildung 2.11: Vorschlage der Umriistung einer Cessna 208 Caravan auf einen Antrieb durch ein Brennstoffzellensystem mit
Positionen und angenommenen Volumen der Systemkomponenten (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022)

Brennstoffzellen-Stacks abhangig (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022). Das Ergebnis der Auslegung ergibt
vier Brennstoffzellenstacks mit je 140 kW Leistungsvermégen (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022). Fiir die
erforderliche Redundanz ist das System zweigeteilt, mit je einem Verdichter, Befeuchter und
Turbochargerverbund.

Der Vergleich des simulierten Brennstoffzellensystems zu einem elektrischen Antriebssystem mit
Energieversorgung durch Batterien bietet sich fiir die untersuchte Cessna 208 Caravan an, da eine
Variante des Flugzeugs (eCaravan) mit einer Tonne Lithium-Batterien zur Versorgung eines elektrischen
Motors (560 kW magni500 propulsion system) umgeristet wurde (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022),
(Hemmerdinger, 2020). Die Kabine der Cessna ist in dieser Ausflihrung auf sechs Passagiere reduziert. Ein
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absolvierter Testflug dauerte eine halbe Stunde, danach mussten die Batterien erneut aufgeladen
werden. Mit einer angenommen Energiedichte von 256 Wh/kg entspricht diese Zeit ungefahr der maximal
moglichen Flugzeit dieser Variante (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022). Die untersuchte Mission fir die
Brennstoffzellenvariante ist im Vergleich zur batteriebetriebenen Variante um das Dreifache verlangert
und die Reichweite betrdgt mindestens 350 km. Die gesamte Mission inklusive angenommener Leistung
in unterschiedlichen Flugphasen ist in Abbildung 2.10 gezeigt. Fir den Steigflug wird durch die maximal
notwendige Leistung beim TakeOff eine linear abnehmende Leistung wahrend des Steigvorgangs
vorgesehen. In den (brigen Flugphasen Reiseflug, Sink- und Landeanflug sind die erforderlichen
Leistungswerte konstant. Die ermittelten Brennstoffzellenstacks und ein abgeschatztes Volumen fiir
einen Fllssigwasserstofftank mit einem Inhalt von 60 kg Wasserstoff samt der zusatzlichen Systeme
(Verdichter, Turbocharger, Befeuchter und Warmeaustauscher) kénnen in die bestehende Struktur der
untersuchten Cessna eingebaut und eine identische, eventuell eine reduzierte Flugzeugmasse realisiert
werden (Abu Kasim, Chan und Marek, 2022).

Abbildung 2.11 stellt diese Version der Cessna 208 Caravan dar. Die Brennstoffzellen, Befeuchter und der
Tank sind im Heck hinter der Kabine und die Verdichter und Turbocharger im Bauraum des
Flugzeugmotors der konventionellen Konfiguration installiert. Der Warmetauscher wird aullerhalb der
Flugzeugstruktur angebracht, um die Umgebungsluft als Kiihimedium zu nutzen (Abu Kasim, Chan und
Marek, 2022). Ahnlich der batterie-betriebenen Variante reduziert sich die Anzahl an Passagieren in der
Kabine auf acht. Im Vergleich mit der konventionellen Variante miissten daher zur Bedienung einer
Flugmission zwei auf Brennstoffzellen umgeristete Flugzeuge eingesetzt werden (Abu Kasim, Chan und
Marek, 2022).

Bradley (Bradley, 2022) hat eine Ubersicht méglicher Systemarchitekturen fiir den Brennstoffzellen-
einsatz in Flugzeugen erstellt. Die einzelnen Komponenten sind als Blackbox idealisiert und lediglich
logische Flisse (Massenstrom, Leistung, elektrischer Strom) und mechanische Verbindungen zwischen
den Komponenten sind dargestellt. Neben der alleinigen Nutzung einer Brennstoffzelle mit entsprechend
verdichteter Luft ist die Moglichkeit einer Kombination mit Batterien aufgezeigt. Die Batterien dienen als
elektrischer Stromspeicher und liefern bei Betriebspunkten mit hohen Leistungs-anforderungen
zusatzliche Leistung. Dies tritt bspw. auf den Startfall zu. Die FC-Stacks kdnnen in diesem Fall auf einem
niedrigeren, effizienteren Betriebspunkt operieren. Wahrend des Reiseflugs ladt tGberschiissige Energie
die Batterien auf. Die Auslegung der Brennstoffzellen orientiert sich in dieser Archtiektur an einem
Betriebspunkt, idealerweise dem Reiseflug.

Eine weitere hybride Systemarchitektur kombiniert die Erzeugung elektrischen Stroms mit einem
Turbogenerator. Dieser verbrennt Treibstoff und erzeugt mittels eines Generators elektrischen Strom. Die
notwendige Leistung kann je nach Flugphase zwischen Brennstoffzellensystem und Turbogenerator
aufgeteilt werden. Wie beim hybriden System mit Batterietechnologie lassen sich dadurch fiir die
jeweiligen Komponenten optimale Betriebspunkte finden bzw. eine Auslegung fiir diese Betriebspunkte
bewerkstelligen. Eine Kombination der beiden hybriden Systeme mit drei verschiedenen Energiequellen
ist ebenfalls denkbar. Die Optimierung der einzelnen Komponenten steht wiederum im Vordergund
(Bradley, 2022). Weitere Konfigurationen sehen die Integration der Brennstoffzelle in ein konventionelles
Flugtriebwerk vor. Die warme Abluft der Brennstoffzelle reduziert den Treibstoffverbrauch in der
Brennkammer und die Leistung der Brennstoffzelle treibt zusatzlich den Verdichter an (Bradley, 2022).

Guida und Minutillo (Guida und Minutillo, 2017) haben den Ansatz eines More-Electric-Aircraft durch den
Einsatz einer Brennstoffzelle untersucht. Dabei steht die Bezeichnung More-Electric-Aricraft fir den
Betrieb verschiedener Flugzeugsysteme mit elektrischer Energie, die zuvor (iber hydraulische und
pneumatische Systeme angesteuert wurden (KluBmann und Malik, 2004). Um die Triebwerke, die in der
Regel den elektrischen Strom wahrend eines Flugs (iber Generatoren erzeugen (Brdunling, 2015), zu
entlasten, wird diese Leistung durch eine Brennstoffzelle erbracht. Das Brennstoffzellensystem is anstatt
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Abbildung 2.12: Flussbild der StoffgroBen des untersuchten LED (Long Endurance Demonstrator) mit Brennstoffzellenstacks, Ver-
dichtern und Warmetauscher, in der Modellierung genutzte Batterien sind nicht abgebildet (Guida und Minutillo, 2017)

der APU (Auxiliary Power Unit -Hilfstriebwerk) im Heck des Flugzeugs installiert wird (Guida und Minutillo,
2017). Der Leistungsbedarf der zu ersetzenden APU belauft sich auf 220 kW und wird durch das System
LED (Long Endurance Demonstrator) ersetzt. Dieses besteht aus einem PEM-Brennstoff-zellenstack mit
40 Zellen und einer maximalen Leistungsausgabe von 1000 W. Daneben ist ein Verdichter,
Wasserstofftanks, Warmetauscher und Batterien vorgesehen. Das System ist modular aufgebaut und
kann fur eine hohrere Leistungsabgabe erweitert werden. Das Brennstoffzellensystem ist luftgekiihlt und
selbst-befeuchtend (Guida und Minutillo, 2017). Uber einen Zeitraum von sechs Stunden soll das
entworfene System zur Erprobung des LED eine Leistung von 24 kW erbringen.

Die optimale LED-Konfiguration fiir diese Anforderung besteht aus 28 FC-Stacks, fiinf der verwendeten
Verdichtern, sechs der untersuchten Wasserstofftanks, sechs Batterien und einem Warmetauscher. Der
Stofffluss im System mit Visualisierung der Komponenten ist in Abbildung 2.12 gegeben. Analyse-
ergebnisse des Modells zeigen, dass eine spezifische Energiedichte von 0.51kWh/kg mit dem
Demonstrator erreicht werden kann und die Energiedichte eines LiPo-Batteriesystems nach 1.5 h
Simulationszeit Gberschritten wird (Guida und Minutillo, 2017).

Universal Hydrogen hat einen erfolgreichen Testflug einer modifizierten ATR 72 absolviert (Green Car
Congress, 3. Marz 2023). Ein Triebwerk des Zubringer-Flugzeugs ist durch eine Brennstoffzellen-
antriebssystem ersetzt, das andere ist aus Sicherheitsgriinden ein konventionelles Turboprop-Triebwerk.
Der Wasserstoff ist im gasformigen Zustand an Bord gelagert und hat dementsprechend einen Einfluss
auf den verfligbaren Bauraum fiir die Payload. Der Testflug dauerte 16 Minuten und das Flugzeug stieg
auf 3500 MSL (Mean Sea Level) (Green Car Congress, 3. Méarz 2023). Laut Universal Hydrogen sollen 2025
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Abbildung 2.13: Elektrisches Antriebssystem des regionalen Zulieferflugzeugs nach dem Vorentwurf von Fly Zero mit sechsfacher
Ausfiihrung des Triebwerk-Brennstoffzellenverbunds (Beddoes, Marz 2022)

erste Auslieferungen an Kunden beginnen. Das Brennstoffzellensystem nutzt keine Batterien und ein
Konzept dhnlich Abbildung 2.9 (Bradley, 2022).

In einer Studie hat das Research-Projekt Fly Zero einen Vorentwurf fiir ein regionales Zubringerflugzeug
vorgestellt. Der Entwurf umfasst das gesamte Flugzeug mit Analyse der Performance und Auswirkungen
auf die postulierte Flugmission. Das Antriebssystem ist in Abbildung 2.13 dargestellt. Eine Aufteilung der
notwendigen Schuberzeugung auf sechs Propellertriebwerke, die jeweils von einem PEMFC-Stack
versorgt werden, ist vorgesehen. Um Ausfallsicherheiten zu erfillen, sind Luft- und
Wasserstoffversorgung  und das  Wassermanagement  zweifach implementiert.  Jeder
Brennstoffzellenstack hat eine vorgeschaltete Befeuchtung. Die Nutzung von Batterien ist aufgrund der
geringen Energiedichte nicht zielfilhrend (Beddoes, Mairz 2022). Eine Uberdimensionierung der
Brennstoffzellen bezogen auf die Leistungsanforderungen mit einem ausgefallenem Triebwerk wahrend
des Startvorgangs ist stattdessen vorgesehen (Beddoes, Marz 2022). Abbildung A 4 verdeutlicht die
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verschiedenen Strome innerhalb des Systems. Die Komplexitdt eines Bennstoffzellensystems wird in
dieser Darstellung deutlich. Da das Projekt eine komplette Vorauslegung eines neu konzipierten Flugzeugs
vornimmt, sind neben dem Brennstoffzellensystem etliche weitere Flugzeugsysteme- und komponenten
dimensioniert. Eine Darstellung des vorgeschlagenen VerkehrsFlugzuegs bietet Abbildung 2.14 Die
installierten Komponenten des Brennstoffzellen sind in Abbildung 2.15 gezeigt. Dieses ist unter der Kabine
installiert und durch eine Erweiterung der Flugzeugstruktur verkleidet. Die Gesamtmasse des
Brennstoffzellensystems betragt 5500 kg und damit ca. die doppelte Masse eines konventionellen
Triebwerks mit 2600 kg (Beddoes, Marz 2022).

Im Rahmen der Entwicklung des Vorentwurfs flir das Zubringerflugzeug sind einige Studien zur
technologischen Entwicklung der Systemkomponenten durchgefiihrt worden (Bhatti et al., Marz 2022),
(Hadnum, Pacey und Milne, Marz 2022). Ein technologsicher Report zum Brennstoffzellensystem erortert
die Entwicklung der Brennstoffzellenstacks und der bendétigten Systeme. Nach diesen Schatzungen hat
das gesamte System im Jahr 2035 eine Leistung von 2.5-3 kW pro Kilogramm und im Jahr 2050 eine
Leistung von 3-3.5 kW/kg bei der Nutzung von Niedrigtemperatur-PEMFC. Die Leistung des Stacks ohne
zusatzliche Komponenten wird auf 9kW/kg im Jahr 2030 bis 16 kW/kg im Jahr 2050 geschatzt. Damit
einhergehend sinken die Kosten der einzelnen Komonenten pro kW und des Systems und die Lebensdauer
verlangert sich. Die Untersuchung zeigt ebenfalls das Potential anderer Brennstoffzellentypen wie
Hochtemperatur-PEMFC, die kein Polymer als Elektrolyt nutzen. Fir das Jahr 2050 wird eine Leistung von
5-6 kW/kg fiir das gesamte System vorhergesagt. Die Vorhersagen fiir die kommenden Jahre liegen
aufgrund des Riickstands in der Entwicklung hinter denen der NT-PEMFC (Bhatti et al., Marz 2022).

Witmann et al (Wittmann et al., 2022) haben die Luftversorgung von PEM-Brennstoffzellen in groBen
Flughohen untersucht. Im Fokus steht die optimale Konditionierung der Luft stromauf der Brennstoffzelle
bzgl. der Betriebsparameter Feuchte, Druck, Sauerstoff-Stochiometrie und Temperatur. Mit 7 km und 18
km sind zwei verschiedene Flughthen betrachtet und das Brennstoffzellensystem (insbesondere das
Luftsystem) ist an den jeweiligen Zustand angepasst. Die grundlegende Architektur umfasst einen
mehrstufigen Verdichter stromauf und eine mehrstufige Turbine stromab der Brennstoffzelle.
Erkenntnisse zu Kondensationseffekte in der Turbine bei Nutzung der in der Abluft der Brennstoffzelle
enthaltenen Energie flieBen in die Modellierung dieser Komponenten mit ein (Wittmann et al., 2022).
Neben der Kompression und der Expansion des Luftmassenstroms ist eine Befeuchtung oder Kiihlung
stromauf der Brennstoffzelle und jeweils ein Wasserabscheider vor einer Turbinenstufe vorgesehen.
Abhangig von der Stromdichte stellen sich unterschiedliche Optima fiir die freien Betriebsparameter ein,
getrieben durch die Zunahme der Verluste der Brennstoffzelle bei hohen Stromdichten und die dadurch
notwendige Steigerung des Betriebsdrucks und der Sauerstoff-Stéchiometrie. In einer abschlieBenden
Analyse ist der Bedarf verschiedener Komponenten des Gesamtsystems untersucht. Der Wegfall des
Warmetauschers bei Nutzung einer Befeuchtung und einer Turbine bzw. der Wegfall des Befeuchters mit
und ohne Einsatz einer Turbine ist ndher betrachtet. Fir beide Flughthen stellt sich eine optimale
normierte Systemleistung bei Nutzung einer Befeuchtung und einer Turbine ein, speziell in 18 km Hohe
hat die Verdichterleistung selbst bei geringem Systemdruck und geringer Sauerstoff-Stochiometrie einen
signifikanten parasitaren Einfluss auf die Systemleistung (Wittmann et al., 2022). Weitere Faktoren wie
Gewicht und Komplexitat der Systemarchitekturen sind nicht berticksichtigt.

Gong et al. (Gong et al., 2018) untersuchen mittels Hardware-In-the-Loop (HWIL) die Auswirkungen von
verschiedenen Lastanforderungen an eine PEMFC in Kombination mit Batterien und Kondensatoren. Der
Brennstoffzellen-Batterien-Kondensator-Hybrid ist als Hardware-Komponente mit der Simulation des
dynamischen Verhaltens eines unbemannten Luftfahrzeugs (Unmanned Aerial Vehicle — UAV) gekoppelt.
Das hybride System erfahrt erhdhte Lastanforderungen wahrend Steigfliigen auf eine maximale Flughohe
von 100 m. Das Batteriesystem unterstiitzt in diesen Flugphasen die Brennstoffzelle, im stationdren Flug
ladt Gberschissige Energie die Batterien auf. Die Spannung der Brennstoffzelle im Verbund mit einer
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Abbildung 2.14: Vorentwurf des FZR-1 TMS mit den integrierten Systemkomponenten fiir das Brennstoffzellensystem unter der
Kabine, Tankintegration im Heck und in der Hochdeckerkonfiguration mit sechs Propellertriebwerken (Beddoes, Marz 2022)
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Abbildung 2.15: Detaillierter Aufbau des Brennstoffzellensystems mit allen vorgesehenen Komponenten inklusive Abschatzung
des Bauraums (Beddoes, Marz 2022)

Batterie sinkt von 20-21 V im Sinkflug auf unter 16 V im Steigflug, der Flugphase mit den hochsten
Leistungsanforderungen. Der Einsatz eines Kondensators entlastet die Brennstoffzelle und reduziert die
Anderungsrate der Brennstoffzellenspannung. Dies erhdht die Lebensdauer der PEMFC (Gong et al.,
2018).

Mit Blick auf Windlasten verstarkt sich der positive Effekt des Einsatzes eines hybriden Systems mit
Batterien und Kondensator im Hinblick auf Schwankungen der Brennstoffzellenspannung. Durch die
geringe GroRe und Masse des UAVs haben die simulierten Windlasten von bis zu 12.9 m/s einen
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Abbildung 2.16: Flussigkeitsgekiihltes Brennstoffzellensystem Abbildung 2.17: Flussigkeitsgekiihltes Brennstoffzellensystem

mit Nutzung der Abwarme in anderen Flugzeugsystemen mit-  mit Nutzung des kalten Wasserstoffmassenstroms zur Warme-

tels thermischer Rekuperation (Colpan und Kovac, 2022) regulierung der Brennstoffzellenstacks (Colpan und Kovag,
2022)

erheblichen Einfluss auf die maximale Leistungsanforderung an das Antriebsystem (600 W zu zuvor 350
W). Der positive Effekt auf die Schwankung der Brennstoffzellenspannung skaliert mit der
Kondensatorkapazitdt. Gewicht und Kosten der Komponenten sind begrenzende Faktoren in der
Dimensionierung des Systems (Gong et al., 2018).

Colpan und Kovac (Colpan und Kovac, 2022) haben in einem Werk zu Brennstoffzellen- und Wasserstoff-
Einsatz in der Luftfahrt einige Moglichkeiten der Nutzung eines Brennstoffzellensystems zum Antrieb
eines Passagierflugzeuges gesammelt. Dazu kommt die Moglichkeit der Lagerung des Wasserstoffs an
Bord. Bereits einige Prototypen sind erfolgreich mit einem Brennstoffzellensystem gestartet, die jingsten
eine Piper Malibu in 2020 mit einem 250 kW Batterie-Wasserstoff hybriden Antriebssystem von Zeroavia.
Das beschriebene Flugzeug hat eine Kapazitdt von sechs Passagieren und ist mit einem
Brennstoffzellensystem mit einer Leistungsfahigkeit von 100 kW ausgestattet. Ein Prototyp mit einer
Kapazitat von 19 PAX und einem 600 kW Brennstoffzellensystem ist in 2021 angekiindigt worden. Weitere
Ankiindigungen betreffen Brennstoffzellensysteme mit einer Leistungsfahigkeit von 1 MW (Universal
Hydrogen und Deutsche Aircraft), installiert in einer Bombardier DHC-8/400 respektive einer Dornier 328,
bis zum Mitte des aktuellen Jahrzehnts (Colpan und Kovac, 2022).

(Colpan und Kovac, 2022) geben ebenfalls Beispiele der Warmeregulierung eines Brennstoffzellensystems
und deren Komponenten an. Unterschieden wird in luftgekihlte und flUssigkeitsgekihlte Systeme.
Luftgekihlte Systeme besitzen den Nachteil eines groen Widerstands durch den Warmetauscher und die
Abwadrme kann nicht in anderen Systemen genutzt werden. Fiir die Kiihlung mit Fllssigkeiten sind zwei
Moglichkeiten vorgestellt. Einmal die Nutzung von Kihimittel in einem geeigeneten System, gezeigt in
Abbildung 2.16 und einmal die Erwarmung des zugefiihrten Wasserstoffs zum Brennstoffzellensystem
durch dessen Abwarme, dargestellt in Abbildung 2.17. Das System mit einem entwickeltem Kihlkreislauf
sieht die Erwdrmung von Wasser, bspw. fiir den Einsatz in der Galley, und die Nutzung des anfallenden
Wassers in der Brennstoffzelle als Verbrauchswasser an Bord vor. Bei der Erwdarmung des Wasserstoffs
fallt dieser Nutzen weg. Die librigen Systemkomponenten umfassen in beiden Fallen einen Verdichter und
einige Warmetauscher.

Renouard-Vallet et al (Renouard-Vallet et al., 2010)geben in einer Ubersicht die Vorteile des Ersatzes der
ineffizienten Flugzeugsysteme der APU und der RAT (Ram Air Turbine -Staulufttriebwerk) durch ein
Brennstoffzellensystem. Insbesondere die APU hat eine im Vergleich zu den konventionellen Triebwerken
und auch zu einem Brennstoffzellensystem geringe Effizienz von 20 % und geringer. Am Boden mit
ausgestellten Triebwerken wird die fir die Flugzeugsysteme benétigte Energie durch eine solche APU
bereitgestellt, sollte keine GPU (Ground Power Unit — Bodenstromversorgung) zur Verfligung stehen. Mit
Hinblick auf die Reduktionen der Emissionen und der Vermeidung von Emissionen am Boden ist der
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Austausch der APU vielversprechend. Ebenso kann die beim Ausfall aller Triebwerke genutzte RAT durch
ein auf Brennstoffzellen basierenedem Sicherheitssystem ersetzt werden (Renouard-Vallet et al., 2010).

Der Vorteil eines Brennstoffzellensystems an Bord bzw. die Rechtfertigung fiir die zusatzliche
Systemmasse ist die Multifunktionalitdt durch die Nutzung der beim Betrieb einer Brennstoffzelle
anfallenden Nebenprodukte. Das bei der chemischen Reaktion enstehende Wasser kann beispielsweise
fur die Toilettenspilung und in der Klimaanlage genutzt werden. Damit wirde sich die TankgrofRRe fir
mitzufihrendes Wasser reduzieren. Das Abgas der Brennstoffzelle ist durch den Verbrauch an der Anode
arm an Sauerstoff und kann dadurch zur Feuerbekdampfung oder zur Abbdichtung des Treibstofftanks
genutzt werden. Dieser muss nach neuen Regularien inert sein. Weitere vorgeschlagene sekundare
Anwendungen eines Brennstoffzellensystems sind die Nutzung der Abwarme zum Enteisung von
Flugzeugstrukturen, das Aufheizen von Wasser zur Verwendung in der Galley, das Starten und die
Entlastung der Triebwerke (Renouard-Vallet et al., 2010).

Das vorgeschlagene und analysierte System fiir einen Einbau in bestehende Flugzeugstrukturen besteht
aus einem Versorgungssystem fir Luft und Wasserstoff, einem Befeuchter, einem Kihlsystem, den
Brennstoffzellenstacks und einem Verteilsystem der elektrischen Leistung (Renouard-Vallet et al., 2010).

2.3 Grundlegende Gleichungen zur Berechnung zusatzlicher
Systemkomponenten

Nach Kapitel 2.2 sind verschiedene Komponenten fiir eine technische Realisierung eines Brennstoffzellen-
systems zum Antrieb eines Verkehrsflugzeuges notig. Das grundlegende System besteht aus einem Ver-
dichter und Befeuchter/Warmetauscher-Verbund, welche die anodenseitige Luft auf Betriebsbedingun-
gen der Brennstoffzelle konditioniert. Dem Verdichter ist ein aerodynamisch ausgelegter Einlauf vorge-
schaltet, die Brennstoffzellenstacks selbst sind an elektrische Leistungsabnehmer gekoppelt. Die elektri-
sche Energie wird Uber Leitungen an Zwischenspeicher, Bordsysteme und elektrische Motoren zum An-
trieb der Triebwerke geleitet.

Die nétigen grundlegenden Gleichungen zur Berechnung der Systemkomponenten sind im Folgenden auf-
geflihrt. In der Regel erfolgt dies auf thermodynamischer Ebene. AbmaRe, Bauraum und Masse der Kom-
ponenten werden nicht detailliert berechnet und anhand in Kapitel

2.3.1 Systemeinlass

Der Einlass des Systems dient dem Einstromen der von den FC-Stacks bendétigten Luft. Durch die tiber den
Verlauf der Flugmission veranderliche Fluggeschwindigkeit ist die Geometrie aerodynamisch fiir den Be-
triebspunkt ausgelegt, ohne Widerstdnde in anderen Flugphasen stark ansteigen zu lassen (Anderson,
2007), (Schlichting und Truckenbrodt, 1967), (Seddon und Goldsmith, 1999). Eine Orientierung bietet der
Einlauf des Systems zur Bereitstellung der bedruckten Kabinenluft der Boeing 787, welches entkoppelt
von den Triebwerken des Flugzeuges ist und einen effizienteren Betrieb durch Verzicht auf Entnahme der
Druckluft an verschiedenen Stufen des Triebwerkverdichters in Aussicht stellt (Sinnett, 2007).

Der Einlass ist ein Diffusor, die einstromende Luft wird verlangsamt und ein statischer Druckaufbau findet
statt (Braunling, 2015), (Boyce, 1999). Fiir eine thermodynamische Beschreibung der Komponenten ist die
Kenntnis des Zustandes der Umgebungsluft nétig. Ublicherweise entspricht dieser Zustand Standardwer-
ten nach der ICAO-Standardatmosphére. Uber Einbezug der Fluggeschwindigkeit ¢, kénnen Totalwerte
(Index t) bestimmt werden (Brdunling, 2015), (Schlichting und Truckenbrodt, 1967, Anderson, 2007). Dazu
wird die Machzahl Ma, der Strdomung genutzt, berechnet aus der temperaturabhangigen Schallgeschwin-
digkeit a, (Braunling, 2015), (Anderson, 2007). Gleichung (2.22) gibt diesen Zusammenhang von stati-
schen und totalen Werten der ZustandsgréRen fiir die Totaltemperatur T, an. An der Rechnung beteiligt
ist der Isentropenexponent k, der nach Gleichung (2.26) ermittelt wird.
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Der Einlass samt Diffusor wird als adiabates System angenommen, die Totaltemperatur bleibt konstant
(Braunling, 2015). Durch Reibung entsteht ein Totaldruckverlust, das Totaldruckverhaltnis m,, des Einlas-
ses ergibt sich aus Eintrittsdruck zu Austrittsdruck (Anderson, 2007). Dies entspricht der allgemeinen Be-
schreibung eines Druckverhéltnisses nach Gleichung (2.24) mit dem Totaldruck p;.vor und nach der Zu-
standsanderung (n + 1) (Braunling, 2015).

_ DPtn+1
Ty = (2.24)
Ptn

Das Druckverhaltnis ldsst sich mit Gleichung (2.25) mit Kenntnis des Verhaltnisses von Totaltemperatur zu
statischer Temperatur T berechnen. In Kombination mit dem Isentropenexponenten k kann das Druck-
verhaltnis von Totaldruck zu statischem Druck p bestimmt werden (Braunling, 2015).

K
Pe _ (E)H (2.25)
D T

Der Isentropenexponent ist temperaturabhingig. Bei Anderung der spezifischen Warmekapazitit bei kon-
stantem Druck ¢, und der spezifischen Gaskonstante R; verandert sich der Isentropenexponent nach Glei-

chung (2.26) (Braunling, 2015), (Boyce, 1999).

1

K= | _R (2.26)
p

Folglich Iasst sich der Totaldruck p; nach Gleichung (2.25) unter Einbeziehung von Gleichung (2.22) und

Gleichung (2.26) berechnen (Braunling, 2015), (Anderson, 2007).

‘p
k—1 5 \Ri
D =D (1 + > Ma )
Statische GroRen und die Stromungsgeschwindigkeit eines Zustandspunkts sind mit Kenntnis der Mach-
zahlbestimmbar. Die Stromungsgeschwindigkeit ist axial und wird vor dem Eintritt in den Verdichter als

konstant und nicht veranderlich angenommen. Dies gilt nur fiir die axiale Komponente der Strémungsge-
schwindigkeit (Braunling, 2015).

Die spezifische Warmekapazitat bei konstantem Druck ¢, ist essentiell fur die vorgestellten Berechnun-
gen. Die Luftbestandteile haben jeweils individuelle spezifische Warmekapazitaten, die temperaturabhan-
gig sind (Baehr und Kabelac, 2016), (Stephan et al., 2010). In (Brdunling, 2015) sind fiir verschiedene
Stoffe, u. a. fir die Bestandteile von Luft, Werte fiir die spezifische Warmekapazitat bei konstantem Druck
Uber einen Temperaturbereich von 100 bis 3000 K angegeben. Die spezifische Warmekapazitat zweier
unterschiedlicher Temperaturen kann in ausreichender Naherung aus dem Mittelwert der spezifischen
Warmekapazitdten der entsprechenden Temperaturen gebildet werden (Gleichung (2.27)). (Braunling,
2015).

P 2
Mittels linearer Interpolation findet sich die spezifische Warmekapazitat einer Temperatur zwischen zwei
Stutzpunkten, vorausgesetzt das Intervall zwischen den Stitzpunkten ist ausreichend gering (Braunling,
2015).

_T1

Ty
cpx(T) = cpa+ (Cp2 — 1) 7 (2.28)
T, - T
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Je nach Zusammensetzung der einstromenden Luft dndert sich die spezifische Warmekapazitat (Baehr
und Kabelac, 2016). In der Modellierung wird stets von einer konstanten Luftzusammensetzung nach Ta-
belle 2.1 ausgegangen (Baehr und Kabelac, 2016). Die Wasserbeladung bzw. die Feuchte der Luft ist dabei
ausgeklammert, in der Modellierung jedoch nicht ignoriert. Die gegebene Tabelle enthalt die Stoffbezeich-
nung der einzelnen Gase, die mehrheitlich in der Umgebungsluft auftreten. Fiir diese Gase sind der Stoff-
mengenanteil y, der Massenanteil £ und die Molare Masse M angegeben.

Ahnlich der spezifischen Wirmekapazitit andert sich die spezifische Gaskonstante R; je nach Gaszusam-
mensetzung. Die universelle Gaskonstante R wird durch die Molare Masse M des Gemisches geteilt. Uber
die in Tabelle 2.1 gegeben Massenanteile und jeweiligen Molaren Massen der Stoffe berechnet sich nach
Gleichung(2.29) die spezifische Gaskonstante fiir trockene Luft (Baehr und Kabelac, 2016), (Stephan et al.,
2010), wobei n die Anzahl an Stoffen im Gemisch und k die Zahlvariable der Summe ist.
J
2 — mitR = 8.31446 —— (2.29)
mol K

Die Umrechnung von Massenanteilen & zu Stoffmengenanteilen y ist gegeben durch Gleichung (2.30)
(Stephan et al., 2010). Dies ist notwendig bei einer prozentualen Angabe bspw. der Wassermenge feuch-
ter Luft und einer Diskrepanz der molaren Massen der einzelnen Stoffe (Stephan et al., 2010), welche im
Fall von Luft auftritt.

Xi = 2 i = d
oMt M, 33k fk (2.30)
Stoffbezeichnung Stoffmengenanteil Massenanteil Molare Masse [kg/kmol]
Stickstoff (N2) 0.78081 0.75514 28.0134
Sauerstoff (O3) 0.20942 0.23135 31.9988
Argon (Ar) 0.00934 0.01288 39.9480
Kohlenstoffdioxid (CO,) 0.00041 0.00062 44.0100
Neon (Ne) 0.00002 0.00001 20.1797

Tabelle 2.1: Stoffmengen- und Massenanteile der Bestandteile trockener Luft (Baehr und Kabelac, 2016), in Berechnungen zur
Bestimmung von Stoffeigenschaften sind die Anteile von Kohlenstoffdioxid und Neon vernachlassigt

Bei der Bestimmung der Totaltemperatur mit Kenntnis der statischen Temperatur mittels Gleichung (2.22)
wird die gemittelte spezifische Warmekapazitat ¢, bendtigt. Um diese nach Gleichung (2.27) und Glei-
chung (2.28) zu berechnen, missen wiederum die Temperaturen T; und T, bekannt sein. In der Regel ist
dies bei einer Zustandsdnderung nicht der Fall, die Endtemperatur des neuen Zustands muss ermittelt
werden. Mit Wahl eines Startwerts fiihrt in diesem Fall eine Iteration zum gesuchten Zielwert. Entweder
wird die zweite Temperatur oder die gemittelte spezifische Warmekapazitat geschatzt und bspw. nach
Gleichung (2.22) die Totaltemperatur berechnet. Mit der neuen Totaltemperatur wird eine neue gemit-
telte spezifische Warmekapazitat und eine neue Temperatur bestimmt. Die Iteration wird fortgefiihrt, bis
die Differenz der Totaltemperatur des vorherigen Iterationsschrittes und der Totaltemperatur des darauf-
folgenden Schrittes kleiner als ein gewahltes Kriterium ist (Braunling, 2015).

2.3.2 Verdichter des Brennstoffzellensystems

Der Verdichter des Brennstoffzellensystems ist dem Einlass nachgelagert und hebt das Druckniveau der
einstromenden Luft auf den gewliinschten Betriebsdruck der Brennstoffzellenstacks. In einer abschlieRen-
den Systemauslegung muss der Typ des Verdichters festgelegt werden; grundsatzlich sind die in konven-
tionellen Triebwerken genutzten Axial- und Radialverdichter eine Option (Brdunling, 2015). Schrauben-
verdichter sind ebenfalls eine Mdglichkeit, letztere sind allerdings aufgrund der Betriebslautstdrke und
der Masse bezogen auf den Massendurchsatz nicht zu favorisieren (Braunling, 2015). Axial- und
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Abbildung 2.18: Axial-Verdichterkennfeld mit eingezeichneter  Abbildung 2.19: Isentrope (2 =3s) und polytrope Zustandsan-
Pumpgrenze, stationdre Betriebslinie, Linien konstanter Dreh-  derung (2 = 3) in einem T-s-Diagramm einer Verdichtung
zahl und isentropen Wirkungsgrads (Braunling, 2015) (Braunling, 2015)

Radialverdichter haben ebenfalls deutliche Unterschiede, bspw. in der Stirnflache und damit ebenfalls im
Massendurchsatz. Das Druckverhaltnis einer Stufe eines Radialverdichters ist deutlich groRRer als das einer

Axial-Verdichterstufe, eine kompaktere Bauweise ist daher moglich (Braunling, 2015). Sobald der notwen-
dige Massenstrom ansteigt, fallt die Wahl in der Regel auf einen Axialverdichter (Brdunling, 2015), (Otis,
1997).

Die grundlegenden thermodynamischen Zustandsdanderungen sind von der Art des Verdichters unberuhrt.
Durch die Zugabe von Arbeit in die Stromung wird das Druckniveau des Luftmassenstroms angehoben,
bei Axial-und Radialverdichtern bestimmt die Drehzahl der Schaufelblatter bei gegebenen Massenstrom
das erreichbare Druckverhaltnis it (Braunling, 2015), (Otis, 1997). Abbildung 2.18 stellt ein beispielhaftes
Verdichterkennfeld dar. In einem Verdichterkennfeld sind die Betriebszustande eines Verdichters

abgebildet. Das Feld ist begrenzt durch die Pump- und Schluckgrenze des Verdichters. Die Pumpgrenze
beschriebt das maximale Druckverhaltnis fiir einen gegeben Massenstrom m, bevor durch einen Stro-
mungsabriss an den Verdichterschaufeln eine Riickstrémung droht und der Verdichter beschadigt werden
kann. Die Schluckgrenze beschreibt den maximalen Massenstrom bevor eine Verdichterstufe aufgrund
des hohen Massenstroms blockiert und Schallgeschwindigkeit am Ausgang der Stufe herrscht (Braunling,
2015). Zusatzlich sind in dem Verdichterkennfeld Linien mit konstanter Drehzahl und konstantem isentro-
pen

Wirkungsgrad 1. ¢ gegeben. Mittels eines solchen Kennfelds ldsst sich ein optimaler Betriebspunkt des
Verdichters identifizieren und fir verschiedene Massenstrome und Drehzahlen das Druckverhaltnis bzw.
die notwendige Drehzahl fiir ein gewiinschtes Druckverhaltnis bei einem bestimmten Massenstrom er-
mitteln (Brdunling, 2015), (Otis, 1997).

Mit einer Druckerhéhung steigt die Temperatur des Fluids. Unter Einbeziehung des isentropen Verdich-
terwirkungsgrads 7 ¢ wird mittels Gleichung (2.31) die Totaltemperatur am Auslass des Verdichters bzw.
einer Stufe bestimmt.

s
Tt,z = Tt,l 1 + (2.31)

Der Isentropenexponent k wird wie in Kapitel 2.3.1 ersetzt durch Gleichung (2.26).
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Der isentrope Verdichterwirkungsgrad 7. ¢ ist das Verhdltnis einer isentropen zu einer polytropen Zu-
standsdnderung (Braunling, 2015). Bei einer isentropen Zustandsdnderung bleibt die Entropie im System
konstant. Dissipative Verluste, beispielsweise durch Reibung, werden vernachlassigt. Bei Betrachtung ei-
nes T-S-Diagramms (Temperatur-Entropie-Diagramm), gezeigt in Abbildung 2.19, fallt bei einer Druckan-
derung die bei polytroper Zustandsanderung hohere Temperatur auf. Mit der Temperatursteigerung geht
eine Volumenerhdhung einher, effektiv wird dadurch das Druckverhéltnis reduziert und mehr Arbeit ist
zur Erreichung des Druckniveaus nétig (Braunling, 2015). Ubliche Werte fiir den isentropen Verdichtungs-
wirkungsgrad betragen . s = 0.8...0.9 (Braunling, 2015).

Die Verwendung der spezifischen Warmekapazitat, in der modifizierten Variante der Gleichung (2.31), zur
Bestimmung der Totaltemperatur am Verdichteraustritt fuhrt auf eine Iteration mit Abschatzung von ¢,
zuvor erldutert in Kapitel 2.3.1. Eine wesentliche Annahme ist die konstante Axialgeschwindigkeit im ge-
samten Verdichter. Fir den Betrieb und die Leistung der Brennstoffzellenstacks ist der Druck der einstro-
menden Luft nach Kapitel 2.1.3 wichtig. Mittels der Axialgeschwindigkeit ¢, lasst sich die statische Tem-
peratur bei Kenntnis der Totaltemperatur bestimmen (Braunling, 2015).

Cax”

T =T, — (2.32)

26,
Die Iteration zur Bestimmung der spezifischen Warmekapazitat muss bei Verwendung von Gleichung
(2.32) ebenfalls genutzt werden. Der statische Druck ist anschlieBend durch den polytropen Zusammen-
hang zwischen Temperatur- und Druckverhaltnis nach Gleichung (2.25) berechenbar (Stephan et al,,
2010), (Baehr und Kabelac, 2016).

Die notwendige Arbeit zur Verdichtung der Luft beschrankt die zum Antrieb des Flugzeugs zur Verfliigung
stehende Energie. Je nach Flughéhe und herrschendem Umgebungsdruck bei Annahme eines mdglichst
konstantem Brennstoffzellenbetriebsdrucks variiert das Druckverhéltnis des Verdichters und somit das
Temperaturverhaltnis. Die erforderliche Arbeit des Verdichters w ist linear abhangig von der Differenz
der Eintritts- und Austrittstemperatur des Verdichters (Braunling, 2015) und nimmt daher bei steigenden
Druckverhéltnissen zu (Otis, 1997).

we = Gy (Teo — Ttr) (2.33)

Die spezifische Warmekapazitat in Gleichung (2.33) ist in der zuvor angestellten Iteration zur Bestimmung
der Verdichteraustrittstemperatur bestimmt worden. Die erforderliche Leistung des Verdichters P; wird
Uber den Luftmassenstrom 1i,;, bestimmt (Braunling, 2015), (Otis, 1997), (Boyce, 1999).

Pe = we My = My Cp (Tea — Tten) (2.34)

Diese Leistung muss vom Brennstoffzellensystem erbracht werden und reduziert die den Flugzeugsyste-
men zur Verfligung stehende Leistung (Larmine, Dicks und Larminie, 2009).

2.3.3 Befeuchter und Warmetauscher des Brennstoffzellensystems

Nach dem Verlassen des Verdichters ist die Luftstromung auf dem gewiinschten Druckniveau, der Total-
druck wird im weiteren Stromungspfad durch Reibung sukzessive reduziert. Durch geschickte Auslegung
des Leitsystems lasst sich das statische Druckniveau durch Verzégerung der Stréomung erhalten
(Schlichting und Truckenbrodt, 1967). Die Temperatur der Strémung liegt in der Regel durch die Verdich-
tung deutlich tber der Betriebstemperatur der Brennstoffzelle, der Luftmassenstrom muss daher gekihlt
werden (Kurzweil, 2013), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009). Gleichzeitig ist nach Kapitel 2.1 eine
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ausreichende Feuchte der Luft fiir die Leistungsfahigkeit einer Brennstoffzelle wichtig, eine Befeuchtung
des Luft- und eventuell des Wasserstoffmassenstroms verhindert ein Austrocknen der Zellen eines FC-
Stacks (Kurzweil, 2013), (Larmine, Dicks und Larminie, 2009), (Peters, 2015).

Bereits in Kapitel 2.1.3 sind die Besonderheiten des Luft-Wasser-Gemisches beziiglich des Sattigungsdru-
ckes von Wasser in Luft angesprochen worden. Gleichung (2.20) beschreibt die relative Feuchte ¢, das
Verhaltnis des aktuellen Partialdrucks des Wasserdampfs zum Sattigungsdruck. Der Sattigungsdruck ist
von der Temperatur abhangig und steigt mit dieser an (Baehr und Kabelac, 2016). Daher nimmt die rela-
tive Feuchte bei steigender Temperatur bei gleichbleibendem Dampfpartialdruck p,, ab. Die Wasserbela-
dung X beschreibt hingegen die Masse des vorhandenen Wassers in der Luft und bleibt ohne Zugabe oder
Entnahme von Wasser bei einer Zustandsanderung oder in einem Zustand konstant (Baehr und Kabelac,
2016), (Stephan et al., 2010), (Heintz, 2017). Gleichung (2.35) bezieht die Masse des Wassers auf die
Masse der trockenen Luft.

my,

X = (2.35)

Myir
Die Gesamtmasse bzw. ein Gesamtmassenstrom berechnet sich folglich unter Addition der Wassermasse
Myater = Mair X-

m = my, (1 + X) bzw.m = 1y, (1 + X) (2.36)

Die Wasserbeladung kann alternativ als Funktion des Sattigungsdrucks pﬁ, und der relativen Feuchte dar-
gestellt werden (Baehr und Kabelac, 2016), (Stephan et al., 2010).

piv (T)

% — (1)
Der Vorfaktor 0.622 ergibt sich aus den Gaskonstanten flr trockene Luft und Wasserdampf. Mit steigen-
der Temperatur liegt bei identischer relativer Feuchte eine groRere Wasserbeladung vor. Eine Druckstei-
gerung des Gemisches lasst die Wasserbeladung sinken (Baehr und Kabelac, 2016). Visualisiert sind diese
Zusammenhange in Abbildung 2.20 (Temperatur gegeben in °C). Luft nimmt nach der Abbildung eine gro-
Rere Menge an Wasser dampfférmig auf, je hoher die Temperatur und desto niedriger der Druck der Luft

ist (Baehr und Kabelac, 2016).

Die spezifische Enthalpie h feuchter Luft kann genutzt werden, um eine Zustandsanderung durch Zugabe
von Wasser zu beschreiben. Die spezifische Enthalpie ist dabei die Enthalpie bezogen auf die Masse bzw.
den Massenstrom der trockenen Luft (Baehr und Kabelac, 2016), (Barbier, 2013). Die spezifische Enthalpie
feuchter Luft setzt sich aus der spezifischen Enthalpie von trockener Luft hy;;- und der von Wasser hy,
zusammen (Gleichung (2.38)).

b=

- = hAiT + XhW mit H = mAir hAiT + mW hW (238)

Myir
Die spezifische Enthalpie eines Stoffes lasst sich lGber das Produkt der spezifischen Warmekapazitat und
einer Temperaturdifferenz angeben (Brdunling, 2015), (Baehr und Kabelac, 2016). Bei Betrachtung eines
Luft-Wasser-Gemisches ist der Bezug auf den Tripelpunkt von Wasser Ty, = 273.16 K {iblich. Fir Luft
dndert sich die ausformulierte Gleichung (2.39) nicht, fiir Wasser dndert sich diese je nach Aggregatzu-
stand (siehe Gleichung (2.40)) (Baehr und Kabelac, 2016). Im Folgenden wird nur der fllssige und gasfor-
mige Zustand betrachtet, Eis als dritten Aggregatzustand des Wassers wird vernachlassigt.
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Abbildung 2.20: Verlauf des Sattigungsdrucks mit steigender Temperatur fiir verschiedene Druckniveaus (Baehr und Kabelac,
2016)

hair = Cp, Air (T — Tr,) (2.39)

hwg = ¢pew (T — Try) + Ahy(Tr,) fiir gasformiges Wasser
(2.40)
hw, = cpw (T — Tr,) fir flissiges Wasser

Fiir ungesattigte feuchte Luft ergibt sich aus der Kombination der oben genannten Gleichungen eine Be-
schreibung fur die spezifische Enthalpie eines idealen Gasgemisches aus Luft und Wasserdampf bei Tem-
peraturen oberhalb des Gefrierpunkts (Baehr und Kabelac, 2016).

(T, X) = & (T = Tr) + X (Ahy(Try) + cpow (T = Try)) (2.41)

Ah,(Tr) = 2500.9 k] /kg ist die spezifische Verdampfungsenthalpie von Wasser bei der Tripelpunkt-
temperatur (Baehr und Kabelac, 2016). Die spezifischen Warmekapazitdten der gasférmigen Fluide an-
dern sich mit der Temperatur, die des flissigen Wassers bleibt konstant mit ¢,y = 4.191 kJ/(kg K).

Die Enthalpien unterschiedlicher Zustdnde werden mit Gleichung (2.41) berechnet und verglichen. In ei-
nem h-x-Diagramm, auch Mollier-Diagramm genannt, kénnen die Zustdnde eingetragen werden. Dabei
sind die Gebiete ungesattigter und gesattigter Luft durch eine Linie (in Abbildung 2.21 saturation line)
getrennt. Zusatzlich sind in dem Diagramm Linien konstanter Temperatur (in °C) und spezifischer Enthal-
pie eingetragen. Beispielhaft ist in Abbildung 2.21 die Zugabe von Wasser zu relativ trockener Luft darge-
stellt, die Temperatur liegt deutlich unter der gewiinschten Sattigungstemperatur (Barbier, 2013). Durch
eine Aufstellung des kalorischen Gleichgewichts unter Einbeziehung der Enthalpie beider Zustiande und
der Enthalpie des zugegebenen fliissigen Wassers wird die notige zu- oder abzuflihrende Warmeenergie
quantifizierbar. In Gleichung (2.42) ist Q die Warme bzw. Q der Warmestrom und H die jeweilige Enthalpie
(Baehr und Kabelac, 2016). Mittels eines Warmetauschers wird die Energie- bzw. Warmedifferenz
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Abbildung 2.21: h-x-Diagramm (Mollier-Diagramm) mit der Abbildung 2.22: Beispielhafte Darstellung eines Warmetau-
spezifischen Enthalpie Uber dem Wassergehalt feuchter Luft schers und Befeuchters mit Kiihlung des einstromenden Luft-
mit Nass- und Dampfgebiet und Linien konstanter Temperatur massenstroms, Befeuchtung durch Wassereinspritzung (Zhang
und Enthalpie (Barbier, 2013) et al., 2013)

bereitgestellt. Der Warmetauscher an sich sorgt fiir eine weitere Reduzierung des Totaldrucks durch Rei-
bungsverluste. Je mehr Kontaktflache mit dem Medium hergestellt wird, desto groRer ist dieser Verlust
(Schlichting und Truckenbrodt, 1967). Ein Beispiel fir einen Warmetauscher in einem Brennstoffzellen-
system ist in Abbildung 2.22 gezeigt.

Hair,l + HHZO +Q = Hair,Z
(2.42)
Hair,l + HHZO +Q = Hair,Z

Der Warmetauscher ist im Verbund mit einem Befeuchter aufgebaut und kihlt die einstromende Luft ab.
Das Wasser wirbt dabei durch eine Dise eingespritzt.

Die Befeuchtung des Wasserstoffmassenstroms basiert auf identischen Uberlegungen. Lediglich die Be-
rechnung des Sattigungsdrucks des Wassers nach Gleichung (2.37) andert sich durch einen verschiedenen
Vorfaktor ab (Baehr und Kabelac, 2016).
S
T
X = 8.937 pW—() (2.43)

%— piy (T)
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3 Systemanforderungen

Das Systemmodell soll verschiedene Anforderungen erfillen und auf Basis bestimmter Eingabeparameter
(spezifiziert in Kapitel 4.2) gewiinschte Leistungsdaten, Systemumfang und Massenstrome ausgeben.
Dazu sind Systemgrenzen und Randbedingungen definiert worden und allgemeine Anforderungen aus der
Luftfahrt fiir groRe Verkehrsflugzeuge als Standard implementiert.

3.1 Randbedingungen und Systemgrenzen

Die Systemgrenze des Brennstoffzellensystemmodells ist unterschieden fiir die beiden Reaktanden Was-
serstoff und Sauerstoff bzw. Luft. Grundsatzlich erhélt das System den Luftmassenstrom von der Umge-
bung, entsprechend besitzt die einstromende Luft Umgebungsbedingungen und ist nicht vorkonditioniert.
Diese Umgebungsbedingungen dandern sich mit der Flughdhe und eine dauerhafte Anpassung des Sys-
teminputs ist daher vorgesehen.

Das Vorkonditionierung des Wasserstoffs wird nicht weiter betrachtet, dieser stromt gasformig zur Brenn-
stoffzelle und besitzt den gewlinschten Betriebsdruck und die gewlinschte Betriebstemperatur des Brenn-
stoffzellensystems. Beide Parameter sind vor dem Start der Simulation anzugeben. Lediglich eine mogli-
che Befeuchtung des Wasserstoffmassenstroms wird in der Modellierung untersucht.

Die Abwarme und das Kihlsystem der Brennstoffzellenstacks wird ebenfalls nicht ndher betrachtet. Die
Abwiarme, falls vom Systemmodell berechnet, wird an eine Warmesenke tbergeben. Ebenso wird die Lei-
tung der elektrischen Energie vom Brennstoffzellensystem an einen Stromwandler oder eine Verteilungs-
einheit vom Modell ausgegrenzt. Die elektrische Energie wird in den Stacks gewandelt und mittels elektri-
scher Leitungen Uber die Systemgrenzen gefiihrt.

Als Randbedingungen sind verschiedene, teilweise bereits genannten, Systemparameter fiir die Simula-
tion anzugeben. Die angestrebte Variantenbildung bestimmt die notige Flugzeugleistung in Kombination
mit den Umgebungsbedingungen. Dafiir ist ein Missionsprofil vonnéten, welches diese Randbedingungen
konkretisiert. Ein solches Missionsprofil ist unterteilt in die einzelnen Flugphasen und beinhaltet die
durchschnittliche Geschwindigkeit, die Flugh6he zu Beginn und Ende, die Dauer und die Leistungsanfor-
derung der jeweiligen Phase. Ein beispielhaftes Missionsprofil ist in Abbildung 3.1 dargestellt. Die notwen-
dige, vom System zu erbringende, Leistung gibt Auskunft iber die Variante der untersuchten Flugzeug-
konfiguration. Eine hybride Konfiguration mit Batterien oder konventionellen Triebwerken stellt eine ge-
ringere Leistungsanforderung an das Brennstoffzellensystem als eine Konfiguration mit vollstandiger Leis-
tungsversorgung durch Brennstoffzellenstacks.

Entnommen ist das dargestellte Missionsprofil von (Eurocontrol) als Performance-Werte eines Airbus
A320Neo, welches im Kooperationsprojekt MIWa als Referenzflugzeug dient (Centerline Design, DLR und
HAW Hamburg, 2022). Die gegeben Performance-Daten umfassen verschiedene Flugphasen mit Angabe
der Steigrate, der Fluggeschwindigkeit (Inidicated Air Speed — IAS) und der Fluglevel. Diese Daten werden
verarbeitet und mittels einfacher Rechnungen und Annahmen durchschnittliche Schubwerte fiir die Flug-
phasen ermittelt. Das Flugzeug wird freigeschnitten und die Basisgleichungen der Flugmechanik ange-
wandt (Siegel, 2019).

F=W (3.1)

A=G (3.2)

Durch die Steigrate ist das Flugzeug in den meisten Flugphasen bis auf den Reiseflug angestellt, Glei-
chung (3.2) muss dementsprechend den Steigwinkel mit einbeziehen.
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Abbildung 3.1: Mission eines Airbus A320Neo mit Startgewicht, Fluggeschwindigkeiten und Steigraten (Eurocontrol)

A = G cosa

Zur Berechnung des Widerstands des Flugzeugs wird vereinfacht auf die Gleitzahl verwiesen. Diese ist fir
einen Airbus A320ca. L/D = A/W = 18. Fir ein angestelltes Flugzeug verdndert sich Gleichung (3.1)
durch die zusatzlich notige Schubleistung der Sinuskomponente des Steigwinkels.

F =W + sinaG

Die Performance-Daten gliedern die Flugphasen weiter auf, als es fiir die Modellierung praktikabel ist. Fiir
den Take-Off, den Steigflug und Sinkflug werden jeweils nach Dauer der einzelnen Abschnitte gemittelte
Schubwerte bestimmt.

YFit;

(3.3)
tges

Fphase =

Die Kenntnis der Masse des Flugzeugs zur Berechnung der Gewichtskraft G ist Voraussetzung fiir diese
vereinfachte Bestimmung des Schubs einzelner Flugphasen. Als Startwert wird das maximale Fluggewicht
der Airbus A320Neo Variante A320-271N 050 Basic (MOD 161258) aus (EASA -- Eurpean Union Aviation
Safety Agency, 2022) gewahlt. Die in Abbildung 3.3 gezeigte Tabelle gibt maximale Massen fir das Taxiing
zur Startposition (Max ramp weight), den Start (Max Take-off Weight), die Landung (Max Landing Weight)
und ohne Treibstoff (Max Zero Fuel Weight) an. Im Verlauf des Fluges reduziert sich die Masse des Treib-
stoffs und somit die Masse des Flugzeuges. Folglich wird weniger Schub in den jeweiligen Flugphasen
bendtigt. Um diesen Effekt nicht zu vernachlassigen, wird der Spezifische Treibstoffverbrauch (Specific
fuel consumption — SFC) des PW1100G (Geilich, 2019), das vom Airbus A320Neo genutzte Triebwerk, mit
dem Schub und der Phasendauer multipliziert und fir die folgende Phase vom Gesamtgewicht abgezogen.
Fiir den Reiseflug wird aufgrund der langen Dauer eine Iteration durchgefiihrt. Das mittlere Gewicht wird
geschatzt und damit der notwendige Schub und der verbrauchte Treibstoff berechnet. Mit der Treibstoff-
masse wird die Massenschatzung liberpriift, angepasst
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Abbildung 3.2: Freikorperbild eines Flugzeugs im Steigflug mit  Abbildung 3.3: Maximale Massen des Airbus A320Neo in der
dem Winkel a, dem Auftrieb A, der Gewichtskraft G, dem Variante A320-271N 050 BASIC (EASA -- Eurpean Union Avia-
Schub F und dem Widerstand D tion Safety Agency, 2022)

und die Rechnung wiederholt, bis eine ungefihre Ubereinstimmung erreicht ist. Da etliche Werte nur auf
groben Schatzungen basieren, ist das Abbruchkriterien bewusst groR gewahlt. Fiir die anderen Flugphasen
Start, Steig- und Landeflug ist diese Iteration wegen der vergleichsweisen kurzen Flugdauer vernachlas-
sigbar. Die Dauer der einzelnen Phasen wird aus den Informationen zur Steigrate und der Differenz zwi-
schen Start- und Endhéhe der Flugphasen berechnet.

Flugphase Take-Off Steigflug Reiseflug Sinkflug und Landung
Starthohe [m] 0 1500 10500 12000

Endhdhe [m] 1500 10500 12000 0

Masse [kg] 73500 72800 66000 60000

Steigrate [m/min] 600 400 - 460

Dauer [min] 4 26 402 27

Geschwindigkeit [m/s] 86 172 232 175

Schub [kN] 110 70 36 10

Aquivalente Leistung [kW] 11100 14000 9800 2000

Tabelle 3.1: Charakteristika einer beispielhafter Flugmission eines Airbus A320Neo mit abgeschatzten und berechneten Schub-
und Massewerten (Eurocontrol)

Tabelle 3.1 enthalt die entnommenen, abgeschatzten und berechneten Daten der Flugmission. Die Be-
rechnung erfolgt nicht in dem eigentlichen Systemmodell, sondern wird in dem verlinkten MCSE-Modell
(Magic Cyber Systems Engineer) durchgefihrt. In Kapitel 4.2 wird die Zuweisung dieser Randbedingungen
fiir das System in Form verarbeitbarer Parameter genauer erlautert. Diese berechneten Daten umfassen
ebenfalls die Leistungsanforderungen an das Brennstoffzellensystem. Die Flugzeugsysteme und die Kabi-
nenausstattung des Referenzflugzeugs geben den Leistungsbedarf direkt an. Fiir die Triebwerke kann eine
dquivalente Triebwerksleistung nach (Brdunling, 2015) ermittelt werden.

Pengine = FPgtll;eS_Co (3.4)
Dabei sind etwaige mechanische Verluste durch die Nutzung eines Elektromotors noch nicht miteinbezo-
gen. Die Berechnung des Leistungsbedarfs der Triebwerke und die Festlegung eines solchen Verlustes
erfolgt im Modul Engines des modellierten Flugzeugsystems (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg,
2022).

3.2 Anforderungen an die Systemarchitektur

Anforderungen an die Systemarchitektur leiten sich hauptsachlich aus den getroffenen Anforderungen
fiir das Antriebssystem des Flugzeugs im Rahmen des Kooperationsprojektes MIWa ab. Diese orientieren
sich an den Zulassungsvorschriften fiir groBe Verkehrsflugzeuge nach der CS 25 (EASA -- Eurpean Union
Aviation Safety Agency, 2021) und beinhalten vor allem sicherheitsrelevante Aspekte der Luftfahrt. Etliche
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der modellierten Anforderungen betreffen den realen Umsatz der untersuchten Geometrie und lassen
sich nicht ohne erheblichen Aufwand auf die Modellierungsebene eines futuristischen Flugzeugkonzeptes
Ubertragen (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg, 2023a).

Eine malgebliche Anforderung an die Modellierung einer Flugzeugvariante ist die Redundanz des An-
triebssystems und die fiir den Ausfall eines Triebwerks vorgesehenen minimalen Leistungsanforderungen
wie bspw. der Steigrate mit Triebwerksausfall wahrend des Take-Off. Durch die Orientierung an den Leis-
tungsdaten des Airbus A320Neo sind diese sicherheitsrelevanten Anforderungen durch das gesamte An-
triebssystem erfillt und werden in der Modellierung Uberpriift (siehe Kapitel 4.1). Andere sicherheitsre-
levante Anforderungen, wie Positionierung im Flugzeug, Abstand zu anderen Flugzeugsystemen oder Art
des Versorgungssystems, kénnen wegen des Entwicklungscharakters des Flugzeugsystems und der unter-
geordneten, oberflachlich betrachteten Module nicht hinreichend beantwortet werden. Diese Fragestel-
lungen missen bei der physischen Entwicklung, dem Prototypenbau und der Erprobung genauer unter-
sucht werden.

Neben der Redundanz des Antriebsystems beeinflussen daher hauptsachlich die gewiinschte Passagier-
zahl das Brennstoffzellensystem. Der verfiigbare Bauraum soll bestmoglich ausgenutzt und die Masse des
Systems minimiert werden. Speziell Brenstoffzellenstacks befinden sich in einem Technologiestadium,
welches Entwicklungsspriinge und die deutliche Steigerung der Leistungsdichte in der Zukunft vermuten
lasst. Ebenfalls werden die tbrigen Systemkomponenten an den Einsatz in einem Brennstoffzellensystem
angepasst. Masse und Bauraum dieser Komponenten sollte daher ebenfalls abnehmen (Beddoes, Marz
2022). Aus diesem Grund ist eine genaue Abschatzung der Systemmasse und des -bauraums nur mit ak-
tuell verfiigbaren und geschatzten, auf Technolgiespriingen basierenden Komponentenkennwerten mog-
lich. Die durchzufiihrende Optimierung des Systems bezieht sich direkt auf diese Anforderung der mitzu-
fihrenden Passagiere und versucht die Systemkomponenten und damit die Masse und den Bauraum des
Brennstoffzellensystems zu minimieren.
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4 Modellierung

Die Modellierung des Brennstoffzellensystems erfolgt in zwei verschiedenen Programmen. Im Kontext des
Kooperationsprojektes MIWa (MBSE-basierte Integration und Variantenbildung von Wasserstoffkryo-
drucktanksystemen zukilnftiger Flugzeugkonfigurationen) ist das Brennstoffzellensystem Teil des Power-
systems der untersuchten Flugzeugkonfiguration. Das Modell ist nach dem MBSE-Ansatz (Modell Based
Systems Engineering) aufgebaut, welcher das gesamte System betrachtet und alle moglichen Zustande
analysiert. Nicht nur die Systemkomponenten samt den inneren Fliissen werden hierarchisch analysiert,
sondern ebenfalls der Kontext und die Nutzung des Systems betrachtet. Dies flihrt zu einem vollumfang-
lichen Verstandnis des untersuchten Systems und verhindert die Ausblendung wichtiger Funktionen,
bspw. Schutz gegen unbeabsichtigte und/oder geféhrliche Nutzung der Komponenten (Scherer, 2016)

4.1 Modellierung des MBSE-Modells

Die Modellierung des Brennstoffzellensystems nach MBSE-Standard erfolgt in der Software MAGIC CYBER
SYSTEMS ENGINEER (MCSE) Version 2022x. Unterteilt wird das Modell durch eine Ordnerstruktur, die der
Systematik des EVA-Prinzips folgt. Dieses Prinzip trennt Eingang, Verarbeitung und Ausgabe eines Modells
voneinander ab (Kuhr, 1991) und sieht Verlinkungen zwischen den Ordnern vor (Tecklenburg und Haritos,
2009). Damit ist es moglich, Inhalte eines Modells in einem anderem zu nutzen, ohne das gesamte Modell
zu laden. Dies spart Rechenzeit und Speicherplatz. Angewendet wird das Prinzip u.a. in CAD-Umgebungen
bei der Konstruktion eines aus vielen Komponenten bestehenden Systems (Tecklenburg und Haritos,
2009).

Um diesen Ansatz auf die Modellierung im MCSE anzuwenden, ist der Aufbau der einzelnen Modelle ein-
heitlich gestaltet. Unterteilt ist die Modellstruktur in die Ordner Input, Model, Output und Support. Input
und Output dienen dem Einlesen externer Daten durch eine XML-Schnittstelle respektive dem Speichern
generierter Daten in der XML-Datei. Der genaue Aufbau der genutzten Schnittstelle wird in Kapitel 4.2
erklart. Im Input sind neben der Einlese-Routine die Anforderungen an das modellierte System abgespei-
chert. Diese werden aus einer separaten EXCEL-Datei eingelesen. Welche Daten aus der Schnittstelle ein-
geladen werden missen, ist je nach Modell unterschiedlich. Die Routine muss entsprechend angepasst
werden (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg, 2023a).

Dier Ordner Model eines Modells ist unterteilt in die Unterordner Structure, Execution, Instances und
Traceability. Structure beinhaltet verschiedene Diagramme, die nach der SysML zur Beschreibung eines
Systems dienen. Im Kooperationsprojekt MIWa sind dies aktuell ein Kontextdiagramm, ein Zustandsdia-
gramm, die Systemarchitektur, die internen Informations-, Stoff- und Energiefliisse und ein Parametrikdi-
agramm. Das Kontextdiagramm dient der Analyse des Umfelds des Systems, das Zustandsdiagramm fo-
kussiert die einzelnen Zustande verschiedener Phasen der Lebensdauer eines Systems. Der aktuelle Stand
des Projekts konzentriert sich auf die Betriebsphase des Wasserstoffflugzeugs, daher ist ausschlielRlich
diese Phase modelliert. Die Systemarchitektur verdeutlicht den hierarchischen Aufbau des Systems mit
enthaltenen Komponenten und Subsystemen. Interaktionen zwischen diesen Komponenten und Subsys-
temen werden in dem internen Flussdiagramm abgebildet (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg,
2023b).

In Abbildung 4.1 ist die Architektur des Brennstoffzellensystem-Modells gezeigt. Die Modellierung erfolgt
durch Blocke, welche u. a. Eigenschaften (Properties) und Werte (Values) erhalten kénnen. In der Abbil-
dung sind ebenfalls die internen und externen Verbindungen (Ports) des Systems zu erkennen, diese wer-
den mittels Schnittstellen (Interfaces) modelliert. Abbildung 4.2 stellt den Mehrwert solcher Interfaces
dar, das interne Flussdiagramm veranschaulicht den Fluss zwischen den einzelnen Komponenten und
nutzt die Schnittstellen als Verbindung zwischen den strukturellen Bloécken. Je nach Detailgrad kann die
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Abbildung 4.1: Modellierte Struktur des Brennstoffzellensys-
tems im MCSE mit externen Schnittstellen (Centerline Design,
DLR und HAW Hamburg, 2023b)

Abbildung 4.2: Internes Flussdiagramm des Brennstoffzellen-
systems mit den Stoff- und Energieflissen zwischen den einzel-
nen Komponenten (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg,
2023b)

Modellierung umfangreich werden Da im Kooperationsprojekt kein Prototypenbau oder Testung vorge-
sehen ist, wird die Modellierung der Systeme bewusst simpel gehalten und punktuell prazisiert.

Die Structure der Modelle ist statisch. Ausfiihrbare Aktionen, wie Rechnungen und Simulationen, sind im
Ordner Execution abgelegt. Dieser ist individuell an den Nutzen des MCSE-Modells angepasst und kann
sich deutlich von den anderen Modellen des Flugzeuggesamtsystems unterscheiden. Bspw. kann eine Ak-
tivitat (Activity) externe Software ausfihren. Der Execution-Ordner des Brennstoffzellenmodells enthalt
die Ubergabe relevanter Parameter aus dem Input an das MATLAB-Modell und den Ausfiihrungsbefehl
fiir das Hauptskript, welches die Gbrigen MATLAB-Skripte und das SIMULINK-Modell ablaufen lassen. Die
relevanten Parameter werden zusammen mit dem Aufbau der XML-Datei in Kapitel 4.2 beschrieben.

Weiterer Bestandteil der Execution ist die Zuweisung von Werten zur Anforderungsanalyse. Diese sind im
Ordner Traceability mit entsprechenden Eigenschaften der in der Architektur definierten Blécke ver-
kniipft. Durch die Bildung von Instanzen dieser Blocke mit angesprochener Zuweisung wird im MCSE au-
tomatisch die Anforderung iiberpriift und das Ergebnis (pass, fail) ausgegeben. Uber eine Instanzentabelle
koénnen etliche Varianten eines Systems, Subsystems oder Blocks {ibersichtlich hinsichtlich der Systeman-
forderungen verglichen und eingeordnet werden (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg, 2023b).

4.2 Aufbau der Kommunikationsschnittstelle

Die Schnittstelle fiir den Austausch zwischen MCSE- und dem MATLAB-Modell wird durch eine XML-Datei
ermoglicht. Dieses Dateiformat wird im Kooperationsprojekt MIWa als Schnittstelle zwischen verschiede-
nen Software-Umgebungen genutzt. Bspw. ist eine Interaktion mit den CAD-Programmen CATIA und SO-
LIDWORKS moglich, die Programmiersprache PYTHON kann ebenfalls mit einer XML-Datei interagieren.
Die Nutzung des Formats lasst die Einbindung verschiedenster Software-Tools zu und verhindert die Fest-
legung auf eine notwendige Software-Umgebung, die ggf. hohe Lizenzkosten verursacht (Centerline De-
sign, DLR und HAW Hamburg, 2023a).

Die verwendete XML-Datei ist gegliedert in Hierarchieebenen, die der modularen Struktur des Flugzeugs-
modells entsprechen. Der derzeitige Stand zum Abschluss der Anfertigung der vorliegenden Arbeit sieht
die Abbildung dieser Strukturen in der Datei vor. In Abbildung 4.3 ist der Aufbau der beim Modellieren
und Simulieren des FC-Systemmodells genutzten XML-Datei gezeigt. Jede untersuchte Variante bekommt
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Versionsnummer und Variantenname —— <AGATE version="1.0">
<aircraft>
<requirements> -
</requirements>
<parameters>---
</parameters>
<cabin> -
</cabin>
<powersystem>
<requirements> -
</requirements>
<parameters> ---
</parameters>
<components>
<component> ---
</component>
</components>
</powersystem>
<cargobay> -
</cargobay>
_ </aircraft>
</AGATE>

v

Anforderungen

v

Modulibergreifende Parameter

Modul Kabine

v

v

Modul Leistungserzeugung

v

Spezielle Anforderungen des Moduls

v

Modulspezifische Parameter

v

Komponenten des Moduls

Abbildung 4.3: Allgemeiner Aufbau der XML-Datei, welche als Schnittstelle zwischen einzelnen MCSE-Modellen und anderen
Software-Umgebungen genutzt wird

(Centerline Design, DLR und HAW Hamburg, 2023a)

einen eindeutigen Namen und Versionsnummer zugeordnet, die sich auf die Anzahl der Aktualisierungen
der XML-Datei bezieht. Im Fall der iterativen Auslegung bestimmter Systemkomponenten wird bei jedem
Iterationsdurchlauf die XML-Datei einer Variante neu befiillt und eine aufsteigende Versionsnummer ab-
gespeichert. Wichtige Anforderungen wie Top-Level-Requirements und modulibergreifende Parameter
folgen direkt nach dem Header der XML (aicraft). AnschlieRend folgen die Module des zweite Systemsle-
vels mit cabin, powersystems und cargobay. Jedes Modul besitzt eigene relevante Anforderungen und
Parameter, die die Gbrigen Module nicht betreffen. Alle Komponenten der Module folgen diesen spezifi-
schen KenngréRen. Ganze Module des dritten Systemlevels, wie das Brennstoffzellensystem oder das Sys-
tem zur Speicherung des Wasserstoffs, und einzelne Komponenten, wie Passagiersitze und Lavatories des
Kabinenmoduls, werden unter dem Reiter components des jeweiligen Moduls des zweiten Systemlevels
gespeichert (Centerline Design, DLR und HAW Hamburg, 2023a).

Das Brennstoffzellensystem wird unter components des Reiters powersystems gefiihrt. Jeder Kompo-
nente werden bestimmte Parameter standardgemal zugeordnet. Darunter fallen der Name, der Typ, die
Masse, die Abmalie, die Position in Relation zum globalen Koordinatensystem (Ursprung 2.54 m vor Flug-
zeugnase) und die Lage des Schwerpunkts im lokalen Koordinatensystem aufgespannt durch die Boundary
Box, die durch die Dimensionen der Komponente vorgegeben wird (Centerline Design, DLR und HAW
Hamburg, 2023b). Neben diesen Standardparametern enthilt die Komponente der Brennstoffzelle alle
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Parameter, die aus der Vorgabe der Flugmission resultieren. Fiir die Ausfiihrung des nachfolgenden Simu-
link-Modells werden Eingangswerte bendtigt, die Bezeichnungen dieser Parameter mit Bedeutung, Ein-
heit und Standardwert sind in Tabelle 4.1 aufgezeigt. Flr die wichtigen Kennwerte der Flugmission, die
Leistung, Geschwindigkeit und Dauer der Flugphasen, sind keine Standardwerte vorgegeben. Diese erge-
ben sich fir jede Analyse aus der Flugmission.

Parametername Parameter Einheit Standardwert
startingaltitude Hohe Startflugplatz Meter Om
landingaltitude Hoéhe Landeflugplatz Meter Om
Maxaltitude Maximale Flughthe Meter 12000m
startingtemperature Temperatur Startflugplatz Kelvin 288.15K
landingtemperature Temperatur Landeflugplatz Kelvin 288.15K
startingpressure Druck Startflugplatz Pascal 1013hpa
landingpressure Druck Landeflugplatz Pascal 1013hpa
takeoffhumidity Durchschnittsfeuchtigkeit wahrend TakeOff - 0%
takeoffpower Durchschnittsleitung wahrend TakeOff Watt -
takeoffmachnumber Durchschnittsgeschwindigkeit wahrend Meter/Se- -
TakeOff kunde
takeofftime Dauer Steigflug Minuten -
climbhumidity Durchschnittsfeuchtigkeit wahrend Steigflug - 0%
climbpower Durchschnittsleitung wahrend Steigflug Watt -
climbvelocity Durchschnittsgeschwindigkeit wahrend Meter/Se- -
Steigflug kunde
climbtime Dauer Steigflug Minuten -
cruisehumidity Durchschnittsfeuchtigkeit wahrend Reise- - 0%
flug
cruisepower Durchschnittsleitung wahrend Reiseflug Watt -
cruisemachnumber Durchschnittsgeschwindigkeit wahrend Rei- Meter/Se- -
seflug kunde
cruisetime Dauer Reiseflug Minuten -
approachhumidity Durchschnittsfeuchtigkeit wahrend Landan- - 0%
flug
approachpower Durchschnittsleitung wahrend Landeanflug Watt -
approachmachnumber Durchschnittsgeschwindigkeit wahrend Meter/Se- -
Landanflug kunde
approachtime Dauer Landeanflug Minuten -
etacompisentrop Isentroper Verdichtungswirkungsgrad - 0.9
pt3 Totaldruck am Verdichterauslass Pascal 200000Pa
temperaturefc Betriebstemperatur Brennstoffzelle Kelvin 353.15K
humidityfc Angestrebte Feuchte der Reaktanten - 0.8
pressureh?2 Druck Wasserstoff Pa 200000Pa

Tabelle 4.1: Spezifische Parameter des Brennstoffzellensystems einer Komponente zur Ausfiihrung des MATLAB/SIMULINK-Mo-
dells, in der XML-Datei gespeichert als component

Die Befiillung einer Version einer Variante der XML-Datei wird wie zuvor beschrieben durch Aktivitatsdi-
agramme der MCSE-Modelle realisiert Bei Berechnungen auBerhalb des MCSE erfolgt dies ggf. bereits in
der verwendeten Software. Vorgesehen ist die Entwicklung einer GUI (Graphical User Interface), die die
Auslegung und Berechnung tber den MCSE automatisch startet. Standardwerte fiir verschiedene Kompo-
nenten sind in Zukunft in der GUI angegeben und kénnen abgeédndert werden. Definierende Parameter
einer Variante sind davon ausgenommen. Insbesondere die Flugmission, die u. a. die Dauer der einzelnen
Flugphasen bestimmt, ist entscheidend fiir die Auslegung der verschiedenen Flugzeugsysteme und
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Module. Diese Parameter miissen zwangslaufig vor Start der Analyse einer Flugzeugkonfiguration gege-
ben sein.

Zum Zeitpunkt der Erstellung dieser Arbeit ist eine GUI nicht aufgebaut. Die Parameter sind nach Kapi-
tel 4.1 in MCSE-Aktivitatsdiagrammen angegeben, werden in die XML-Datei geschrieben und gespeichert.
Sind mehrere Brennstoffzellensysteme nach der Auslegung vorgesehen, wird der Block des Typs FuelCell
mit allen spezifischen Parametern kopiert und erneut in die XML-Datei eingefiigt.

Die Ergebnisse der Berechnung des Brennstoffzellensystems in MATLAB/SIMULINK werden fir die Ausle-
gung anderer Module der Flugzeugvariante benétigt und sind daher in der XML-Datei zu speichern. Diese
Parameter sind ebenfalls spezifisch fiir die Komponente FuelCell, werden neu erstellt und der Kompo-
nente angehadngt. Die Bezeichnung der Parameter ist in Tabelle 4.2 aufgezeigt. Diese Routine kann durch
eine Aktivitat im MCSE mit Weitergabe der in MATLAB erstellten Variablen im Workspace durch die Ein-
bindung der Software in die MCSE-Umgebung erfolgen. Alternativ wird die XML-Datei direkt in der MAT-
LAB-Umgebung befiillt.

Parametername Parameter Einheit
availablepowerfuelcell Verfligbare Leistung des Brennstoffzellen- Watt [W]
systems
systemmassfc Masse des Brennstoffzellensystems Kilogramm [kg]
volumeh2 Notwendiges Wasserstoffvolumen Liter [I] bzw. Kubikmeter [m3]

Tabelle 4.2: Spezifische Parameter des Brennstoffzellensystems

4.3 Berechnungsroutine des Systemmodells

Die Berechnungsroutine des Systemmodells ist abhangig von der Initialisierung des MATLAB-Modells. In
Kapitel 4.1 wurde bereits die Moglichkeit des Aufrufens einer MATLAB-Engine im MCSE erwahnt. Als Al-
ternative erfolgt der Start Gber ein Python-Skript. Diese Methode wird im Kooperationsprojekt MIWa fir
verschiedene Operationen genutzt, bspw. fir die Optimierung des Kryowasserstofftankmodells oder den
automatisierten Ablauf des gesamten Modells tGber eine GUI.

Je nach Methode verandert sich der Lesevorgang der XML-Datei. Falls die Routine Uiber eine Aktivitat im
MCSE gestartet wird, werden einige Parameter aus Tabelle 4.1 direkt tiber Inputs in die Aktivitat (iberge-
ben. Durch die Implementierung des MATLAB-Engines im MCSE sind diese Parameter im Folgenden als
Variablen im Workspace der MATLAB-Funktion zwischengespeichert. Erfolgt der Start iber ein externes
Python-Skript missen alle genutzten Parameter aus der XML-Datei ausgelesen werden. Im Anschluss lauft
die Routine identisch ab. Die Reihenfolge ist in Abbildung 4.4 gezeigt. Die verarbeiteten Parameter der
Eingabe werden in die entsprechenden Blocke im SIMULINK-Modell geschrieben und die Einstellungen
der Simulation angepasst. Notwendige Informationen fir den Betrieb des Systems werden berechnet wie
die nétige Luft und Sauerstoffmassenstrome. Im Anschluss wird die Simulation gestartet und die einzelnen
Submodelle erfiillt. Die einzelnen Modelle werden in Kapitel 4.4 genauer beschrieben. Die Hauptfunktion
wird zur Vollstandigkeit im Folgenden genannt.
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Abbildung 4.4: Berechnungsroutine des Brennstoffzellensystemmodels mit Initialisierung und Optimierung mit der XML-Datei als
Datengrundlage
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Die Simulation des SIMULINK-Modells startet mit der kontinuierlichen Weitergabe der sich verandernden
Umgebungsbedingungen an die modellierten Komponenten. AnschlieBend werden lber das Diffusor-, das
Verdichter- und das Befeuchter/Warmetauscher-Modell die Zustandseigenschaften der den Brennstoff-
zellenstacks zugefiihrten Fluiden Luft und Wasserstoff berechnet. Der Brennstoffzellenstack wird tber
einen in SIMULINK vorgefertigten Block simuliert. Verschiedene Blocke stehen zur Auswabhl. Die fiir diese
Arbeit getroffene Wahl wird im weiteren Verlauf erldutert. Die Ausgabe des Brennstoffzellenmodells um-
fasst die Spannung und die Stromstarke, die bei der Reaktion generiert werden. Aus diesen beiden GrofSen
lasst sich die Leistung des Stacks berechnen. Diese wird mit der notigen Systemleistung abgeglichen. Im
ersten Durchlauf der Simulation ist eine Abweichung zwischen nétiger und vorhandener Leistung zu er-
warten. Daher wird eine Optimierung des SIMULINK-Modells durchgefiihrt. Diese basiert auf einer erstell-
ten Datenbank und wird in Kapitel 5 erldutert. Die Optimierung resultiert in notwendigen Massenstromen
und der notwendigen Anzahl an Brennstoffzellenstacks, die die Komponentenanzahl des Systemmodells
bestimmen. In einer abschlieRenden MATLAB-Funktion werden mittels verschiedener Annahmen zur
Komponentenmasse die Auswirkungen einer Nutzung des Systems in einem Flugzeug abgeschatzt. Ab-
schlieBend werden die Ergebnisse in die XML-Datei zuriickgespielt bzw. bei direkter Interaktion mit dem
MBSE-Modell im MCSE die Variablen im Workspace der MATLAB-Umgebung an die Aktivitat der MCSE-
Umgebung Gbergeben und abgespeichert.

4.4 MATLAB/SIMULINK-Modell

Das in MATLAB und SIMULINK/SIMSCAPE (Version R2023a) aufgebaute Modell besteht aus einer Kombi-
nation aus in MATLAB ausgeflihrten Funktionen und Modellen bzw. Untermodellen (Submodel), die an-
hand verschiedener Blocke zeitbasierte Simulationen durchfiihren. Die Aufbereitung der Eingangsdaten
einer XML-Datei erfolgt durch eine MATLAB-Funktion, welche Anpassungen an dem Ubergeordneten Sl-
MULINK-Modell vornimmt. Eine Optimierung findet zwischen definierten Parametern eine Losung fiir ge-
forderte Leistungswerte, in MATLAB bestimmt eine abschlieBende Funktion die GréRe und Anzahl der
einzelnen Systemkomponenten, verarbeitet die in dem SIMULINK-Modell berechneten Ergebnisse und
speichert diese in einer fir das CAMEO-Modell nutzbaren Form in der XML-Datei ab.

Im Folgenden werden die Funktionen bzw. Submodelle der einzelnen Komponenten des Systems be-
schrieben und der Ablauf der Berechnungen erldutert. Abbildungen der in SIMULINK genutzten Blocke
und der Aufbau der Modelle sind beigefiigt.

Systeminput

Die Startparameter des Systems werden liber die angesprochene XML-Datei eingefiigt oder Uber eine
Activity in der Execution des MCSE-Modells an die Funktion weitergegeben. Grundlegende Parameter sind
die Hohe des Start- und Landplatzes des Flugzeugs, die Umgebungsbedingungen dieser Orte und die
Dauer der jeweiligen Flugphasen. Als relevante Flugphasen sind der Start (Take-Off), der Steigflug (Climb),
der Reiseflug (Cruise) und der Sinkflug inklusive Landeanflug (Approach) definiert. Die Implementierung
von Standardwerten, entnommen aus (Braunling, 2015) und (Anderson, 2007), erlaubt die Erstellung von
Temperatur-, Druck- und Dichteverlaufen fir die gesamten Flugdauer. Abweichungen der Umgebungsbe-
dingungen von den Standardwerten am Start- und Zielflugplatz werden beriicksichtigt und in die jeweili-
gen Verlaufe eingefiigt.

Weitere notwendige Profile der Systemeigenschaften sind die Luftfeuchte, die Fluggeschwindigkeit und
die notwendige Leistung des Flugzeugs. Diese Werte werden als konstant in den einzelnen Flugphasen
angesehen. Durchschnittswerte sind fiir die Fluggeschwindigkeit und die Flugzeugleistung aus der Missi-
onsanalyse extrahiert, die einstromende Umgebungsluft wird in der Regel als trocken angesehen (Braun-
ling, 2015).
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Der Ablauf der Funktion function_XMLread findet in MATLAB statt und konzentriert sich auf die Verarbei-
tung der zuvor genannten Parameter aus der XML-Datei. Zunachst werden hohenabhangige Profile er-
stellt, die im Falle der Umgebungstemperatur, -dichte und des Umgebungsdrucks mittels eines Kurvenfits
angenahert sind. Der genutzte Kurvenfit basiert auf einem Polynom dritten Grades. Die notwendige Flug-
zeugleistung, die Luftfeuchte und Fluggeschwindigkeit sind in den einzelnen Flugphasen konstant und
werden zu unstetigen Funktionen zusammengesetzt. Die verschiedenen Parameterprofile sind hohenab-
hangig. Fir eine zeitliche Abhangigkeit wird zunachst mittels der Dauer und der maximalen Hohe der ein-
zelnen Flugphasen die Steigrate der Phasen berechnet. Die Steigrate ermoglicht die Berechnung des Ho-
henprofils der Flugphasen, welche man als Argument in die gefitteten Funktionen fiir Temperatur, Dichte
und Druck einsetzen kann.

Die Ausgabe dieser Funktion besteht aus in der MATLAB-Umgebung genutzten Arrays, die die Werte der
verschiedenen Parameter der Flugphasen von Start bis Landung enthilt. Ein beispielhafter Plot der be-
schriebenen Parameter Uber den Verlauf der Flugzeit ist in Abbildung 4.5 dargestellt. Die zeitweise als
konstant angenommenen Parameter wie Flugzeugleistung (links oben) oder Fluggeschwindigkeit (rechts
oben) sind durch Spriinge der Graphen am Ubergang der Flugphasen identifizierbar. Die Temperaturan-
derung (rechts unten) erfolgt linear bis 11km Hohe, Ausnahmen treten bei abweichenden Temperaturen
an Start- und Landeplatz auf. An den Flugphaseniibergdangen dndert sich aufgrund der unterschiedlichen
Steigraten die Steigung des Temperatur-und Druckprofils (links unten). Stetigkeitsspriinge sind in diesen
Graphen nicht vorhanden.

Neben den Profilen der Umgebungsbedingungen und den Leistungsanforderungen an das Brennstoffzel-
lensystem werden in der Funktion gewlinschte und zuvor in der Variantenbildung festgelegte Parameter
des Systems aus der XML-Datei ausgelesen. Dazu zdhlen u. a. der isentrope Verdichterwirkungsgrad, der
mechanische Wirkungsgrad des Verdichters, die gewlinschte Betriebstemperatur und der gewiinschte
Druck der Luft und des Wasserstoffs am Brennstoffzelleneinlass sowie die gewiinschte Feuchte der Fluide
am Einlass.

Massenstromberechnung

Die Ausgabe des gesamten Brennstoffzellensystems ist ein Leistungsprofil. Um das in SIMSCAPE vorhan-
dene Brennstoffzellen-Modell nutzen zu kénnen, ist eine Angabe des Massenstroms der Reaktanden Sau-
erstoff und Wasserstoff notwendig, Sauerstoff dabei als Bestandteil einstromender Luft. Mittels Glei-
chung (2.21) ist eine Abschatzung der notigen Leistung zur Erreichung der geforderten Brennstoffzellen-
leistung notwendig. Als Zellspannung wird der in (Larmine, Dicks und Larminie, 2009) genutzte Wert
(Vec = 0.65) verwendet.

Der Ablauf der Funktion functionMassflowApproximation in MATLAB sieht zunachst eine Annahme der
jeweiligen stochiometrischen Verhiltnisse vor. Fiir Wasserstoff ist dieses grofer eins, bei Luft ist mindes-
tens ein Verhaltnis groBer zwei einzustellen. Angesprochene Konzentrationsverluste und Verluste durch
Wanderung von Wasserstoffmolekilen und Elektronen durch die Membran werden dadurch ausgegli-
chen. Die Berechnung der nétigen Massenstréme erfolgt in der Funktion wird abgeschlossen mit der Aus-
gabe der Massenstrome fiir alle Zeitpunkte der Flugmission.

Zuweisung und Start des SIMULINK-Modells

Die Zuweisung der im function XMlLread eingelesenen Parameter erfolgt in einer MATLAB-Datei, die den
Startpunkt der Simulation darstellt. In der Funktion startmatlabmodel wird die Eingabe fiir die Simulation
mittels des Befehls function_XMLread generiert und die erstellten Variablen Blécken im SIMULINK-Modell
zugeordnet. Die Massenstromberechnung wird ebenfalls ausgefiihrt, die notige Flugzeugleistung ist der
erforderliche Input. In diesem Modell werden die hdhenabhangigen Parameter wie die Umgebungsbedin-
gungen mittels zeitbasierter Lock-Up-Tables implementiert. Die Vektoren dieser Blocke werden mit in
Strings umgewandelte Arrays der jeweiligen Parameter und der Flugzeit ersetzt. Dies betrifft die Lock-Up-
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Abbildung 4.5: Profile der Umgebungsbedingungen und der nétigen Flugzeugleitung fiir eine exemplarische Flugmission entnom-
men aus der XML-Schnittstelle mittels MATLAB aufbereitet

Tables fiir die Umgebungstemperatur, den Umgebungsdruck, die Luftfeuchte der Umgebung, die notige
Flugzeugleistung, die Fluggeschwindigkeit und die berechneten Massenstrome. Einstellbare Systempara-
meter, wie die gewlinschte Brennstoffzellentemperatur. sind im SIMULINK-Modell iiber einen Constant-
Block als Konstanten eingefligt. Die Werte (Value) dieser Blocke werden ebenfalls angepasst, basierend
auf den aus der XML-Datei ausgelesenen Parametern (siehe Systemlnput). Die Simulationszeit des Mo-
dells wird an die Flugzeit in Minuten angepasst und das Modell gestartet. Die Konfiguration der Simulation
ist in Abbildung A 3 dargestellt. Durch die Definition der ganzen Minuten als Schritte in der Simulation ist
die SchrittgroRRe auf eins festgelegt.

AmbientOverTimeSubsystem

Der erste aktive Block im SIMULINK-Modell beinhaltet die Look-Up-Tables fir die mit der Flugzeit veran-
derlichen Umgebungs- und Betriebsparameter. Ein Look-Up-Table-Block (1D) hat einen Input, der eine
lineare oder geglattete Interpolation einer Datengrundlage anst6Rt. Diese Datengrundlagen sind zum ei-
nen der zeitliche Verlauf in Minuten und der jeweilige verdnderliche Parameter. Die aktuelle Flugzeit wird
Uber eine Rampe mit einer Steigung von einer Minute pro Simulationsschritt in das System eingegeben
und den Look-Up-Tables zugewiesen. Ein PS Saturation-Block begrenzt die maximale Ausgabe der Rampe
auf das Ende des Fluges bzw. die maximale Flugdauer. Zugewiesen wird diese in der zuvor beschriebenen
Funktion, die Steigung der Rampe bleibt unverandert. Pro Simulationsschritt schreitet die Flugzeit weiter
voran und wird an die Look-Up-Tables weitergegeben. Nach der Interpolation leiten die Blocke das Ergeb-
nis an Outports weiter an das Hauptmodell. Der Aufbau des Modells in SIMULINK ist in Abbildung A 1
gezeigt.

Diffusormodell
Das Diffusormodell ist in SIMULINK tiber einen Matlab-Funktion-Block integriert. Die hinterlegte Funktion
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functioninlet_simulink wird in MATLAB ausgefiihrt, dazu wird diese als externe Funktion mittels
coder.extrinsic deklariert. Der Lufteinlass des Systems ist dem eines Triebwerkkreisprozesses nachemp-
funden und beachtet den Totaldruckverlust durch Reibeffekte und den Staueffekt durch die Aufweitung
des Querschnitts. Die in Kapitel 2.3.1 vorgestellten Gleichungen werden zur Berechnung des Zustandes
der einstromenden Luft genutzt. Fir die Abbildung der Zustandsdanderung im Einlauf bzw. Diffusor bietet
sich die MATLAB-Umgebung an. Speziell die Iterationen zur Bestimmung der spezifischen Warmekapazitat
und der statischen Temperatur verdeutlichen die Vorteile der Berechnung in der MATLAB-Umgebung,
welche lbersichtlicher und mit deutlich reduziertem Aufwand umgesetzt werden kénnen.

Der Ablauf der Funktion sieht zunachst die Berechnung des Sattigungsdrucks von Wasser bei herrschender
Umgebungstemperatur vor. Dazu werden als EingangsgroRen die Umgebungsbedingungen, genauer die
Temperatur, der Druck, die Fluggeschwindigkeit, die Dichte und die relative Feuchte, in die Funktion ein-
gelesen. Der Sattigungsdruck wird in einer separaten Funktion ermittelt; diese ist ebenfalls als extern de-
klariert.

Die Funktion zur Bestimmung des Sattigungsdrucks functionSaturationPressure bendtigt als Eingabe die
Temperatur des Fluids. Hinterlegt in der Funktion sind die Sattigungsdriicke fiir einen Temperaturbereich
vonT = 273.15...573.15 K. Eine lineare Interpolation ermittelt auf Basis der Eingangstemperatur den
Sattigungsdruck des Wassers und gibt diesen aus. Flir Temperaturen unter 0°C wird ein gemittelter Wert
als Sattigungsdruck verwendet (Heintz, 2017).

AnschlieBend wird mit Kenntnis des Sattigungsdrucks die Wasserbeladung berechnet. Falls die relative
Feuchte null betragt, ist die einstromende Luft trocken und befindet sich kein Wasser in der Luft. Die
Wasserbeladung an dieser Stelle gilt bis zum Befeuchter fir die einstromende Luft, da weder im Diffusor
noch im Verdichter Wasser in die Stromung injiziert wird. Mit der Wasserbeladung lassen sich die Gas-
konstante R und die spezifische Warmekapazitat ¢, , bestimmen, ebenfalls (iber externe Funktionen.

Die Gaskonstante von Luft und Wasserstoff wird mit der Funktion calculateGasconstant respektive calcu-
lateGasconstantHydrogen berechnet. In beiden Funktionen ist die Gaszusammensetzung in Masseantei-
len samt der molaren Masse der Komponenten hinterlegt. Die hinterlegten Werte sind in Tabelle 2.1 an-
gegeben. Mit Kenntnis der Wasserbeladung, die ebenfalls eine Angabe in Masseanteilen ist, wird die mo-
lare Masse des Gemisches bestimmt nach Gleichung (2.29). Die universelle Gaskonstante wird anschlie-
Rend durch die ermittelte molare Masse dividiert und als Ergebnis die Gaskonstante bei beliebiger Was-
serbeladung ausgegeben.

Die Berechnung der spezifischen Warmekapazitat eines Fluids fiir das Berechnungsmodell in MATLAB ist
in drei Funktionen aufgeteilt. Luft, Wasserstoff und gasférmiges Wasser besitzen eine mit der Temperatur
veranderliche Warmekapazitat. Als Eingabe sind zwei Temperaturen und im Falle von Wasserstoff und
Luft die Wasserbeladung notwendig. Hinterlegt ist jeweils ein Datensatz an Werten der spezifischen War-
mekapazitat fir den Temperaturbereich T = 100...1000 K. Fir beide Eingangstemperaturen wird
durch lineare Interpolation eine spezifische Warmekapazitat ermittelt und der Mittelwert aus beiden Er-
gebnissen gebildet. Falls Wasser in der Luft oder dem Wasserstoff enthalten ist, wird fiir beide Tempera-
turen die spezifische Warmekapazitat des gasformigen Wassers bestimmt und anteilig addiert zu der des
Ubrigen Fluids. Die Summe wird anschlieBend durch die Luftmasse samt Wassermasse geteilt. Fiir gasfor-
miges Wasser fallt dieser Schritt weg und der Mittelwert wird nach Bestimmung der beiden spezifischen
Warmekapazitaten ausgegeben.

Die Funktion zur Berechnung der spezifischen Warmekapazitat benétigt zwei Temperaturen. Diese kon-
nen aufgrund der Mittelwertbildung identisch sein. Fiir den Zustand vor dem Diffusoreintritt wird die Um-
gebungstemperatur verwendet. Mit der Gaskonstante und der Warmekapazitat wird nach Glei-
chung (2.26) der Isentropenexponent k, gebildet und mit der aus der Geschwindigkeit, Temperatur,
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Gaskonstante und Dichte berechneten Machzahl die Totaltemperatur Ty, ermittelt (Gleichungen (2.22)
und (2.23)). Aufgrund der beschriebenen Temperaturabhangigkeit der Warmekapazitat muss die ange-
sprochene lteration zur Bestimmung der Totaltemperatur verwendet werden. Fir das Diffusormodell
muss das Quadrat der Differenz der berechneten Totaltemperatur und der des vorherigen Iterations-
schritts (th - th'x) < 1079 sein. Der Totaldruck p,, wird berechnet und der Totaldruckverlust des
Diffusors mit 7; = 0.9 angenommen. Diese Annahme ist (Braunling, 2015) entnommen und erlaubt die
Bestimmung des Totaldrucks p;» kurz vor dem Eintritt der Strémung in den Verdichter. Die Zustandsan-
derung findet adiabat statt, diese Annahme ist ebenfalls (Braunling, 2015) und (Boyce, 1999) entnommen.
Diese Annahme bedeutet, dass kein Warmefluss tber die Systemgrenze des Diffusors stattfindet und die
Totaltemperatur am Einlass und Auslass des Verdichters identisch ist. Die Temperaturerhéhung durch
Reibungseffekte bzw. Dissipation wird vernachlassigt.

Vor dem Verdichter wird die Machzahl fiir die Modellierung unabhangig von den Umgebungsbedingungen
und dem Systemzustand auf Ma, = 0.3 festgelegt. Diese Annahme ist Giblich und von (Brdunling, 2015),
(Boyce, 1999) und (Otis, 1997) zur Synthese des Kreisprozesses eines Triebwerks angewendet. Die Mach-
zahl erlaubt wie zuvor die Berechnung der statischen Temperatur, erneut muss die Iteration aufgrund der
in Gleichung (2.22)(2.32) genutzten spezifischen Warmkapazitdt angewandt werden. Die geforderte ma-
ximale Differenz zwischen den Ergebnissen der Iterationsschritte bleibt identisch. Der statische Druck vor
dem Verdichter wird zur Vollstandigkeit halber ebenfalls berechnet und abschlieend die axiale Stro-
mungsgeschwindigkeit bestimmt (Gleichung (2.23)). Diese axiale Strémungsgeschwindigkeit gilt bis zum
Einlauf in die Brennstoffzellenstacks und ist auch Gber den Verdichterverlauf konstant (Braunling, 2015).
Dies betrifft nur die axiale Stromungskomponente. Vertikale und Stromungskomponenten in Umfangs-
richtung verandern sich im Verdichter. Dies hat allerdings auf die in dieser Arbeit angestellte Simulation
keinen Einfluss und wird nicht bericksichtigt.

Die Ausgabe der Funktion bzw. des Blocks im SIMULINK-Modell umfasst die Axialgeschwindigkeit, die To-
taltemperatur, statische Temperatur, statischer und Totaldruck und die Wasserbeladung vor dem Eintritt
in den Verdichter.

Verdichtermodell

Der grundlegende Aufbau des Submodells ist ahnlich dem Diffusormodell. Ein Matlab-Function-Block ent-
hélt die als extern deklarierte Funktion functionCompressor_simulink. Die Zustandsbedingungen und die
axiale Stromungsgeschwindigkeit werden dem Block zugeteilt und an die Funktion Gibergeben, zusatzlich
sind der isentrope Verdichterwirkungsgrad und der gewiinschte Betriebsdruck der Brennstoffzelle als To-
taldruck als Eingabe notwendig. Je nach Umgebungsbedingungen andert sich durch den gewtinschten To-
taldruck das Verdichterdruckverhaltnis .. Eine tiefergreifende Analyse des Verdichtersystems mit Imple-
mentation eines Kennfeldes, der Betrachtung des Betriebspunkts und der moglichen Veranderung des
isentropen Wirkungsgrades wird aufgrund der Unkenntnis liber die Dimensionen und Art des Verdichters
nicht durchgefihrt.

Mit dem Druckverhaltnis wird mit Gleichung (2.31)die Totaltemperatur T3 berechnet. Da in der Gleichung
die spezifische Warmekapazitdt genutzt wird, muss erneut die zuvor im Diffusor verwendete Iteration
genutzt werden, das Konvergenz-Kriterium bleibt identisch. Durch die konstante axiale Stromungsge-
schwindigkeit werden die statischen GroRen der Temperatur Tsund des Drucks p; berechnet (Glei-
chung (2.32)). Erneut wird die statische Temperatur durch die Iteration mit anzupassender spezifischer
Warmekapazitat bestimmt. AbschlieBend wird die nétige Arbeit des Verdichters fiir die abschlieRende
Leistungsbilanz berechnet. Analog des Diffusormodells werden die externen Funktionen zur Bestimmung
der spezifischen Warmekapazitat und der Gaskonstante genutzt. Die Wasserbeladung dndert sich im Ver-
gleich zum Diffusor nicht. Ausgabe des Matlab-Function-Blocks ist der statische Druck und der Totaldruck,
die statische und Totaltemperatur und die spezifische Arbeit des Verdichters.



Modellierung 43

Befeuchtermodell

Der Befeuchter sorgt fiir die gewiinschte Temperatur und fiir den Betrieb der Brennstoffzelle notwendi-
gen Wassergehalt in der zustromenden Luft und dem Wasserstoff. Gleichzeitig ist ein Warmetauscher
zum Erreichen der Betriebstemperatur der Brennstoffzelle vorgesehen. Der Matlab-Function-Block ruft
die Funktion functionhumidifier_simulink auf, die ebenfalls mittels coder.extrinsic als externe Funktion
deklariert ist. EingangsgroéRen sind die ZustandsgroRen von Wasserstoff und Sauerstoff (Druck und Tem-
peratur), die Massenstrome, die Wasserbeladung beim Verlassen des Verdichters und die gewlinschten
Betriebsparameter der Brennstoffzelle (Temperatur, relative Feuchte).

Zunachst wird mittels der Betriebstemperatur der Sattigungsdruck mit der Funktion functionSaturation-
Pressure bestimmt. Anschliefend wird der Zustand vor der Befeuchtung betrachtet und die spezifische
Warmekapazitat von Luft, Wasser und Wasserstoff mittels der im Diffusormodell beschriebenen Funktio-
nen zur Bestimmung der Warmekapazitdten ermittelt. Eingabe fiir die Medien Luft und Wasserstoff sind
zwei Temperaturen und die Wasserbeladung, die Funktion zur Bestimmung der spezifischen Warmekapa-
zitat von Wasser bendtigt lediglich zwei Temperaturen. Bei diesem Simulationsschritt liegt kein Zustands-
wechsel und nur eine Temperatur vor. Diese wird zweimal an die Funktionen tGbergeben. Durch die Mit-
telwertbildung zweier identischer spezifischer Warmekapazitaten erfolgt dennoch die korrekte Ausgabe.
Mit der spezifischen Warmekapazitat werden die spezifischen Enthalpien nach Gleichung (2.41) be-
stimmt. Der vorkonditionierte Wasserstoff besitzt dabei bereits die Betriebstemperatur der Brennstoff-
zelle und ist trocken (xH2 = 0). Der Tripelpunkt wird auf Tr,, = 273.16 K festgelegt. Die spezifische Ent-
halpie des Luftmassenstroms nutzt die AusgangsgroRRen des Verdichtermodells, genauer die Wasserbela-
dung x3 und die Temperatur T;.

Die Wasserbeladung nach der Befeuchtung richtet sich nach der gewiinschten und in der XML-Datei an-
gegeben Feuchte fiir den Betrieb der Brennstoffzelle. Mit Kenntnis des Sattigungsdrucks von Wasser bei
der Zieltemperatur, der Feuchte und des Drucks des Fluids kann nach Gleichung (2.37) die Wasserbela-
dung berechnet werden. Fir Luft und Wasserstoff stellen sich unterschiedliche Vorfaktoren ein (Luft:
0.622, Wasserstoff: 8.937). Um nach dem Zustandswechsel die spezifische Enthalpie zu ermitteln, werden
die veranderten spezifischen Warmekapazitdaten analog zum bereits dargelegten Vorgehen bestimmt. An-
schlieRend werden die spezifischen Enthalpien berechnet. Das hinzugefligte Wasser hat im flissigen eine
vom gasférmigen Zustand abweichende Enthalpie. Die spezifische Enthalpie von fliissigem Wasser ist kon-
stant (¢ = 4191 J/(kg K)). Fir den Zustandswechsel wird der nétige Warmestrom fiir die Befeuch-
tung von Luft und Wasserstoff nach Gleichung (2.42) bestimmt. Die dafiir nétigen Massenstrome werden
ebenfalls zur Bestimmung des notigen Wassermassenstroms eingesetzt. Dieser ergibt sich aus der Diffe-
renz der Wasserbeladung beider Zustande.

4.4.1 Modellierung des Brennstoffzellenstacks

Fir die Modellierung des Brennstoffzellenstacks stellt die Toolbox SIMULINK/SIMSCAPE verschiedene BI6-
cke zur Abbildung des Systemverhaltens einer Brennstoffzelle zur Verfligung. In (MathWorks, 2022) be-
schreibt der Entwickler die Integration der verschiedenen Systemkomponenten in ein komplexes Brenn-
stoffzellenmodell. Dieses Modell ist in Abbildung 4.6 auf der rechten Seite der Darstellung zu sehen. All-
gemein stellt diese Abbildung die Zunahme der Rechenzeit bei Verwendung verschiedener Brennstoffzel-
lenbldcke und die Implementationslevel physikalischer und chemischer Zusammenhange, bspw. der Gas-
dynamik dar (MathWorks, 2022).
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Abbildung 4.6:: Darstellung der Rechenzeit eines Modells mit zunehmender Modellkomplexitdit mit verschiedenen
Brennstoffzellenblocken (MathWorks, 2022)

Das detaillierteste Modell bildet alle in der in dieser Arbeit aufgebauten Modellierung genutzten Module
ab und erweitert das Modell um die Abbildung der Elektroden, dem Polymer und einem Kihlsystem
(MathWorks, 2022). Die Modellierungskomplexitat ist auseichend fiir die Nachbildung eines physischen
Systems mit Kenntnis der Geometrie-Parameter. Fiir die Anwendung im Rahmen dieser Arbeit ist dieses
Modell zu komplex. Fehlende Kenntnisse tiber den genauen Aufbau der Brennstoffzelle, bspw. der Elekt-
rodenflache, und der weiteren Systemmodule inklusive des Kiihlsystems, welches in dieser Arbeit auf-
grund der Komplexitat bewusst ausgeklammert ist, lassen die Nutzung dieses Blocks als nicht sinnvoll er-
scheinen. Als Vergleichsmodell in der Standardkonfiguration kann das Modell trotzdem dienen. Als Input
ist ein Lastprofil vorgesehen, dieses kann durch die Leistungsanforderungen des Flugzeugs ausgetauscht
werden. Dabei konnen die Zustandsbedingungen der Sauerstoff- und Wasserstoffquellen manipuliert
werden, um die Temperatur und Druckabnahme mit zunehmender Flugh6he nachzustellen.

Neben dem detaillierten Brennstoffzellensystem bietet MathWorks einen Basisblock mit den Grundglei-
chungen der chemischen Reaktion zwischen Sauerstoff und Wasserstoff mit Nominalwerten (MathWorks,
2023a).In Abbildung 4.6 ist dieser Block auf der linken Seite dargestellt. Als Ausgabe bietet dieser Block
elektrische Ausgange, die in einem Beispielmodell mit einem externen Widerstand verknipft sind und
einem Leistungssensor, der die Stromstarke und die Spannung des Brennstoffzellenblocks misst und durch
eine Multiplikation die Leistung berechnet. Grundlage fir diesen Block sind Gleichungen aus (Larmine,
Dicks und Larminie, 2009), (Do et al., 2020) und (Motapan, Tremblay und Dessaint, 2009). Der Basisblock
in der einfachen Konfiguration lasst keine Beeinflussung des Drucks der Reaktanden, der Betriebstempe-
ratur oder der Massenstrome an Anode und Kathode zu. Dies lasst sich mittels der Auswahl der detaillier-
ten Berechnung des Blockes andern und dieser erhdlt mit dem Druck des Wasserstoffs, des Sauerstoffs
und der Massenstrome zusatzliche Eingange. Abbildung 4.6 zeigt das Beispielmodell des Fuel Cell Systems-
Modells (MathWorks, 2023d) mit Konstanten fir den Druck der Reaktanden und einer Rampe fir die
Massenstrome. Mit Start der Simulation steigt der Luft- und Wasserstoff-Massenstrom an. Dabei ist ein
festes Verhaltnis zwischen beiden Massenstromen in dem Modell hinterlegt, dieses betragt in der Stan-
dardeinstellung drei. Dies bedeutet die dreifache Menge an Luftmassenstrom wird der Brennstoffzelle
zugespielt im Vergleich zum Wasserstoff-Massenstrom. Das feste Verhaltnis zwischen den Massenstro-
men kann durch eine zusatzliche Rampe beseitigt und so unabhangige Massenstréme implementiert wer-
den.
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Abbildung 4.7: Leistung des Brennstoffzellenmodells Fuel Cell iber Wasserstoff- und Luftmassenstrome von 0 bis 100 Ipm, nach

(MathWorks, 2023a)

Der vereinfachte Block besitzt mehrere Einschrankungen. Die Vorstellung des Blocks bzw. des Systems im
Internetauftritt (MathWorks, 2023d) zeigt Ergebnisse fiir die Spannung, die Stromstarke und die Leistung
des Systems bei unterschiedlichen Driicken der Reaktanden mit der implementierten Massenstromzu-
nahme durch eine Rampe (die Verkniipfung zwischen Wasserstoff und Luft ist gegeben). Die Graphen
zeigen fir alle Driicke den Anstieg der Stromstarke, der bei zunehmendem Massenstrom auch zu vermu-
ten ist. Die Spannung steigt jedoch auch kontinuierlich an und fallt nicht mit zunehmender Stromstarke
ab. Mit fortschreitender Simulationszeit nimmt der Massenstrom zu und auch die Spannung des Brenn-
stoffzellensystems steigt kontinuierlich an. Dabei folgt diese dem Verlauf der Stromstarke. Bei Betrach-
tung einer Polarisationskurve ist ein gegensatzlicher Verlauf der Spannung und der Stromstarke zu erwar-
ten. Das komplexe Brennstoffzellensystem zeigt ein solches Verhalten (MathWorks, 2023e).

Das Systemverhaltens des Blocks wird weiter analysiert, in dem verschiedenen Massenstrome bei ver-
schiedenen Driicken dem Block zugefiihrt und die Leistung durch den im Modell platzierten Sensor an den
MATLAB-Workspace tbermittelt wird. Die Ergebnisse dieser Analyse bestatigen die Verldaufe gezeigt in
(MathWorks, 2023d). Bei den maximalen Massenstromen gibt das Systemmodell jeweils die maximale
Leistung aus. Abbildung 4.7 zeigt einen 3D-Plot der Leistung tber den Sauerstoff und Wasserstoff-Mas-
senstromen. Deutlich ist das Maximum der Leistung zu erkennen. Auffillig ist, dass bei konstantem Luft-
massenstrom eine Steigerung des Wasserstoffmassenstroms einen deutlichen Effekt auf die Leistungs-
ausgabe des Blocks hat. Im Gegensatz dazu erzeugt eine Steigerung des Luftmassenstroms bei konstan-
tem Wasserstoffmassenstrom eine verminderte Steigerung der Leistung. Nur fir groRe Wasserstoffmas-
senstrome steigt die Leistung bei kleinen Luftmassenstromen sprunghaft an, wenn die Luftzufuhr erhoht
wird.

Die Nachbildung der Charakteristik der Polarisationskurve einer Brennstoffzelle wurde daher in einem
weiterem Systemmodell durchgefiihrt. Das von MathWorks bereitgestellte Beispiel findet sich unter
(MathWorks, 2023b). Das gegebene Modell fligt den Spannungsverlauf bei steigender Stromstarke eine
zeitabhangige Spannungseingabe ein. Dabei ist der Verlauf der Spannungskurve laut (MathWorks, 2023b)
einem nicht beschriebenen Datenblatt entnommen. Diese zeitabhangige Ausgabe der Spannung ist durch
eine Look-Up-Table realisiert. Durch den Ersatz der zeitbasierten Argumente durch die Stromstarke der
Brennstoffzelle kann die Charakteristik des Brennstoffzellenblocks nachgebildet werden. Zusatzlich ist in
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Abbildung 4.8: Spannungs- und Leistungsverlauf Giber der Strom Stromstarke des in SIMULINK verfligbaren Fuel Cell Stacks mit
impemnetierter I-V-Charakteristik nach

(MathWorks, 2023c)

dem Modell eine parallele Anordnung mehrerer Stacks vorgesehen und simuliert damit eine parallele
Schaltung mehrerer Brennstoffzellenstacks.

Abbildung 4.8 zeigt den Verlauf der Zellspannung liber der Stromstarke und die ansteigende Leistung liber
der Stromstarke des gegebenen Modells I-V-Characteristic (MathWorks, 2023b). Die Abnahme der Span-
nung ist, wie beschrieben, durch die Angabe eines bestimmten Werts der Brennstoffzellenspannung zu
einem bestimmten Simulationszeitpunkt realisiert. Bei der Erweiterung des Simulationszeit, oder bspw.
der Betrachtung eines konstanten Massenstroms kann die dieses Blockes nicht genutzt werden.

Ein grundsatzliches Problem bei der Nutzung des diskutierten Blocks ist der Schutz der Programmierung
des SIMSCPAE-Blocks. Der hinterlegte Code kann im Gegensatz zum komplexen Systemmaodell nicht be-
trachtet oder bearbeitet werden, lediglich die Systemparameter sind (iber eine Maske manipulierbar. In
(Motapan, Tremblay und Dessaint, 2009) ist die Berechnung des Bennstoffzellenpotentials gegeben, fir
Temperaturbereiche Tr < 100 °C wird die Konzentration des Wassers in der Reaktion nicht berticksich-
tigt. (Wittmann et al., 2022) haben angegeben, dass eine hohe Wasserbeladung zu Konzentrationsverlus-
ten und damit LeistungseinbuRen flihren kann. Die Grenze fir diese Temperatur ldsst sich im Modell nicht
beeinflussen. Bei Anderung der Wasserbeladung der Luft in der Brennstoffzellenmaske findet keine An-
derung der Leistungsdaten bei einer Betriebstemperatur geringer 100 °C statt. Alternativ kann die Sauer-
stoff- und Wasserstoffkonzentration reduziert werden, um die Wasserbeladung an der Elektrode zu simu-
lieren, dies ist nach einigen Test allerdings unzuverlassig, da je nach eingestelltem Massenstrom die Simu-
lation aufgrund nicht definierter Rechenoperationen fehlschlagt.

Zusatzlich zu den physikalischen Systemen der SIMSCAPE-Umgebung bietet SIMULINK einen Fuel-Cell-
Stack-Block an, der liber drei hinterlegte PEM-Brennstoffzellenstacks unterschiedlicher Leistungsklassen
verfligt (MathWorks, 2023c). Die in MATLAB enthaltene Beschreibung des Blocks spezifiziert (Motapan,
Tremblay und Dessaint, 2009) als Hauptquelle. Dies ist dieselbe Quelle fiir die Grundgleichungen des zuvor
untersuchten Fuel Cell -Blocks. Zuséatzlich beschreibt der Internetauftritt die Eigenschaften des Blocks,
inklusive der Validierung der simulierten Ergebnisse mit Werten des Datenblattes (MathWorks, 2023c)
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Die drei hinterlegten Brennstoffzellentypen haben verschiedene Nenn-Leistungsausgaben. Diese befin-
den sich in einem Bereich von 1.26-50 kW. Die genauen Daten und maximale Leistungsausgaben laut der
Eingabemaske des Systems finden sich in Tabelle 4.3. Die maximale Leistung des Blocks mit Pgr, =
120.4 kW eignet sich flr die Simulation des Brennstoffzellensystems, die notwendige Leistung gibt in
Kombination mit der maximalen Leistung eine erforderliche Stackanzahl vor.

Leistungs- Nominelle Leistung [kW] Maximale Leistung Spannungbei Nominellleistung
klasse [kw] [Vdc]

1 1.26 2 23

2 6 8.325 45

3 50 120.4 625

Tabelle 4.3: Leistungsdaten der hinterlegten PEMFC im Block Fuel-Cell-Stack entnommen aus der Einstellungsmaske des Blocks
(MathWorks, 2023c)

Neben einer PEMFC lassen sich mit diesem Block auch andere Brennstoffzellentypen simulieren, aller-
dings mit deutlich geringerem Leistungsvermoégen im Vergleich zur maximalen Leistung der PEMFC. Diese
Typen sind AFC (Alkaline Electrolyte Fuel Cell (Larmine, Dicks und Larminie, 2009)) und SOFC (Solid Oxid
Fuel Cell (Larmine, Dicks und Larminie, 2009)). Wie in Kapitel 2.1 aufgefiihrt, werden diese Typen nicht
weiter untersucht.

Aussagekraftig fiir den sinnvollen Einsatz des Blockes ist, aus den Erfahrungen mit dem in SIMSCAPE vor-
handenem Fuel Cell-Block, die in dem Block implementierte Polarisationskurve. Fiir die hochste Leistungs-
klasse des Blockes zeigt Abbildung 4.9 diese Kurve zusammen mit der Leistung (iber der Stromstarke. Bis
auf den drastischen Abfall der Brennstoffzellenleistung bei sehr groflen Stromstarken wegen ansteigender
Konzentrationsverluste (siehe Kapitel 2.1.2) entspricht der Verlauf einer in der Literatur Gblichen Polari-
sationskurve. Diese ist nicht (iber eine zeitabhangige Variable in dem Block implementiert, sondern be-
rechnet sich aus der Stromstarke wahrend der Simulation des Blockes.

Zusatzlich zu dem Vorteil der Spannungsberechnung durch den Block ist der Aufbau und der Code des
Blocks fiir Dritte zugdnglich und manipulierbar. Zum einen erleichtert dies die Fehleranalyse, zum anderen
konnen Parameter in der Block-Modellierung verandert werden. Da dieser Block ebenfalls auf (Motapan,
Tremblay und Dessaint, 2009) beruht, ist der Wassergehalt als Hindernis fiir die Elektrodenbesetzung bis
zu einer Brennstofftemperatur von Tr- < 100 °C nicht bericksichtigt. Diese Grenze ist bearbeitbar und
kann abgesenkt werden, um den Einfluss der Wasserbeladung in den einstromenden Stofffliissen zu be-
trachten.

Fiir den Modellaufbau des Brennstoffzellensystem der vorliegenden Arbeit wird aus den genannten Griin-
den dieser Block verwendet. Verschiedene Eingabe-Parameter definieren den Betrieb des Blockes. Stan-
dardgemal nutzt der Block nominelle Werte fiir diese Parameter, liber eine Auswahl in der Einstellungs-
Maske unter Signal Variation lassen sich die Inputports des Wasserstoff- und Luftmassenstroms, der Be-
triebstemperatur der Brennstoffzellenstacks, der Druck des Wasserstoff- und Luftmassenstroms und die
Zusammensetzung der Massenstrome (bzw. der Anteil von Wasserstoff und Sauerstoff im jeweiligen ein-
stromenden Stofffluss) freischalten und mit den Ausgaben der tGbrigen Modellblécke verbinden.

Die elektrische Ausgabe des Fuel Cell Stack-Blocks ist verbunden mit einem elektrischen Widerstand zur
Abbildung einer elektrischen Last und Messsensoren fiir die Messung der Spannung und der Stromstarke
des Brennstoffzellenstacks. Entnommen ist dieser Aufbau dem Modell 6 kW 45 Vdc Fuel Cell Stack
(MathWork, 2023) und fir die Nutzung in dem Simulationsmodell angepasst. Der Block selbst verflgt Gber
einen Ausgang mit MessgroRen. In diesen wird die Nutzungsrate des Wasserstoff- und Luftmassenstroms
in Prozent sowie absolut in der Mengenangabe Ipm (Liter pro Minute) und die Effizienz des Brennstoffzel-
lenstacks angegeben.
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Abbildung 4.9: Polarisierungs- und Leistungskurve des SIMULINK-Blocks Fuel-Cell-Stack fur die hoéchste Leistungseinstellung
(MathWorks, 2023c)

Der Aufbau des gesamten Brennstoffzellensystems in Simulink mit den beschriebenen Modulen ist in Ab-
bildung A 5 gezeigt.

4.4.2 Auslegung Gesamtsystem nach Masse

Nach Abschluss der Optimierung mit ausreichender Genauigkeit der Leistung des Brennstoffzellensystems
wird der Systemumfang des Modells abgeschatzt. Auf Grundlage der angestellten Berechnung der Stack-
anzahl wird mittels Kennwerten der technologische Fortschritt in der Entwicklung der Komponenten ab-
geschatzt. Ziel ist die ungefdhre Bestimmung der Masse aller Komponenten des Brennstoffzellen-systems.
Dies umfasst den Verdichter, den Befeuchter/Warmetauscher-Verbund, die Brennstoffzellenstacks und
eine Abschatzung Gber Umfang der elektrischen und Stoffleitungen des Systems.

Fiir die Brennstoffzelle und deren Komponenten sind die in Tabelle 4.4 technologische Fortschrittskenn-
werte festgelegt. Diese basieren auf einer angestellten Literaturrecherche und wurden bereits in Kapi-
tel 2.2 diskutiert.

Kennwerte Einheit Faktor/Wert
Leistung pro Kilogramm des Systems [kw/kg] 3.0

Leistung pro Kilogramm des PEMFC-Stacks [kW/kg] 11.0

Max Leistung PEMFC-Stack [kW] 250

Tabelle 4.4: Technologische Kennwerte fiir einen Brennstoffzellenstack bzw. ein Brennstoffzellensystem
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Die Bestimmung der Anzahl an Komponenten wird nach der Einbindung der technologischen Parameter
durchgefihrt. Nach Festlegung der Systemkomponenten werden diese in entsprechender Zahl in die XML-
Datei eingetragen und die Simulation des Brennstoffzellensystems abgeschlossen.

Belastbare Angeben neben der kompletten Systemmasse fiir die Anzahl an notwendigen Verdichtern, die
Masse des Einzelsystems und die GroRRe des Verdichters und des Befeuchters konnten im Rahmen der
Arbeit nicht ermittelt werden. Die Anzahl an Verdichtern wird daher aus Griinden der Redundanz auf zwei
gesetzt und die Masse mittels der in Tabelle 4.4 enthaltenen Systemmasse bestimmt.
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5 Optimierung des Systemmodells

Die Optimierung des Systemmodells fokussiert sich auf die Reduzierung der Systemmasse und die Redu-
zierung notwendiger Systemkomponenten. Als Eingabe erhalt das System die notwendige Leistung, die
die Brennstoffzellenstacks liefern sollen. Zu Beginn muissen einige Designentscheidungen getroffen wer-
den, welche durch Rahmenbedingungen und Startwerte vorgegeben sind.

5.1 Rahmenbedingungen und Ablauf der Optimierung

Die Simulation sieht aufgrund der Nutzung eines standardisierten Brennstoffzellenblocks (siehe Kapi-
tel 4.4.1) als ersten Schritt die Berechnung der Anzahl an Brennstoffzellenstacks auf Basis der nominellen
Leistung der Brennstoffzelle vor. Die erforderlichen Massenstréme reduzieren sich entsprechend fiir ei-
nen Stack und werden zu Beginn abgeschatzt fiir alle Umgebungszustande. Das Ergebnis der Simulation
ist die Leistung des Brennstoffzellensystems, wobei die erforderliche Leistung des Verdichters abgezogen
werden muss. Ein Vergleich zwischen notwendiger Flugzeugleitung und den Ergebnissen der ersten Simu-
lation startet die Optimierung. Auf Basis der berechneten Massenstrome wird eine angelegte Datenbank
fiir den verwendeten Block nach passenden Massenstromen durchsucht und die Brennstoffzellenleistung
neu simuliert.

Fiir einen reduzierten Rechenaufwand ist das Brennstoffzellensystem in einem zweiten Modell identisch
abgebildet. Als Eingangsgrofien des Brennstoffzellenstacks sind Konstanten tber Constant-Blocke fiir den
Wasserstoff- und Luftdruck und die jeweiligen Massenstrome eingebaut. Dieses alternative Modell ist in
Abbildung A 6 gezeigt. Durchgefiihrt wird die Optimierung in einem MATLAB-Skript. Der Ablauf ist in Ab-
bildung 5.1 dargestellt. Nach dem Abgleich der verfiigbaren und erforderlichen Leistung wird die Suche in
der Datenbank gestartet. AnschlieRend werden die Werte der Constant-Blocks angepasst und die Simula-
tion des PEMFC-Stacks gestartet. Die neuen Massenstrome haben eine veranderte Verdichterleistung,
Wasser- und Warmemassentrome zur Befeuchtung zur Folge; diese werden mit den simulierten Daten
neu berechnet. Die erforderliche Systemleistung verandert sich daher ebenfalls und die Optimierung lauft
nach dem Abgleich der Leistungen bei einer ausreichenden Differenz erneut ab.

Die Datenbank besteht aus Leistungsdaten des Brennstoffzellenblocks fiir unterschiedliche Luft- und Was-
sermassenstrome. Brennstoffzellendriicke von 1 bis 5 bar sind in die Datenbank aufgenommen. Fiir be-
stimmte quantifizierbare Leistung des Brennstoffzellenstacks lassen sich mehrere Kombinationen an Mas-
senstromen als EingabegroRRen identifizieren. Unterschieden sind diese Kombinationen durch die Effizienz
der Brennstoffzelle und die Nutzungsraten des Wasserstoff- und Luftmassenstroms. Eine Angabe, welcher
Stoff optimal genutzt werden soll, bestimmt damit die Auswahl der Massenstrome. StandardgemaR fallt
die Wahl auf den Wasserstoffmassenstrom, damit die Menge an mitzufliihrendem Wasserstoff nicht un-
notig gesteigert und der Kryodrucktank gréBer ausfallt als notwendig. In der Regel sieht der Vorentwurf
der Flugzeugvariante eine moglichst geringe Verknappung der Kabine durch den Wasserstoffkryodruck-
tank vor. Ergebnisse dieser Arbeit beziehen sich daher auf die bestmdgliche Nutzung des Wasserstoffs bei
der minimalen Menge an Luftzufuhr.
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Abbildung 5.1: Ablaufroutine der Optimierung des Brennstoffzellensystems
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5.2 Datenbanken der Optimierung

Der genutzte Brennstoffzellenblock ist wie zuvor beschrieben erprobt und die Ergebnisse liber verschie-
dene AusgangsgrolRen des Blocks dargestellt. Diese Ausgangsgrofien sind die Brennstoffzellenleistung, die
prozentuale Nutzung des Wasserstoffs bzw. der Luft an den Elektroden, die Effizienz, die Spannung und
die Stromstarke des Blocks. Simuliert sind Driicke von 1 bis 5 bar mit Wasserstoffmassenstromen von 0
bis 2000 Ipm in Schritten von 100 Ipm und Luftmassenstrome von 0 bis 600 Ipm in Schritten von 20 Ipm.
Die Abbildung 5.2 bis Abbildung 5.4 stellen die Ergebnisse dieser Simulation dar, flr einen Betriebsdruck
der Brennstoffzelle p;. = 2 bar.
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Abbildung 5.2: Leistung des Brennstoffzellenblocks FuelCellStack bei einem Systemdruck prc = 2 bar fir verschiedene Sauer-
stoff- und Wasserstoffmassenstrome
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Abbildung 5.3: Verbrauch des Wasserstoffs in Prozent bei einem Systemdruck pzc = 2 bar fur verschiedene Sauerstoff- und
Wasserstoffmassenstréme
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Abbildung 5.4: Effizienz des Brennstoffzellenblocks in Prozent bei einem Systemdruck prc = 2 bar fir verschiedene Sauerstoff-
und Wasserstoffmassenstrome

Bei Betrachtung dieser Beispiele der in der Datenbank hinterlegten Ergebnisse fallt zum einen auf, dass
die maximale Leistung des Brennstoffzellenblocks (iber dem in der Polarisationskurve angegebenen Wert
von 120 kW liegt. Des Weiteren ist ab einer bestimmten Kombination an Wasser- und Sauerstoffmassen-
strom die maximale Leistung erreicht und nimmt bei Steigerung der Massenstrome nur geringfligig zu; ein
Leistungsplateau entsteht. Bis zu einem gewissen Massenstrom wird der gesamte Wasserstoff an der
Anode verbraucht. Die Effizienz ist jedoch nur fiir einen bestimmten Wasserstoffmassenstrom von 1050
Ipm maximal. Da bei der Berechnung der Effizienz das Potential der im Wasserstoff enthaltenen Energie
als Vergleichswert genutzt wird, dndert eine Erhohung des Luftmassenstroms die Effizienz nicht mehr.
Lediglich die Erh6hung des Wasserstoffmassenstroms beeinflusst die Effizienz nachhaltig. Fiir die Opti-
mierung bedeutet dies, dass der Punkt der héchsten Effizienz der Ort des minimalen Wasserstoffmassen-
stroms bei maximaler Leistung des Fuel-Cell-Stack-Blocks ist. Nach diesem Punkt kann gezielt gesucht wer-
den und die Iteration entsprechend Kapitel 5.1 ablaufen.
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6 Variantensimulation und Anforderungskontrolle

Die Variantenbildung fiir die Erprobung verschiedener Systemkonfigurationen erfolgt mit Angabe der
Flugzeugmission und der Wahl der zu inkludierenden Module im MCSE-Modell (Magic Cyber Systems En-
gineer). Die erforderliche Flugzeugleistung ist der entscheidende Faktor fiir die Auslegung des Brennstoff-
zellensystems und der zugehorigen Module. Die Wahl der Flugzeugkonfiguration legt diese fest und be-
stimmt somit den Umfang des Systems.

6.1 Variantenbildung im Systemmodell

Fir die Wahl der Variante ist aktuell im Kooperationsprojekt MIWa noch eine manuelle Eingabe in der
XML-Datei notwendig, auf deren Basis die Art des Antriebskonzeptes gewahlt wird. Einige Kombinationen
sind moglich: bspw. ein hybrides Antriebskonzept mit Brennstoffzellensystem und konventionellen Trieb-
werken. Die notwendige Leistung, die das Brennstoffzellensystem liefern muss, reduziert sich entspre-
chend auf die in der Modellierung festgelegte Leistung. Davon ausgehend werden zwei verschiedene Va-
rianten untersucht. Variante 1 sieht die Energieversorgung durch ein Brennstoffzellensystem vor. Variante
2 nutzt eine hybride Struktur, das Brennstoffzellensystem hat reduzierte Leistungsanforderungen.

Die untersuchten Missionsprofile umfassen das Standardprofil, spezifiziert in Kapitel 3.1 und Abanderun-
gen mit veranderter Reichweite. Um den Effekt der parasitdren Verdichterleistung zu untersuchen, wird
die Flughthe des Reiseflugs reduziert. Dies hat ebenfalls Auswirkungen auf die Reisegeschwindigkeit und
damit dquivalente Triebwerksleistung. Als Grundlage dient die maximale Flughéhe von Flugzeugen mit
Turboprop-Triebwerken und deren Geschwindigkeit im Reiseflug. Mit geringerer Flughdhe reduziert sich
der Steig- und Sinkflug, die Geschwindigkeiten sind ebenfalls angepasst. Die in (Eurocontrol) angegeben
Steigraten erflllen die minimalen Steigraten (EASA -- Eurpean Union Aviation Safety Agency, 2021) mit
ausreichend Spielraum. Die unterschiedlichen Flugmissionen sind Abbildung 6.1 gezeigt. Insgesamt sind
vier Missionen untersucht, fir beide maximalen Flughdhen je zwei verschiedene Reichweiten (Reichweite
1: 3500 NM = 6482 kM; Reichweite 2: 1500 NM = 2780 km).
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Abbildung 6.1: Flugmissionen fiir die Variante 1 und 2 mit unterschiedlicher Reichweite Range 1 = 6482 km und Range 2 = 2780km
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Abbildung 6.2: Beispielhafte Visualisierung fiir Flugzeugkonfiguration 1 mit elektrischen Triebwerken und einem Brennstoffzel-
lensystem zur Energieversorgung Visualisierung von (Benoit, 2022)

Fiir die reduzierte maximale Flughohe (FL 310, ca. 9500m) ergibt sich aufgrund der geringeren Flugge-
schwindigkeit eine deutlich langere Flugzeit flir beide Reichweiten. Die fiir den Flug erforderliche Masse
an Wasserstoff wird Gber die Massenstréme und die Dauer des Fluges berechnet. Daher muss analysiert
werden, ob mit dem vorliegenden Systemmodell und den getroffenen Annahmen in der Missionswahl
tatsachlich eine Verringerung der notwendigen Wasserstoffmenge eintritt. Die Schubleistung ist nicht sig-
nifikant beeinflusst, jedoch die dquivalenten Leistungen der Triebwerke. Fir Variante 1 bedeutet dies eine
Reduzierung der Leistungsanforderung in allen Flugphasen bis auf den Startfall, der jedoch dimensionie-
rend fir das maximale Leistungsvermogen des Brennstoffzellensystems ist. Eine Reduzierung der Kompo-
nentenanzahl einer Flugzeugkonfiguration ist daher nicht zu erwarten.

Flugphase Take-Off Steigflug Reiseflug Sinkflug und Landung
Starthohe [m] 0 1500 9500 9500

Endhdhe [m] 1500 9500 9500 0

Masse [kg] 73500 72000 66000 60000

Steigrate [m/min] 600 340 - 460

Dauer [min] 4 24 675*/290** 21

Geschwindigkeit [m/s] 86 120 160 139

Schub [kN] 110 73 38 10

Aquivalente Leistung [kW] 11100 10300 7150 1200

Tabelle 6.1: Flugmission mit reduzierter Flughdhe basierend auf (Eurocontrol),*Reichweite 1: 3500 NM = 6482 km, **Reichweite
2: 1500 NM = 2780km

Die zweite Variante hat reduzierte Leistungsanforderungen durch die hybride Energiversorgungsstruktur.
Die Leistungsanforderungen werden auf eine Gesamtleistung Fy,s = 1 MW fir alle Flugphasen festge-
legt. Dabei wird die Nichtnutzung der Galley und der Lavatory wahrend des Starts des Flugzeugs vernach-
lassigt. Fur diese Variante werden ebenfalls die vier angesprochenen Missionsprofile simuliert.

Visualisierungen der Varianten sind in Abbildung 6.2 fiir die Variante mit Energiebereitstellung ausschliel3-
lich mittels Brennstoffzellen und in Abbildung 6.3 fiir eine hybride Variante mit klimaneutralem Treibstoff
(SAF - Sustainable Aircraft Fuel) gezeigt. Dies sind im Rahmen des Kooperationsprojekts MIWa angefer-
tigte grundsatzliche Vorschlage und stellen keine finale Losung dar. Die Abbildungen sollen
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Abbildung 6.3: Beispielhafte Visualisierung fir Flugzeugkonfiguration 2 mit hybridem Antriebssystem Visualisierung von (Benoit,

2022)

mogliche Umsetzungen der untersuchten Flugzeugvarianten reprasentieren und dienen in erster Linie der

AuBendarstellung.

6.2 Ergebnisse verschiedener Flugzeug-Varianten

Zwei Varianten werden zur Veranschaulichung der Funktionsweise der Optimierung und des Systemmo-
dells durchgerechnet simuliert. Flir beide Varianten werden jeweils mehrere Missionsprofile als Ein-
gangsparameter zugespielt und die Ergebnisse hinsichtlich Komponentenanzahl, Masse des Systems und
Bauraum verglichen. Die beiden Varianten sind einmal eine Flugzeugkonfiguration ausschlieBlich mit ei-
nem Brennstoffzellensystem zur Erzeugung der gesamten Flugzeugleistung (Variante 1) und eine hybride
Antriebsstruktur mit einem Brennstoffzellensystem zur Erzeugung der notwendigen Leistung der Flug-
zeugsysteme und konventioneller oder mit Wasserstoff befeuerter Triebwerke (Variante 2). Tabelle 6.2
enthalt die verschiedenen Simulationen mit Variante und Flugmission.

Name

Simulation V1.1
Simulation V1.2
Simulation V1.3
Simulation V1.4
Simulation V2.1
Simulation V2.2
Simulation V2.3
Simulation V2.4

Konfiguration

Variante 1
Variante 1
Variante 1
Variante 1
Variante 2
Variante 2
Variante 2
Variante 2

Mission

Flugmission 1
Flugmission 2
Flugmission 3
Flugmission 4
Flugmission 1
Flugmission 2
Flugmission 3
Flugmission 4

Reichweite

6482 km
2780 km
6482 km
2780 km
6482 km
2780 km
6482 km
2780 km

Flughdhe

39000 ft
39000 ft
31000 ft
31000 ft
39000 ft
39000 ft
31000 ft
31000 ft

Tabelle 6.2: Simulationskonfigurationen fiir die zwei verschiedenen Flugzeugkonfigurationen mit unterschiedlicher

Reichweite und Flughthe
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6.2.1 Simulationsergebnisse

Im Folgenden sind die Ergebnisse der Simulation des MATLAB/SIMULINK-Modells nach der zuvor be-
schrieben Logik aufgezeigt. Der Fokus liegt dabei auf der Gesamtleistung des Systems und dem Erreichen
der bendtigten Systemleistung.

--=-=-—Simulation V1.4

Leistung [WV]

05

0 100 200 300 400 500 600 700
Flugzeit [min]

Abbildung 6.4: Erbrachte Leistung des Brennstoffzellensystems fiir die Simulationen V1.1 bis V1.4 der ersten Flugzeugvariante

6
16 x10 _ I |
l,\ —--=--Simulation V1.1
7 \ --Simulation V1.2| |
) ,l —Simulation V1.3
| - - ‘Simulation V1.4
12 - l,_J]I 7
=101 [ |
g [
=
5 8
®
3
| |
4
| |
1 ! : | l l
0 20 40 60 80 100 120 140

Flugzeit [min]

Abbildung 6.5: Erbrachte Leistung des Brennstoffzellensystems fiir die Simulationen V1.1 bis V1.4 der ersten Flugzeugvariante
mit Fokus auf die Startphase und den Steigflug

Fiir die Simulation der ersten Flugzeugkonfiguration sind die Leistungen des Brennstoffzellensystems in
Abbildung 6.4 gezeigt. Durch die unterschiedlichen Flugzeiten ergeben sich fiir die verschiedenen Missio-
nen eine unterschiedliche Lange der Graphen. Ansonsten zeigen die Flugmissionen V1.1 und V1.2 bzw.
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Abbildung 6.6: Erbrachte Leistung des Brennstoffzellensystems der Simulationskonfiguration V1.2 im Vergleich mit der erforder-
lichen Systemleistung fiir die Dauer der Flugmission

V1.3 und V1.4 bis auf diese Lange identische Flugverldufe. Die Leistungsanforderungen der einzelnen Flug-
phasen sind flir diese Missionen nicht unterschiedlich, lediglich die Flugzeit ist verdandert. Mit Blick auf die
Simulation sind Ergebnisse damit reproduzierbar und die Leistungsausgabe des verwendeten Fuel-Cell-
Stack-Blocks unterliegt keinen Schwankungen. Der Beginn der Flugmissionen ist in Abbildung 6.5 noch
einmal vergrofRert gezeigt und offenbart Schwankungen in der Leistung des Brennstoffzellensystems. Dies
liegt an dem Umfang der berechneten Massenstréme, die auf der Analyse der Datenbanken basieren.

Fiir die Simulationskonfiguration V1.2 ist in Abbildung 6.6 die Gesamtleistung des Brennstoffzellensys-
tems und die erforderliche Leistung als Kombination aus der benétigten Systemleistung und der Verdich-
terleistung dargestellt. Die Optimierung hat im Rahmen der vorhandenen Datenbank, hin zu bestmogli-
cher Nutzung des Wasserstoffs, die Leistung des Brennstoffzellensystems angepasst und mit wenigen Aus-
nahmen zu Beginn der Flugmission und beim Wechsel vom Steig- in den Reiseflug mindestens die not-
wendige Leistung bereitgestellt. Fiir die Gibrigen Simulationen dhneln sich die Verldufe, die benotigte Leis-
tung wird mit einem Prozentsatz von mindestens 98 % in allen Simulationen der ersten Flugzeugkonfigu-
ration erreicht. Zu Beginn der Flugmission bendétigt der Fuel-Cell-Stack-Block ca. zwei Simulationsschritte,
um die Leistung bereitzustellen. Daher ist zu Beginn der Mission der Leistungsbedarf nicht gedeckt. Dies
ist vergleichbar einem Leerlauf des Systems beim Taxiing. Gleichzeitig ist der Unterschied zwischen der
geforderten und der Leistungsausgabe des Brennstoffzellensystems nicht zu vernachlassigen und betragt
mehrere 100 kW. Durch eine bessere Auflésung der Datenbank mit mehr Leistungspunkten des unter-
suchten Stacks, lasst sich diese Differenz minimieren. Bei Betrachtung der Gesamtleistung des Systems
von Uber 14 MW ist diese Differenz allerdings zu vernachlassigen fiir die gewahlte Flugzeugkonfiguration.

Die Verdichterleistung ist ein Parameter, der die Leistungsanforderungen an das System anhebt. Die Not-
wendigkeit eines Verdichters erfordert Iterationen in der Simulation des Brennstoffzellensystems, da eine
gesteigerte erforderliche Leistung einen gesteigerten Wasserstoff- und Luftmassenstrom bedingt. Die
Verdichterarbeit steigt mit der Flughohe, durch den Staueffekt bei hoheren Geschwindigkeiten herrscht
ein hdherer Totaldruck am Verdichtereintritt beim Ubergang vom TakeOff in den Steigflug und Steig- in
den Reiseflug. Die notwendige Verdichterarbeit sinkt in der Simulation daher sprungartig ab. Abbildung
6.7 zeigt diesen Sachverhalt und die im Vergleich verringerte Arbeit fiir die geringere Flughdhe der
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Abbildung 6.7: Verdichterarbeit der ersten Flugzeugvariante fir die Simulationskonfigurationen V1.1 bis V1.4 aufgezeichnet fir
die jeweilige Flugzeit
Simulationen V1.3 und V1.4. Beim Ubergang in den Sinkflug wird die Geschwindigkeit ebenfalls reduziert.

Zu Beginn des Steigflugs steigt daher die Verdichterarbeit an, bevor durch den hoheren Umgebungsdruck
die erforderliche Verdichtung reduziert wird.

Die Leistung des Verdichters ermittelt sich aus der Multiplikation mit dem Luftmassenstrom. Dieser ist fiir
die einzelnen Flugphasen der Flugzeugvariante 1 durch die unterschiedlichen Leistungsanforderungen va-
riiert. Die Verdichterleistung macht daher je nach Umgebungsbedingungen und Leistungsanforderung ei-
nen nicht unerheblichen Teil der insgesamt notwendigen Flugzeugleistung aus. Je hoher die Flugh6he des
Flugzeugs ist, desto mehr Leistung ist fiir die Aufrechterhaltung des gewiinschten Druckniveaus vonnéten.

Als Konsequenz kann die Flughdhe, wie in Simulation V1.3 und 1.4, oder der Betriebsdruck des Brenn-
stoffzellensystems gesenkt werden, um die erforderliche Verdichterleistung zu reduzieren und das System
insgesamt kompakter zu gestalten. Dies liegt an den geringeren Massenstréomen, die die GréRe und den

Bauraum des Verdichters bedingen und die Anzahl an Brennstoffzellenstacks, welche wiederum mit der
Leistungsanforderungen ansteigt.

Aus der Leistung des Brennstoffzellensystems resultiert ein Wasserstoff- und Luftmassenstrom. Die not-
wendigen Strome sind in Abbildung 6.8 und Abbildung 6.9 fiir die Simulationen der ersten Flugzeugvari-
ante dargestellt. Fiir die Konfiguration V1 sind wegen der hohen Leistungsanforderungen durch den Ersatz
des gesamten Antriebssystems durch ein Brennstoffzellensystem die Massenstréme groRR mit entspre-
chender Auswirkung auf die Komponentenanzahl. Fiir die Missionen V1.3 und V1.4 findet die Optimierung
einen Wasserstoffmassenstrom der deutlich Gber die ibrigen Massenstrémen der Simulation hinausge-
hen. Gleichzeitig reduziert sich der Luftmassenstrom in dieser Flugphase fiir beide Missionen. Die Betrach-

tung der Nutzungsrate des Wasserstoffs lasst einen Einschnitt auf bis zu 50% erkennen (Abbildung A 2).
Die Effizienz des Systems nimmt ebenfalls ab.

Die Simulation bzw. die Optimierung findet an dieser Stelle nicht die optimale Kombination fir Luft- und
Wasserstoffmassenstrom. Der Einfluss auf die Auslegung des Gesamtsystems durch diesen Fehler ist ge-
ring, da nur wenige Zeitpunkte der Flugmission davon betroffen sind. Die Gesamtmenge an Wasserstoff
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Abbildung 6.8:: Wasserstoffmassenstrom der ersten Flugzeugvariante fiir die Simulationskonfigurationen V1.1 bis V1.4
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Abbildung 6.9: Luftmassenstrom der ersten Flugzeugvariante fir die Simulationskonfigurationen V1.1 bis V1.4

und als Konsequenz das Tankvolumen, welches als abschliefendes Ergebnis nach der Analyse des gesam-
ten Flugzeug-Modells vorliegen soll, sind nicht signifikant gesteigert. Dennoch muss dieses Verhalten wei-
terhin beobachtet werden.

Der Vergleich der Massenstrome der einzelnen Flugmissionen ergibt fiir die erste Systemvariante lediglich
bei einer geringeren Flugh6he deutlich unterschiedliche Massenstréme pro Minute. Eine kirzere Flug-
dauer durch eine geringere Mission (Simulationsvariante V1.2) reduziert die Gesamtmenge an mitzufih-
render Wasserstoffmasse und somit das Tankvolumen. Die Berechnung des Tankvolumens findet in der
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Abbildung 6.10: Bendtigte Leistung der zweiten Flugzeugkonfiguration mit gegeniber der ersten Konfiguration reduzierten Leis-
tungsanforderungen fiir die Simulationskonfigurationen V2.1 bis V2.4
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Abbildung 6.11: Erforderliche Leistung und Leistung des Brennstoffzellensystems fir die Simulationskonfiguration V2.1 der zwei-

500

Gesamtmodellierung des Flugzeugs im Kryotanksystemmodul statt, wird in dem Modell bewertet und mit
den Anforderungen abgeglichen.

Die zweite Flugzeugvariante hat im Gegensatz zur Variante 1 eine deutlich geminderte Leistungsanforde-
rung. Fir die erforderliche Gesamtleistung bedeutet dies bis auf die zusatzliche Verdichterleistung keine
Unterschiede zwischen den einzelnen Flugmissionen. Abbildung 6.10 enthélt die benétigte Systemleis-
tung fir die zweite Flugzeugkonfiguration fir die vier Flugmissionen. Die Missionen mit gleicher Flughohe
besitzen einen identischen Verlauf, dieser unterscheidet sich nur durch die Fluglange. Der Verlauf der
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Abbildung 6.12: Wasserstoff- und Luftmassenstrom der Simulationskonfiguration V2.3 der zweiten Flugzeugkonfiguration, repra-
sentativ flr die Gbrigen Simulationen dieser Flugzeugvariante

Graphen ist bestimmt durch den Verlauf der Verdichterarbeit (siehe Abbildung 6.7), der ebenfalls fiir diese
Variante Giltigkeit besitzt.

Die Leistung des Verdichters ist jedoch durch die, im Vergleich zur Flugzeugkonfiguration 1, geringeren
Massenstrome deutlich reduziert und betragt mit Blick auf die Skalierung nur einen geringen Teil der Ge-
samtleistung. Durch diesen Sachverhalt kann auf die alternative geringere Flugh6he der Missionen 3 und
4 verzichtet werden. Den Vorteilen der geringeren Flughthe steht die langere Flugzeit entgegen.

Die Leistung der Brennstoffzellen erreicht jedoch nicht das gewiinschte Niveau. Fir alle vier Missionen
hat die Optimierung nicht die Leistungsanforderung erfiillt. Abbildung 6.11 stellt fiir die Simulationskon-
figuration V2.1. die Leistung der Brennstoffzellen der geforderten Leistungen gegentiber. Durch die Ska-
lierung erscheint die Differenz groR, der maximale Unterschied belduft sich auf 5 kW. Bei einer Gesamt-
leistung von 1MW sind das 0.5 % und eine vertretbare Abweichung. Dennoch sind Anstrengungen zu un-
ternehmen, um diese Diskrepanz auszugleichen. Der Blick auf die Nutzung des Wasserstoffmassenstroms
ergibt Werte durchschnittlich geringer als 90%. Auch hier scheint eine Erweiterung der Datenbank sinn-
voll, um eine optimalere Kombination der Massenstréme zu finden.

Durch die geringe Verdichterleistung und dem daraus resultierenden geringen Unterschied in der Leis-
tungsausgabe sind fir alle vier Missionen die Leistungen und die Anzahl an PEMFC-Stacks identisch. Die
Aufrechterhaltung dieses Leistungsniveaus unterscheidet sich je nach Fluglange. Die Luft- und Sauerstoff-
massenstréme sind daher ebenfalls identisch. Folglich sieht die Auslegung fir alle vier Missionsprofile
dieselbe Komponentenanzahl vor. In Abbildung 6.12 sind die Luft- und Wasserstoffmassenstrome der Si-
mulationskonfiguration V2.3 gezeigt. Diese verandern sich nicht mit fortschreitender Flugzeit. Dies ist
ebenfalls deckungsgleich mit den lbrigen Simulationen der zweiten Flugzeugkonfiguration.

6.2.2 Komponentenauslegung

Die Komponentenauslegung basiert auf den Technologiekennwerten, die in Kapitel 4.4.2 angegeben sind.
Fiir die zweite Flugzeugvariante mit einem hybriden Konzept zur Energieversorgung ist die maximale Leis-
tung, welche das Brennstoffzellensystem erbringen muss, reduziert auf Fj,s = 1IMW. Mit den
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getroffenen Annahmen fiir die technologische Entwicklung ergeben sich fiir alle untersuchten Flugmissi-
onen im Vergleich mit der ersten Flugzeugkonfiguration eine geringere Gesamtanzahl an Komponenten.
Die Berechnung ergibt flr die zweite Flugzeugkonfiguration flr alle Missionen ein identisches System mit
derselben Anzahl an Komponenten. Die erste Flugzeugkonfiguration besitzt eine Vielzahl an Komponen-
ten. Insbesondere die Komponente Brennstoffzellenstack muss aufgrund der hohen Leistungsanforderun-
gen in einer Anzahl vorgesehen werden, die eine Umsetzung unrealistisch erscheinen lasst. Die Kompo-
nentenanzahl beide Konfigurationen ist in Tabelle 6.3 dargestellt.

Missionsprofil 1 V1.1 V2.1
Systemmasse [kg] 5140 335
Brennstoffzellenstack 117 8
Verdichter 2 2
Befeuchter 117 8
Missionsprofil 2 V1.2 V2.2
Systemmasse [kg] 5140 335
Brennstoffzellenstack 117 8
Verdichter 2 2
Befeuchter 117 8
Missionsprofil 3 V1.3 V2.3
Systemmasse [kg] 4205 335
Brennstoffzellenstack 93 8
Verdichter 2 2
Befeuchter 93 8
Missionsprofil 4 vi4 V2.4
Systemmasse [kg] 4205 335
Brennstoffzellenstack 93 8
Verdichter 2 2
Befeuchter 93 8

Tabelle 6.3: Systemmasse und Anzahl der Komponenten des Brennstoffzellensystems fiir beide untersuchte Flugzeugvarianten
der vier Flugmissionen

Neben der Komponentenanzahl gibt das Simulationsmodell das Wasserstoffvolumen und die vorhandene
Leistung flir den Antrieb anderer Flugzeugsysteme aus. Der Wasserstoff befindet sich im Zustand fiir den
Einsatz in der Brennstoffzelle nach den gewiinschten Betriebsparametern. Fiir die beiden untersuchten
Flugzeugvarianten sind diese Kennwerte in Tabelle 6.4 gegeben.

Simulationskonfiguration Wasserstoffvolumen [m3] Maximale Vorhandene Leistung [W]
Vi1 47466 15360000

V1.2 26196 15360000

V1.3 54107 12568000

V14 25463 12568000

V2.1 4416 1018000

V2.2 2477 1018000

V2.3 6960 1001500

V2.4 3264 1001500

Tabelle 6.4: Wasserstoffmasse und verflgbare Leistung als Ausgabe an andere Module des Flugzeugmodells, der Wasserstoff
ist gasformig und besitzt konditionierte ZustandsgrofRen

Die Komponentenauslegung fiir die beiden Flugzeugkonfigurationen bestatigt vermutete Systemgrofien
fiir die einzelnen Flugmissionen. Variante 1 mit reinem Brennstoffzellenantrieb besteht aus einer sehr
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hohen Komponentenanzahl an Stacks und Befeuchtern, da sich an dem Vorschlag von (Beddoes, Marz
2022) beziiglich des 1:1-Verhaltnisses zwischen Brennstoffzellenstack und Befeuchter/Warmetauscher
orientiert wird. Die Wasserstoffvolumina sind fiir die erste Variante deutlich groRRer als fir die zweite Kon-
figuration mit hybrider Antriebsstruktur. Dies ist aufgrund der reduzierten Leistungsanforderung erwart-
bar. Die Reduzierung der Flughdhe der Simulationen V1.3 und V1.4 bzw. V2.3 und V2.4 zeigen, dass mit
der gewadhlten Variante und lediglich eine Ersparnis der Systemmasse fiir die 1. Flugzeugvariante eintritt,
da die maximale Steiglast durch die geringere Flughthe von 9500m reduziert ist und weniger Stacks zum
Erreichen der Leistungsanforderung vonnoten sind. Flr die zweite Variante stellt sich keine Gewichtser-
sparnis ein, nur die Reduktion der Reichweite senkt das Gesamtvolumen des erforderlichen Wasserstoffs
und somit die notwendige Tankgrofle.

Fir die Flugzeugvariante 1 muss eine Tankauslegung abgewartet werden, um eine Aussage (iber die Ge-
wichtsersparnis treffen zu kénnen. Der Reduktion der Komponentenanzahl steht die Erh6hung des Was-
serstoffvolumens entgegen. Nach Analyse des gesamten Flugzeugmodells ist eine Aussage Uiber die Wirk-
samkeit der Reduktion der Flughdhe fiir die erste Variante moglich.



Diskussion und Ausblick 65

7 Diskussion und Ausblick

Der Aufbau eines Brennstoffzellensystems mittels MATLAB/SIMULINK wurde durchgefihrt. Dabei sind
verschiedene in SIMULINK verfligbare Blocke zur Abbildung eines Brennstoffzellenstacks erprobt und um
einen geeigneten Block die restlichen Systemkomponenten in MATLAB-Funktionen umgesetzt. Die Aus-
wahl dieser librigen Komponenten basiert auf einer Literaturrecherche beziiglich untersuchter Systemar-
chitekturen fiir grolRe Verkehrsflugzeuge.

Die Simulation zweier verschiedener Flugzeugkonfigurationen mit jeweils vier Missionsprofilen hat die
Tauglichkeit des aufgebauten MATLAB/SIMULINK-Modells fir eine erste Abschatzung eines Brennstoff-
zellensystems bestatigt. Flr die erste Flugzeugkonfiguration mit Bereitstellung der gesamten notwendi-
gen Flugzeugleistung durch das Brennstoffzellensystem ist ersichtlich, dass die Anzahl an Komponenten
mit den getroffenen Abschdtzungen eine physische Umsetzung des Systems unwahrscheinlich werden
ldsst. Die Masse des Brennstoffzellensystems setzt mit 5kW/kg bereits einen deutlichen Sprung in der
technologischen Entwicklung voraus. Zu dieser Masse addieren sich die der (ibrigen Systeme und die
Triebwerke. Diese sind in dieser Arbeit nicht betrachtet, werden allerdings in der Gesamtmodellierung
des Flugzeugs bericksichtigt.

Aufgrund der Vielzahl an Komponenten durch die groRen Massenstrome und die Menge an Brennstoff-
zellenstacks scheint eine Umsetzung des Systems fiir ein Flugzeug mit ausschlieRlich einem Brennstoffzel-
lensystem zur Energieversorgung schwer darstellbar. Bei der Simulation wurde wissentlich die Abwarme
der Brennstoffzellenstacks vernachlassigt, um die Komplexitdt zu begrenzen. Fir die berechnete Anzahl
an Brennstoffzellenstacks und die durch die Flugmission angenommene maximale Leistung von 10 MW
wahrend des Steigflugs miissten ca. 10MW an Warme abgefiihrt werden. Dieses System kommt zusatzlich
zu dem zu installierenden Tank mit dem notwendigen Volumen an Wasserstoff hinzu und muss in nach-
folgenden Arbeiten erganzt werden.

Fiir die zweite Flugzeugvariante hingegen sind deutlich geringere Leistungsanforderungen gegeben und
dementsprechend die Anzahl an Komponenten gegentiber Variante 1 reduziert. Eine Integration in die-
sem Umfang in eine bestehende Flugzeugstruktur, wie den Airbus A320Neo, scheint realisierbar. Die Di-
mensionierung des Kiihlsystems ist flir diese Variante nicht untersucht und fir eine belastbare Aussage
Uber die Sinnhaftigkeit eines solchen Brennstoffzellensystems, bspw. zur Entlastung der Triebwerke wah-
rend des Flugs, unbedingt durchzufiihren. Des Weiteren stellt sich die Frage des Antriebsystems. Um die
vorausgesetzten Emissionsvorgaben zu erfiillen, muss auf lange Sicht ein Verzicht auf fossile Brennstoffe
durchgesetzt werden. Die Nutzung von SAF (Sustainable Aviation Fuel), die direkte Verbrennung von Was-
serstoff in einem Flugzeugtriebwerk oder die Installation eines Batteriesystems und elektrisch angetrie-
bener Triebwerke, bei entsprechendem technologischem Fortschritt beziglich der Energiedichte von Bat-
terien, sind valide Optionen. Fiir eine Aussage der Realisierbarkeit der zweiten Flugzeugvariante ist eine
Untersuchung und Auslegung des Antriebsystems erforderlich.

Die Analyse hat auRerdem gezeigt, dass fiir die zweite Flugzeugkonfiguration die Wahl der Flugh6he un-
erheblich ist, solange diese keinen umfanglichen Einfluss auf die Leistungsanforderungen hat. Je kiirze die
Flugzeit der Mission, desto weniger Wasserstoff muss an Bord mitgefiihrt werden. Fir die erste Variante
reduziert sich bei niedriger Flughohe von 9500m die Komponentenanzahl, das notwendige Wasserstoff-
volumen steigt allerdings an. Daher muss die komplette Auslegung des Flugzeugmodells abgewartet wer-
den, um eine belastbare Aussage Uber die Sinnhaftigkeit der Reduktion der Flughdhe zu entscheiden. Die
Reduktion der Flugstrecke senkt auch fiir die erste Variante die fiir den Flug notwendige Menge an Was-
serstoff.
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Mit dem vorhandenen MATLAB/SIMULINK-Modell ldsst sich perspektivisch die weitere Auslegung not-
wendiger Flugzeugsysteme und Module eines zukinftigen Flugzeugkonzepts mit Wasserstoff-Brennstoff-
zellensystemen durchfiihren. Die Nutzung der Abwarme der Brennstoffzellenstacks und die Verwendung
des anfallenden Wassers bei der chemischen Reaktion in den einzelnen Zellen kann auf gewinnbringende
Weise in die zu entwickelnde Flugzeugvariante integriert werden. Bspw. die Erwarmung des fliissigen
Wasserstoffs bzw. des kalten Gases auf dem Weg zu den Brennstoffzellenstacks, kann (iber die Nutzung
des Warmemassenstroms realisiert werden. Der Verzicht auf groBe Mengen an mitzufiihrendem Wasser
fiir die Toilettenspilung kann zu einem Gewichtsvorteil zu Beginn der Startphase fihren. Dies trifft vor
allem auf die Nutzung des Brennstoffzellensystems als APU-Ersatz zu, die zum jetzigen Zeitpunkt realisti-
scher erscheint und nicht auf massive technologische Fortschritte in der Brennstoffzellentechnik setzten
muss.

Des Weiteren lasst sich die Untersuchung verschiedener Varianten mit unterschiedlichsten Leistungsan-
forderungen erweitern. Analysen fir spezifische Komponenten lieRen sich tber die Implementierung von
Kennfeldern realisieren, die das Verhalten der Komponente realistischer abbilden und bspw. tber die
thermodynamische Berechnung des Verdichters mit getroffenen Annahmen beziiglich verschiedener Sys-
temparameter hinausgehen. Ebenso kann die Identifikation belastbarer Technologieparameter fiir den
Verdichter und den Befeuchter hinsichtlich des Bauraums und der Masse losgel6st vom Gesamtsystem
eine Auslegung des Brennstoffzellensystems prazisieren.

Zusatzlich erweitern lasst sich das Modell mit Systemen zur Nutzung des unverbrauchten Wasserstoffs.
Ebenso kann die Frage der Lebensdauer einer PEM-Brennstoffzelle unter Berlicksichtigung der transien-
ten Lastwechsel mit dem vorliegenden Modell nicht beantwortet werden. Die Vorgange bei diesen Last-
wechseln und der Betrieb bei extremen Temperaturen ist Gegenstand der Forschung. Eine Abstimmung
zwischen Simulationsergebnissen und der Erprobung physischer Brennstoffzellensysteme unter Umge-
bungsbedingungen in groRer Hohe ist hierfir erforderlich.

Alternative Brennstoffzellentypen sind in weiterfiihrenden Arbeiten ebenfalls zu untersuchen. Die vorlie-
gende Arbeit nutzt einen PEM-Brennstoffzellenstack. Dennoch wird in den nachsten Jahren die Entwick-
lung anderer Brennstoffzellentypen voranschreiten, die nicht die Problematik des Wasserhaushalts des
Polymerelektolyt besitzen. Sobald diese Brennstoffzellentypen eine akzeptable Leistungsdichte haben,
kann der Einsatz in der Luftfahrt sinnvoll sein.

Grundsatzlich muss bei der Verwendung von Wasserstoff in der Luftfahrt als Energiequelle der Einfluss
des Abgases betrachtet werden. Der Einfluss von Kondensstreifen auf den Klimawandel wird erforscht
und beobachtet. Gegebenenfalls muss das gesamte Wasser aus der Stromung stromab des Brennstoffzel-
lensystems entfernt und in einem Wassertank gespeichert werden. Dies wiirde eine signifikante Steige-
rung der Flugzeugmasse bedeuten. Eventuell kann dies allerdings in einem Tank dhnlich demTrimmtank
eines konventionellen Flugzeugs gespeichert werden und gleichzeitig die mogliche Problematik der
Schwerpunktkontrolle durch den Wegfall eines solchen Trimmtanks bei Verzicht auf Kerosin oder dhnli-
chen Treibstoff verhindern.
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Abbildung A 1: Aufbau der Funktion zum Auslesen der Look-Up-Tables im SIMULINK-Modell des Brennstoffzellensystems
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Abbildung A 2: Nutzungsrate des Wasserstoffs der Simulationskonfiguration V1.4

Simulation time

Start time: |0.0 Stop time: 341

Solver selection

Type: Fixed-step ¥ | Solver: |auto (Automatic solver selection)

¥ Solver details

Fixed-step size (fundamental sample time): 1

Zero-crossing options

[ ] Enable zero-crossing detection for fixed-step simulation

Tasking and sample time options
Periodic sample time constraint: Unconstrained
| Treat each discrete rate as a separate task
| Allow tasks to execute concurrently on target
| Automatically handle rate transition for data transfer
|| Allow multiple tasks to access inputs and outputs

| Higher priority value indicates higher task priority

Abbildung A 3: Modellierungskonfiguration des SIMULINK-Modells
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Abbildung A 4: Stofffluss des elektrisches Antriebssystems des regionalen Zulieferflugzeugs nach dem Vorentwurf von Fly Zero (Beddoes, Marz 2022)
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