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Zusammenfassung
Dieser Forschungsbeitrag befasst sich mit der automatisierten Analyse von Missionsleistungen von Luftfahr-
zeugen unter Verwendung einer generischen Simulationsumgebung am Beispiel eines Flugzeugs mit Hybrid-
antrieb aus Brennstoffzelle und Batterie. Hierbei wird auf die Modellbildung der Energiesysteme einschließlich
der Grundlagen des genutzten Brennstoffzellentyps eingegangen. Weiterführend werden die Flugleistungen
des Gesamtsystems mit einem 6-Freiheitsgrad Flugdynamikmodell und automatisierter Missionssimulation für
verschiedene reinelektrische und hybride Konzepte eines betrachteten elektrischen Segelflugzeugs simulativ
analysiert. Ziel ist das Potenzial des Hybridantriebs in realitätsnahen Missionen unter Berücksichtigung der
nichtlinearen Flugdynamik zu ermitteln. In den Ergebnissen zeigt sich, dass sich die Integration eines Brenn-
stoffzellensystems in den bisherigen elektrischen Antriebsstrang durch gesteigerte Reichweiten und somit
Missionsdauern auszahlt. Diese Arbeit ist Teil des Projekts ELAPSED, welches einen innovativen Antriebs-
strang für einen elektrischen Motorsegler entwickelt.
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ACFC Alkaline Fuel Cell / Alkalische Brennstoff-
zelle

BOP Balance of Plant / Hilfskomponenten
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GDL Gas Diffusion Layer / Gasdiffusions-
schicht

MCFC Molten Carbonate Fuel Cell / Schmelz-
karbonat-Brennstoffzelle

MEA Membrane Electrode Assembly /
Membran-Elektroden-Einheit

PEMFC Proton Exchange Membran Fuel
Cell / Polymerelektrolytmembran-
Brennstoffzelle

SoC State of Charge / Batterieladezustand %

SOFC Solid Oxide Fuel Cell / Festoxid-
Brennstoffzelle

1. MOTIVATION UND ZIELSETZUNG

Der Umschwung der Entwicklung und Erforschung
von konventionellen Verbrennungsmotoren zu in-
novativen Antriebskonzepten, basierend auf Bat-
terietechnologien und Wasserstoffspeichern mit
Brennstoffzelle, hat auch in der Luftfahrt Einzug
gefunden. Immer mehr Entwicklungen von rein bat-
terieelektrischen und rein wasserstoffbetriebenen
Flugantrieben sowie deren Kombination zu hybriden
Konzepten werden verfolgt, um dem ’Flight Path
2050’ [1] Sorge zu tragen. Im Rahmen des Projekts
ELAPSED [2] wird ein neuartiger Antriebsstrang
für einen elektrischen Motorsegler mit Zertifizie-
rungsziel EASA CS-22 [3] entwickelt. Dabei wird
als Hauptenergieträger eine Batterie mit Multilevel-
Technologie (Vgl. [4], [5]) und als Range Extender
eine Brennstoffzelle mit Wasserstofftank genutzt.
Ziel dieser Untersuchung ist die Ermittlung von Flug-
und Missionsleistungsparametern wie Reichweite,
Leistungsbedarf und -bereitstellung in verschiedenen
Flugphasen, Startstrecke und Missionserfüllbarkeit.
Dies wird in einer sog. ’closed-loop’ Simulation
aus hybridem Antriebssystem und nichtlinearer
6-Freiheitsgrad Flugdynamik im Rahmen von de-
finierten Missionen, die automatisiert und parallel
simuliert werden, umgesetzt. Bisherige Forschungen
nutzen entweder vereinfachte Flugdynamikmo-
delle wie [6], [7] oder [8] oder fokussieren sich
ausschließlich auf den Antriebsstrang und nutzen
vordefinierte Leistungsprofile wie [9]. Der Ansatz,
die Brennstoffzelle mit ihren Hilfssystemen in ei-
ne nichtlineare 6-Freiheitsgrad Flugsimulation mit
automatischer Missionssimulation zu integrieren,
und somit Missionsleistungen zu bestimmen, ist
bisher innovativ. Ähnlich zu anderen Untersuchungen
zu Parameterstudien des Brennstoffzellensystems
wie [9] und [10], kann das entwickelte Setup dieses
Projekts ebenso multidimensionale Parameterstudien
für jegliche Kenngrößen der Brennstoffzelle sowie
der anderen Systeme wie Batterie oder Flugzeug-
parameter parallel durchführen. Die Stärke dieser
Arbeit liegt im Detailgrad durch das High-Fidelity
Flugsimulationsmodell mit automatischer Missions-
durchführung durch ein reaktives Pilotenmodell,

diverse Autopiloten und einer Missionslogik. Es
berücksichtigt Flugmanöver sowie Gewichtsverlust
basierend auf dem aktuellen Wasserstoffverbrauch,
Umgebungsbedingungen wie Wind und sich mit der
Flughöhe ändernder Luftdruck und -temperatur in je-
dem Zeitschritt. Zunächst wird auf die für diese Arbeit
relevanten Systeme Batterie und Brennstoffzelle mit
deren Teilkomponenten eingegangen. Nach kurzer
Beschreibung der Simulationsumgebung und des
Simulationsmodells wird die Implementierung des
Hybridantriebs in MATLAB/Simulink [11] fokussiert.
Die anschließende Flugleistungsanalyse charakte-
risiert zunächst die untersuchten Konfigurationen,
definiert eine exemplarische Mission und fokussiert
sich dann auf die Simulationsergebnisse.

2. BATTERIESYSTEM

Das Batteriesystem basiert auf einer neuartigen
Technologie, die als ’Multilevel-Technologie’ bezeich-
net wird. In einer herkömmlichen Batterie sind die
Zellen fest in Parallelschaltung und Reihenschaltung
konfiguriert, was automatisch zur Bereitstellung der
maximal verfügbaren Spannung führt, abhängig
vom Ladezustand und allgemeinen Zustand wie
beispielsweise Alter der Batteriezellen. Die Multilevel-
Technologie ermöglicht eine Neukonfiguration der
Batterie in Abhängigkeit der Flugbedingungen und
des Leistungsbedarfs. Jede Zelle kann entweder
umgangen oder in Reihe geschaltet werden, um
ihre Leistung gemäß den Vorgaben mehrerer Zell-
controller bereitzustellen. Ein Hauptcontroller für die
Batterie, der die Schaltstrategie enthält, überwacht
alle Zellcontroller. Diese Technologie verspricht, die
Effizienz des Antriebsstrangs zu steigern, indem
Verluste insbesondere in der Leistungselektronik
reduziert werden. Ein zukünftiges Ziel ist es, die
Leistungselektronik vollständig zu eliminieren, indem
der Motor direkt aus der Batterie mit Wechsel-
strom durch extrem schnelle Zellschaltung betrieben
wird. Weitere Details zum Batteriesystem und zur
Multilevel-Technologie im Allgemeinen finden sich
in [4], [5], [12], [13] und [14].

BILD 1. Batteriemodul
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Im gesamten Batteriepack sind 108 Zellen des Typs
MOLICEL INR-21700-P42A [15] mit je 4200 mAh Ka-
pazität bei einer nominalen Zellspannung von 3, 6 V
und maximalem Endladestrom von 45 A integriert.
Der Aufbau eines Prototypen des Batteriemoduls ist
in Bild 1 zu sehen.

3. BRENNSTOFFZELLENSYSTEM

Brennstoffzellen haben sich als vielversprechende
Technologie zur Verringerung der Kohlenstoffemis-
sionen und zur Verbesserung der Effizienz der Strom-
erzeugung in verschiedenen Sektoren erwiesen, [16].
In der Luftfahrtindustrie, die unter anderem durch den
’Flight Path 2025’ [1] der Europäischen Kommission
unter zunehmendem Druck steht, ihren ökologischen
Fußabdruck zu verringern, bieten Brennstoffzellen
eine praktikable Alternative zu herkömmlichen, auf
fossilen Brennstoffen basierenden Antriebssystemen.
Der Luftfahrtsektor, der in hohem Maße auf kohlen-
stoffintensive Düsentreibstoffe angewiesen ist, ist
für einen erheblichen Teil der weltweiten Treibhaus-
gasemissionen verantwortlich, [17]. Die Einführung
alternativer Antriebstechnologien ist daher uner-
lässlich, um die internationalen Emissionsziele zu
erreichen und die sich entwickelnden rechtlichen
Rahmenbedingungen zu erfüllen, die darauf ab-
zielen, die Umweltauswirkungen des Flugverkehrs
zu minimieren. In diesem Zusammenhang stellen
Hybridantriebe mit Brennstoffzellen eine praktische
und wirksame Lösung dar, um die Emissionen zu
reduzieren, die Treibstoffeffizienz zu verbessern und
die Lärmbelastung zu verringern und dabei gleich-
zeitig die hohen Leistungs- und Sicherheitsstandards
moderner Flugzeuge zu erfüllen, [18].
Unter den verschiedenen Arten von Brennstoffzellen
sind Protonenaustauschmembran-Brennstoffzellen
(PEMFC) besonders geeignet für Anwendungen
in der Luftfahrt, [19]. PEMFCs bieten gegen-
über anderen Brennstoffzellentypen wie Festoxid-
Brennstoffzellen (SOFC), Schmelzkarbonat-Brenn-
stoffzellen (MCFC) und alkalische Brennstoffzellen
(AFC) mehrere deutliche Vorteile. Diese Vorteile
ergeben sich vor allem aus dem hohen Wirkungs-
grad, dem geringen Gewicht, der schnellen Reak-
tionszeit und der niedrigen Betriebstemperatur der
PEMFC, [20]. Die relativ niedrige Betriebstemperatur
von PEMFCs, typischerweise im Bereich von 60◦C
bis 80◦C, macht sie für den Einsatz in der Luftfahrt
sehr geeignet. Diese niedrigere Betriebstemperatur
verringert nicht nur die Komplexität der Wärme-
managementsysteme, sondern ermöglicht auch
schnellere Startzeiten des Fluggeräts durch geringe-
re Aufheizzeiten des Brennstoffzellensystems, [21].
Ein weiterer wichtiger Vorteil von PEMFCs ist ihre
hohe Leistungsdichte, die für Luft- und Raumfahrt-
anwendungen, bei denen es auf jedes Kilogramm
Gewicht ankommt, unerlässlich ist. PEMFCs bieten
ein hervorragendes Verhältnis von Leistung zu Ge-
wicht und liefern eine beträchtliche Energiemenge,
ohne dass sperrige und schwere Komponenten

erforderlich sind. Das macht PEMFCs besonders
attraktiv für Hybridantriebe in Flugzeugen, bei denen
die Reduzierung des Gesamtgewichts der Schlüs-
sel zur Erhaltung der Treibstoffeffizienz und der
Flugreichweite ist, [17].
Im Gegensatz zu herkömmlichen Verbrennungs-
motoren, die CO2, NOx und andere schädliche
Schadstoffe in die Atmosphäre freisetzen, erzeugen
PEMFCs Wasser als primäres Nebenprodukt ihres
elektrochemischen Prozesses. Die umweltfreund-
lichen Nebenprodukte von PEMFCs entsprechen
den Zielen der Luftfahrtindustrie, ihren Kohlenstoff-
Fußabdruck zu minimieren, was diese Brennstoff-
zellen zu einer attraktiven Option für zukünftige
umweltfreundliche Flugzeugdesigns macht. Darüber
hinaus ermöglichen die Skalierbarkeit und der modu-
lare Aufbau von PEMFC-Systemen ihre Integration
diverse Flugzeugdesigns, was eine breite Palette
von Anwendungsmöglichkeiten in verschiedenen
Segmenten des Luftfahrtmarktes eröffnet – von
motorisierten Segel- und Kleinflugzeugen, auch im
Privatbereich, über Kurzstrecken-Flugzeuge bis hin
zu kommerziellen Langstrecken-Flugzeugen, [22].

3.1. Grundlagen von PEM-Brennstoffzellen

Eine Brennstoffzelle ist ein elektrochemischer En-
ergiewandler, der die chemische Energie eines
Brennstoffs und eines Oxidationsmittels durch che-
mische Reaktionen mit hohem Wirkungsgrad in
elektrische Energie umwandelt. PEMFCs verwen-
den reinen Wasserstoff (H2) als Brennstoff auf der
Anodenseite und Luft auf der Kathodenseite, wobei
nur Sauerstoff (O2) an den Reaktionen teilnimmt,
während Stickstoff (N2) unreagiert bleibt. Das Er-
gebnis ist elektrischer Strom, Wärme und Wasser
nach [18]. Die Polymermembran, die im Zentrum
einer PEMFC steht, dient als Weg für die Protonen,
die von der Anode zur Kathode übertragen werden.
Katalysatorschichten, die die Elektroden auf beiden
Seiten der Membran beschichten, beschleunigen
die chemischen Reaktionen. Neben dem Kataly-
sator befinden sich Gasdiffusionsschichten (GDL),
die die Reaktanten durch den Diffusionsprozess
gleichmäßig zu den Reaktionsstellen bringen. Die
Membran-Elektroden-Einheit (MEA) ist ein einziges
Bauteil, das aus der Membran, den katalysatorbe-
schichteten Elektroden und den GDLs besteht. Die
MEA befindet sich zwischen zwei Bipolarplatten, die
das strukturelle Gerüst der Brennstoffzelle bilden und
die Reaktionsgase durch die Kanäle leiten.

(1) Anodenreaktion: 2 H2 4 H+ + 4 e–

(2) Kathodenreaktion: O2 + 4 H+ + 4 e– 2 H2O

In Bild 3 ist das Funktionsprinzip der PEMFC dar-
gestellt. Das Wasserstoffgas wird während des
Brennstoffzellenbetriebs an der Anodenelektrode
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bereitgestellt. In der Anodenkatalysatorschicht dif-
fundiert H2 durch die GDL, wo es oxidiert wird und
Wasserstoffionen und Elektronen freisetzt, wie in
Gleichung 1 nach [23] formuliert. Die entladenen
Elektronen fließen durch einen externen Stromkreis,
um die Kathodenelektrode zu erreichen und einen
Stromfluss zu erzeugen. Gleichzeitig wandern die
Protonen durch die Membran zur Kathode. Der Sau-
erstoff nimmt an der Reduktionsreaktion in Gleichung
2 nach [23] und [24] teil, bei der Elektronen und
Protonen zu Wasser (H2O) reagieren.

e-

AnodePEMKathode
Luft H2

H+
H+

H+
H+

H+

H+

H+Unreagierte Luft
+ Wasser + Hitze

Unreagiertes
H2

BILD 3. Funktionsprinzip einer PEM-Brennstoffzelle

3.2. PEM-Brennstoffzellensystem

Ein Brennstoffzellenstack ist das Herzstück eines
Brennstoffzellensystems, in dem die für die Strom-
erzeugung verantwortlichen elektrochemischen
Reaktionen ablaufen. Es besteht aus mehreren in
Reihe geschalteten Brennstoffzellen, die jeweils eine
Anode, eine Kathode und eine Elektrolytmembran
umfassen. Der Brennstoffzellenstack ist zwar die pri-
märe Quelle elektrischer Energie, doch sind mehrere
Hilfssysteme erforderlich, um optimale Betriebsbe-
dingungen aufrechtzuerhalten und eine effiziente
Leistung zu erzielen.
Die sog. ’Balance of Plant’ (BOP) umfasst diese we-
sentlichen Hilfssysteme und ist für die Funktionalität
der Brennstoffzelle entscheidend. Die BOP umfasst
Teilsysteme für die Wasserstoffversorgung, die Luft-

zufuhr, das Wärmemanagement und das Wasserma-
nagement. Das Wasserstoffversorgungssystem sorgt
für einen gleichmäßigen und geregelten Wasserstoff-
fluss zur Anode, während das Luftversorgungssystem
den Sauerstofffluss zur Kathode steuert und in der
Regel Kompressoren, Befeuchter und Filter umfasst.
Das Wärmemanagement ist von entscheidender Be-
deutung, um den Brennstoffzellenstack in seinem op-
timalen Temperaturbereich zu halten, da übermäßige
Wärme die Leistung und Haltbarkeit des Systems be-
einträchtigen kann. Das Wassermanagementsystem
steuert die Hydratation innerhalb des Stacks und ver-
hindert, dass die Membran dehydriert oder geflutet
wird, was beides die Effizienz beeinträchtigt. Darüber
hinaus regelt die Leistungselektronik in der BOP die
elektrische Leistung und stellt sicher, dass diese mit
den Anforderungen der Anwendung kompatibel ist.
Die Kombination aus Brennstoffzellenstack und BOP
bildet das Brennstoffzellensystem. Das Brennstoffzel-
lensystem integriert die Stromerzeugungsfähigkeiten
des Stacks mit der notwendigen unterstützenden In-
frastruktur, die vom BOP bereitgestellt wird, und er-
möglicht einen kontinuierlichen, stabilen Betrieb. Die
BOP sorgt dafür, dass der Stack eine präzise Kontrol-
le über Brennstoff, Sauerstoff, Temperatur und Was-
serstand erhält, die alle für die Aufrechterhaltung ef-
fizienter elektrochemischer Reaktionen entscheidend
sind. Dieser integrierte Ansatz ist für reale Anwendun-
gen unerlässlich, bei denen das Brennstoffzellensys-
tem unter wechselnden Betriebsbedingungen saube-
ren und zuverlässigen Strom liefern soll. [25]

4. SIMULATIONSUMGEBUNG UND -MODELL

Um Flug- und Missionsleistungen für den hybriden
Antriebsstrang closed-loop simulieren zu können, ist
eine Simulationsumgebung nötig, die dies unterstützt.
Bild 2 zeigt die Umsetzung einer solchen Umgebung
vorwiegend in MATLAB/Simulink.

Simulator

Naviga�ons-
daten

We�er

Terrain

Visualisierung

Missionsautopilot
Missionsdefini�on

Postprocessing

…

Missionslogik

Nichtlineare Flugdynamik

BILD 2. Simulationsumgebung
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Antriebssystem

Motor

Ba�erie-
System

Brennstoffzellen-
System

Gewicht & 
Schwerpunkt

Fahrwerk

Aerodynamik

Umwelteinflüsse

BILD 4. 6-Freiheitsgrad Simulationsmodell

Neben der nichtlinearen 6-Freiheitsgrad Flugdyna-
mik, sind auch die äußeren Einflüsse von Wetter
und Gelände berücksichtigt. Die resultierenden
Daten können über verschiedene Programme wie
’X-Plane’, ’Microsoft Flight Simulator’ oder ’Flight
Gear’ visualisiert werden. Grundsätzlich erlaubt die
Simulationsumgebung manuelle Eingaben in Echtzeit
über einen Simulator als auch beschleunigte, auto-
matisierte Simulationen über vom Benutzer definierte
Missionen – was auch über eine graphische Benut-
zeroberfläche möglich ist – eine Missionslogik sowie
einen Missionsautopiloten. Um mehrere Missionen
zeitgleich, parallel simulieren zu können, wird die
Visualisierung ausgesetzt und das Fluggerät führt die
Mission eigenständig durch. Hierbei können Para-
meter für jedes Sample beliebig gesetzt werden. Die
Implementierung der parallelen Missionssimulation
zur Flug- und Missionsleistungsanalyse ist in [12]
näher beschrieben.
Das nichtlineare Flugdynamikmodell aus [12] ist für
diese Untersuchung um das Brennstoffzellensystem
mit Wasserstofftank erweitert. Das Simulations-
modell, dargestellt in Bild 4 umfasst neben der
Implementierung des soeben genannten 2. En-
ergieträgers H2 auch den bisher reinelektrischen
Antriebsstrang aus Propeller, Motor und Batteriesys-
tem mit Multilevel-Technologie (Vgl. Kapitel 2). Masse
und Trägheitsmomente des Gesamtsystems, sowie
ein Fahrwerksmodell, Umwelteinflüsse wie Wind und
die Aerodynamik werden ebenso abgebildet. Das
Modell mit reinelektrischem Antriebsstrang ist in
seiner Masse über der Flugdauer konstant, da keines
der Systeme Masse verliert. Durch die Erweiterung
um das Brennstoffzellensystem, welches H2 als Kraft-
stoff verbrennt, ist das gesamte Flugdynamikmodell
ebenso um eine stetige Massereduktion ergänzt,
um eine detaillierte Missionsleistungsbetrachtung
sicherzustellen. Die zusätzliche Masse und Träg-

heitsmomente werden für jede gewählte Größe der
Brennstoffzelle sowie deren Tank automatisiert im
Modell berücksichtigt. Alle der aufgeführten Größen
nehmen Einfluss auf die Starrkörpergleichungen des
Simulationsmodells.
In den folgenden Unterkapiteln werden die in dieser
Arbeit im Fokus stehenden Systeme des hybriden An-
triebs aus Batterie und Brennstoffzelle und deren Im-
plementierung näher erläutert.

4.1. Hybrider Antriebsstrang aus Brennstoffzellen-
und Batteriesystem

Brennstoffzellen, insbesondere PEMFC, arbeiten op-
timal unter gleichmäßigen, konstanten Lastbedingun-
gen. Dies liegt daran, dass Brennstoffzellen im Ver-
gleich zu Batterien ein langsameres dynamisches An-
sprechverhalten haben, d. h. sie sind weniger effizi-
ent, wenn sie schnellen Schwankungen im Strombe-
darf ausgesetzt sind. Wenn sich der Energiebedarf
schnell ändert, wie z. B. beim Start, bei der Landung
oder beim schnellen Beschleunigen in einem Hybrid-
antrieb, kann es bei Brennstoffzellen zu Verzögerun-
gen bei der Anpassung der Leistung kommen, was zu
Ineffizienz und potenziellen Leistungseinbußen führt.
Im Gegensatz dazu können Batterien auf plötzliche
Änderungen des Leistungsbedarfs nahezu instantan
reagieren, was sie ideal für die Bewältigung dyna-
mischer Lasten macht. Aus diesem Grund werden
PEMFCs in erster Linie als Reichweitenverlängerer
und nicht als Hauptenergiequelle in Hybridantriebs-
strängen für Flugzeuge eingesetzt. Indem sie als
zusätzliche Energiequelle dient, kann die Brenn-
stoffzelle unter stabileren Bedingungen arbeiten
und kontinuierlich Strom erzeugen, um die Batterie
aufzuladen oder Hilfssysteme zu betreiben, ohne
dynamisch auf den Energiebedarf reagieren zu
müssen.
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Indem die PEMFC in ihrem idealen Betriebsbereich
– unter konstanter Last – betrieben wird, kann das
System seinen hohen Wirkungsgrad zwischen 45 und
55 % und seine geringen Emissionen ohne Leistungs-
einbußen voll ausschöpfen. Darüber hinaus ermög-
licht der Einsatz einer Brennstoffzelle als Reichwei-
tenverlängerer im Vergleich zu reinen Batteriesyste-
men längere Flugzeiten bei gleichzeitiger Beibehal-
tung der Umweltvorteile von wasserstoffbasierter En-
ergie, wie z. B. Emissionsfreiheit und nachhaltiger Be-
trieb.
Der aktuelle Stand der Technik bei der Auslegung
von brennstoffzellenbasierten Hybridantrieben für
Flugzeuge spiegelt einen sich schnell entwickelnden
Bereich wider, der von Fortschritten in der Brennstoff-
zellentechnologie, Energiespeichersystemen und
Leichtbaumaterialien angetrieben wird, die auf eine
Maximierung der Effizienz und eine Reduzierung der
Emissionen in der Luftfahrt abzielen. Die Studie [26]
stellt eine vorläufige Auslegungsmethode für brenn-
stoffzellenbasierte Hybridantriebe in der Luftfahrt vor,
die das Energiemanagement in die Systemauslegung
integriert, um die Effizienz zu optimieren und den
Energieverbrauch zu senken. Ein neu entwickeltes
mathematisches Werkzeug bietet Einblicke in die
Auslegung von Regionalflugzeugen und unterstützt
zukünftige Optimierungsanalysen.
In [27] wurde eine Testanlage mit einer Kapazität
von bis zu 310 kW eingerichtet, um das Verhalten
von Brennstoffzellen-Hybrid-Elektroantriebssträngen
nachzubilden und zu untersuchen. Dabei wurden
die Auswirkungen der Batterie- und Brennstoffzel-
lengröße auf die Variation der Systemspannung
aufgezeigt und wertvolle Erkenntnisse für die Op-
timierung der Konstruktion und Konfiguration von
Antriebsstrangkomponenten gewonnen.
Ziel der Untersuchung [19] ist es, die Nutzung
von Wasserstoffenergie durch Brennstoffzellen in
Flugzeugen zu untersuchen und den am besten
geeigneten Brennstoffzellentyp für die Integration in
Kleinflugzeuge zu ermitteln. Die Ergebnisse zeigen,
dass PEM-Brennstoffzellen aufgrund ihrer überlege-
nen Leistungsdichte und spezifischen Leistung die
optimale Wahl sind, die mit bestehenden Integratio-
nen in Segelflugzeugen und UAVs übereinstimmen
und einen robusten Entscheidungsrahmen für die
Einführung grüner Energiealternativen in der Luftfahrt
bieten.
[28] beschreibt den Entwurf, den Bau und die Flug-

erprobung eines kleinen unbemannten Flugzeugs,
das mit einem Brennstoffzellensystem und einer
kleinen Batterie angetrieben wird, unter Berücksichti-
gung der Leistungsmerkmale und des Ladevolumens
des Brennstoffzellensystems. Zu den wichtigsten
Verbesserungsbereichen gehören die Gewichtsredu-
zierung, die Haltbarkeit von Katalysator und Reaktor,
die Leistungsdichte der Brennstoffzelle, schnellere
Startzeiten und eine optimierte Leistung unter rauen
Bedingungen. Die Studie [29] befasst sich mit der
Optimierung von Brennstoffzellen-Energiesystemen
für Flugzeuge und konzentriert sich dabei auf die

Hybridisierung von Brennstoffzellen und Batterien.
Es werden Flugdaten von Mittelstreckenflugzeugen
vom Typ Airbus A320 und Langstreckenflugzeugen
vom Typ Boeing B772 analysiert. Dabei zeigte sich,
dass Hybridsysteme bei Mittelstreckenflügen am
vorteilhaftesten sind, da die Batterie die Spitzenlast
während des Starts und des Aufstiegs abdeckt und
die Größe der Brennstoffzelle reduziert.
In dieser Arbeit wird, ähnlich wie in den Arbei-
ten [26], [27] und [28], ein paralleler Hybridantriebs-
strang entworfen, der eine Brennstoffzelle und eine
Batterie kombiniert. Wie in [19] untersucht, wird in
dieser Arbeit auch die PEMFC ausgewählt, da sie
bessere Leistungen als andere Arten von Brenn-
stoffzellen für Fluganwendungen erbringt. Diese
Konfiguration profitiert von den Vorteilen beider Tech-
nologien, z.B. schnelles dynamisches Ansprechen
der Batterie auf Schwankungen der Ladung und
Erhöhung der Flugreichweite durch den Einsatz
einer kleinen Brennstoffzelle im Antriebsstrang. In
all diesen Studien wird eine konventionelle Batterie
für die Hybridisierung des Brennstoffzellensystems
in Betracht gezogen. In dieser Arbeit wird jedoch
eine Multilevel-Batterie vorgestellt, die die Effizi-
enz des Antriebssystems durch geringere Verluste
verbessert.

H2
TankLuft

Wasser

Multilevel-
Batterie

E-Maschine

PEMFC
-

+

--
++

BILD 5. Aufbau des parallelen Hybridantriebsstrangs

Bild 5 zeigt den Aufbau des parallelen Hybridan-
triebsstrangs, der eine Multilevel-Batterie und eine
PEM-Brennstoffzelle kombiniert. In diesem Aufbau
liefert die Brennstoffzelle eine konstante Leistung von
ca. 8 kW , die ausreicht, um den Leistungsbedarf des
Elektromotors während der Reiseflugphase zu de-
cken. In Phasen mit höherem Bedarf, wie z. B. beim
Start oder im Steigflug, wo der Leistungsbedarf bis zu
80 kW betragen kann, kann die Brennstoffzelle allein
jedoch nicht genügend Leistung liefern. In diesen
Phasen mit hohem Bedarf springt die Batterie ein, um
die zusätzliche Leistung neben der Brennstoffzelle
bereitzustellen. Wenn der Strombedarf gering oder
gleich Null ist, wie z. B. bei der Landung, erzeugt die
Brennstoffzelle weiterhin Strom und lädt die Batterie
für den späteren Gebrauch auf. Bei voller Ladung der
Batterie schaltet sich die Brennstoffzelle automatisch
ab, um Energieverluste zu vermeiden.
Im folgenden Kapitel 3 wird vertieft auf die Umset-
zung des Brennstoffzellensystems und des hybriden
Antriebsstrangs in der Simulationsumgebung einge-
gangen.
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4.2. Modellierung des Brennstoffzellensystems

Für die Implementierung der physikalischen und
chemischen Zusammenhänge des PEMFC-Systems
in MATLAB/Simulink wird das Simscape Brennstoff-
zellen-Modell ’Fuel Cell Stack’ von Mathworks [11]
genutzt. Dieses wird in ein übergeordnetes Brenn-
stoffzellensystem mit Hilfsaggregaten wie Kraftstoff-
regulator, Kompressor und Gleichstromwandler sowie
einem Subsystem zur Berechnung der aktuellen Mas-
se basierend auf dem Kraftstoffverbrauch integriert.
Das PEMFC-Modell in MATLAB/Simulink bietet meh-
rere Vorteile, darunter die genaue Simulation der
Brennstoffzellendynamik, die eine detaillierte Analy-
se des elektrochemischen und thermodynamischen
Verhaltens ermöglicht. Es ermöglicht die nahtlose
Integration mit hybriden Energiesystemen und bietet
eine ganzheitliche Sicht auf die Systemleistung.
Die Flexibilität des Modells bei der Anpassung von
Parametern wie Temperatur, Druck und Betriebs-
bedingungen erhöht seine Vielseitigkeit. Darüber
hinaus unterstützt es das Wärmemanagement, das
für die Optimierung des Wirkungsgrads entschei-
dend ist, und vereinfacht die Wirkungsgradanalyse,
was es ideal für die fortgeschrittene Forschung an
brennstoffzellenbasierten Antriebssträngen macht.
Ein Brennstoffzellenstack, der aus mehreren in Rei-
he geschalteten Zellen besteht, sorgt für einen kon-
stanten Strom über den gesamten Stack, während die
Gesamtspannung das Ergebnis der Multiplikation der
Anzahl der Zellen mit der Spannung einer einzelnen
Zelle ist, wie in Gleichung 3 nach [23] definiert.

(3) UStack = UCell ·NCell

Hierbei ist UStack die Spannung des Stacks, UCell die
Spannung einer Zelle und NCell die Anzahl der Zellen
im Stack.
Dieses Prinzip gilt auch für den Kraftstoff- und Luft-
verbrauch, so dass die modulare Bauweise sehr
vorteilhaft ist, um die Größe des Stacks zu optimie-
ren. In dieser Untersuchung wird das in Simscape
entwickelte PEMFC-Modell verwendet, um die Stack-
Parameter in Abhängigkeit der Anzahl der Zellen zu
definieren. Durch die Anpassung der Zellenzahl im
Modell werden andere kritische Variablen wie Brenn-
stoffverbrauch, Luftstrom und Spannung automatisch
neu kalibriert, um größere oder kleinere Stacks
zu simulieren, was einen äußerst flexiblen Ansatz
zur Skalierung des Brennstoffzellen-Stack-Designs
bietet.
Zu den Schlüsselparametern des Simscape-Modells
gehören die Leerlaufspannung (OCV), Strom und
Spannung sowohl bei Nenn- als auch bei maximalen
Betriebsbedingungen, der Stack-Wirkungsgrad, die
Betriebstemperatur, der Nennluftstrom, der Nenn-
druck des zugeführten Brennstoffs und der Luft
sowie die Konzentrationen von H2 und O2 in den
zugeführten Gasen. Diese Variablen sind wichtig,
um die Polarisationskurve des Stacks (Vgl. Bild 6)

zu schätzen, die wiederum wertvolle Einblicke in
die Betriebseigenschaften der Brennstoffzelle un-
ter verschiedenen Bedingungen bietet. Das Modell
erfasst effektiv, wie diese Variablen interagieren,
was es zu einem robusten Werkzeug für die Ana-
lyse von Stack-Leistung und -Effizienz macht. Die
Eingaben für den Brennstoffzellenstack innerhalb
des Simscape-Modells umfassen die H2- und O2-
Zusammensetzung, ihre Volumenstromraten, den
Druck und die Betriebstemperatur. Das Modell
berechnet den Volumenstrom zur Luft- und Kraftstoff-
durchflussbestimmung sowohl für den nominalen als
auch momentane Betriebspunkte wie in Gleichung 4
und 5 nach [23] definiert.

(4) v̇H2
=

NCell · I ·MH2 · λH2

2 · F · ρH2

(5) v̇air =
NCell · I ·Mair · λair

4 · F · xO2
· ρair

Hierbei ist v̇ der Volumenstrom, NCell die Anzahl der
Zellen im Stack, I der Ausgangsstrom, M die molare
Masse, F die Faraday-Konstante, xO2

der Sauerstoff-
volumenanteil in der Luft, λ das Überschussverhältnis
und ρ die Dichte ist. In diesen Gleichungen stehen ’2’
und ’4’ für die Ladung von Wasser- bzw. Sauerstoff.
In dieser Arbeit wird ein Brennstoffzellenstack mit
einer Nennleistung von ca. 8 kW benötigt, um den
Leistungsbedarf des Antriebsstrangs im Reiseflug
zu decken. Der zu diesem Zweck entworfene Stack
enthält 40 Zellen mit einer aktiven Oberfläche von
280 cm2, wobei die Zellen mit reinem Wasserstoff
betrieben werden. Die Polarisationskurve als Leis-
tungsindikator der Brennstoffzelle wird gezeichnet,
während der Stack mit einem Versorgungsdruck von
Wasserstoff und einem Luftdruck von 1, 2 und 1 bar
und einer Betriebstemperatur von 341 K betrieben
wird. Wie die Polarisationskurve in Bild 6 zeigt, liefert
der Stack eine Nennleistung von 8, 4 kW und ein
maximale Leistung von 11, 3 kW unter Volllast.

BILD 6. Polarisationskurve des Brennstoffzellenstacks
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Eine umfassende Darstellung des simulierten Brenn-
stoffzellensystems mit den berücksichtigten Hilfskom-
ponenten findet sich in Bild 7. Eingangsgrößen sind
eine kommandierte Leistung, welche aus Effizienz-
gründen auf die Nominalleistung gesetzt wird, und ei-
ne kommandierte Spannung, sodass die Multilevel-
Batterie mit variabler Gleichstromspannung und die
Brennstoffzelle stets dasselbe Spannungsniveau be-
sitzen. Das Flugdynamik und Motormodell benötigen
die aktuellen Leistungsdaten PStack,net sowie die ver-
bleibende Wasserstoffmenge mH2,remaining im Tank.

4.2.1. Kompressor

Das implementierte Kompressormodell berücksichtigt
für die benötigte Leistung den aktuellen Luftmassen-
strom sowie den Differenzdruck der Umgebung auf
der aktuellen Flughöhe zum benötigten Luftdruck für
die Brennstoffzelle von 1, 2 bar.
Der Kompressor spielt eine entscheidende Rolle
für die Leistung eines Protonenaustauschmembran-
Brennstoffzellensystems (PEM). Die elektroche-
mischen Reaktionen innerhalb der Brennstoffzelle
werden durch den Betriebsdruck erheblich beein-
flusst, insbesondere auf der Kathodenseite, wo
Sauerstoff zugeführt wird. Experimentelle Daten zei-
gen durchweg, dass der Betrieb bei höherem Druck
die Zellspannung verbessert, was zu einem höheren
Stack-Wirkungsgrad führt. Dies ist darauf zurück-
zuführen, dass die Reaktionskinetik bei höherem
Druck günstiger ist, wodurch der Sauerstoffparti-
aldruck erhöht und der Stofftransport verbessert
wird. Während Wasserstoff in der Regel unter sehr
hohem Druck gespeichert wird und auf optimale
Werte heruntergeregelt werden muss, muss die der
Kathode zugeführte Luft komprimiert werden, um den
Umgebungsdruck auf ein Niveau zu erhöhen, das
die Leistung des Stacks maximiert.Das Kompressi-
onsverhältnis wirkt sich direkt auf die Zellspannung
aus, da eine höhere Kompression zu einer besse-
ren Sauerstoffverfügbarkeit und einer verbesserten
Gesamtleistung des Stacks führt. [30]
Der Vorteil eines höheren Drucks geht jedoch auf
Kosten des Leistungsbedarfs des Kompressors. Da
der Kompressor durch den von der Brennstoffzel-
le erzeugten Strom angetrieben wird, erhöht ein
höheres Verdichtungsverhältnis die parasitären Leis-
tungsverluste, wodurch die Nettoleistung und die
Gesamteffizienz des Systems sinken. Dies führt zu
einem kritischen Kompromiss zwischen der Erhöhung
der Stackspannung durch höheren Luftdruck und der
Aufrechterhaltung der Systemeffizienz durch Begren-
zung des Energieverbrauchs des Kompressors. Um
dieses Gleichgewicht zu optimieren, muss ein Be-
triebsdruck ermittelt werden, der die Zellenspannung
maximiert, ohne den elektrischen Nettowirkungsgrad
des Systems übermäßig zu verringern, [31]. Mathe-
matisch lässt sich die vom Kompressor benötigte
Arbeit WComp mit Hilfe der isentropen Beziehung
nach [32] annähern.

(6) WComp = ṁ · Cp · Tin

((
pout
pin

) γ−1
γ

− 1

)

Hier ist:
• WComp die Arbeit des Kompressors in J ,
• ṁ der Massenstrom in g

s ,
• Cp die spezifische Wärmekapazität bei konstantem

Druck in J
kg·K ,

• Tin die Eintrittstemperatur in K,
• pout

pin
das Verdichtungsverhältnis und

• γ das spezifische Wärmeverhältnis (adiabatischer
Index).

Diese Gleichung zeigt, dass die von einem Kompres-
sor benötigte Arbeit in erster Linie vom Massenstrom
der Luft und der Druckdifferenz zwischen Ein- und
Auslass abhängt. Auf der Grundlage dieser Gleichung
wird ein vereinfachtes Modell des Kompressors entwi-
ckelt, mit dem der Leistungsbedarf des Kompressors
PComp nach Gleichung 7 berechnet wird.

(7) PComp = v̇air ·∆p · CComp

Hierbei ist:
• PComp der Leistungsverbrauch des Kompressors in
W ,

• v̇air der Volumenstrom der Zuluft in l
min ,

• ∆p die Druckdifferenz in bar und
• CComp die Kompressorkonstante in W

bar· l
min

.
Der Stromverbrauch des Kompressors wird durch
die elektrische Leistung des Brennstoffzellenstacks
gedeckt, wodurch sich die vom Stack an den An-
triebsstrang abgegebene Nettoleistung PStack,net

nach Gleichung 8 verringert.

(8) PStack,net = (UStack · IStack)− PComp

4.2.2. Gleichstromwandler

Das aktuelle Multilevel-Batteriesystem, wie in Ka-
pitel 2 beschrieben, ist in der Lage eine geforderte
Ausgangsspannung der Batterie durch Adaption der
Zellverschaltung zu liefern. Die Ausgangsspannung
ist hierbei nicht frei variabel, sondern besitzt eine
Mindestschrittweite in Höhe der Spannung einer
Batteriezelle. Die Brennstoffzelle liefert basierend
auf der Polarisatonskurve in Bild 6 eine Spannung
zwischen 25 V und knapp 40 V . Um die Spannungs-
level beider Leistungslieferanten stets auf demselben
Niveau zu halten, ist im Brennstoffzellensystem ein
vereinfachter Gleichstromwandler mit konstantem
Wirkungsgrad von 97 % implementiert.
Potenzial bietet sich hier in der Erhöhung des De-
tailgrads der Modellierung und einem variablen Wir-
kungsgrad basierend auf dem aktuellen Systemzu-
stand bzw. Eingangs- und Ausgangsgrößen.
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BILD 7. Modellierung Brennstoffzellensystem

4.2.3. Wasserstofftank

Das Ziel der Integration eines vereinfachten H2-Tank-
Modells ist es, die mit dem Brennstoffzellensystem
erreichbare Flugreichweite über die Zeit abzuschät-
zen. Zu diesem Zweck wird ein Wasserstofftank
mit einer bestimmten Masse an Wasserstoff zu
Beginn einer Flugmission ausgelegt. Die maxima-
le Speicherkapazität des jeweiligen Tanks für die
Beispiel-Konfigurationen ist in Tabelle 1 ersichtlich.
Eine Mission muss nicht zwangsläufig mit einem
vollen Tank beginnen, wird jedoch in den folgenden
Simulationen angenommen. Als Gewicht wird a
posteriori basierend auf internen Daten 10 kg Tank-
gewicht pro 1 kg Wasserstoff angenommen. Hierbei
handelt es sich um Tanks des Typs 3 bzw. 4 mit
einem Druck von 700 bar nach [33] und [34].
Ausgehend von der elektrischen Lastanforderung an
den Brennstoffzellenstack und dessen aktueller Leis-
tung wird der benötigte Wasserstoff-Volumenstrom
- einschließlich des H2-Überschusses - berechnet
(Vgl. Gleichung 2) und der Anodenseite des Stacks
zugeführt. Anhand des Wasserstoff-Volumenstroms
wird die verbrauchte Wasserstoffmenge ermittelt und
von der zu Beginn der Mission im Tank gespeicherten
Masse mH2,initial abgezogen. Somit wird die ver-
bleibende Kraftstoffmenge im Tank mH2,remaining zu
jedem Zeitschritt nach Gleichung 9 aktualisiert und
im Flugdynamikmodell berücksichtigt.

(9) mH2,remaining = mH2,initial −
∫

ṁact,H2 dt

Wenn bei längeren Flugmissionen der gesamte
Wasserstoffvorrat verbraucht ist und die verbleibende
Wasserstoffmasse im Tank 0 kg erreicht, schaltet sich
die Brennstoffzelle ab und produziert keinen elektri-
schen Strom mehr. In diesem Fall ist die Batterie die
einzige Energiequelle im Antriebsstrang.
Es schließt sich die Analyse der Flug- und Missi-
onsleistungen des Gesamtsystems aus hybridem
Antriebsstrang integriert in die Simulationsumgebung
mit nichtlinearer Flugdynamik an.

5. FLUGLEISTUNGSANALYSE

Dieses Kapitel beschreibt das Setup für die automati-
sierte Missionssimulation, aus welcher Schlüsse über
die Flug- und Missionsleistungen des Gesamtsys-
tems gezogen werden können. Es wird untersucht,
ob eine definierte Mission für verschiedene Antriebs-
konzepte erfolgeich absolviert werden kann, um zu
zeigen, dass die entwickelte Simulationsumgebung
mit allen Systemen fähig ist, in paralleler Weise Pa-
rameterstudien automatisiert durchzuführen. Dieser
Aufbau kann im Weiteren dafür verwendet werden,
mehrdimensionale Wertebereiche für beispielsweise
verschiedene Größen bzw. Leistungsklassen von
Brennstoffzellen inklusive aller Parameter wie das
Überschussverhältnis λ oder den Versorgungsdruck
des Kraftstoffs sowie Kraftstoffmenge mit Tankgrößen
zu variieren. Ebenso können Parameter anderer Sys-
teme wie der Batterie, Flugparameter oder Missionen
für jedes Sample festgelegt werden und parallel
simuliert werden.

5.1. Test-Konfigurationen

In dieser Untersuchung wird ein hybrider Antriebs-
strang aus Brennstoffzelle und Batteriesystem mit
einem reinelektrischen Batterieantrieb verglichen,
um das Potenzial des Brennstoffzellensystems als
Range Extender zu analysieren. Tabelle 1 zeigt
die grundlegenden Parameter der beiden Konfigu-
rationen. Beide Konzepte verfügen über dasselbe
Batteriesystem (Vgl. Kapitel 2) mit einem Gewicht von
120 kg für 52 Ah elektrischer Kapazität bei nominaler
Spannung. Der hybride Antrieb hat ein um 37 kg
höheres Gewicht. Dieses resultiert aus 40 Zellen mit
Gehäuse und Hilfssystemen zu ca. 15 kg, einem Tank
mit einer Masse von 20 kg und 2 kg Wasserstoff. Die
Nennleistung dieses Brennstoffzellenstacks beträgt
8, 4 kW , um den Leistungsbedarf im Reiseflug zu
decken und die Batterie zu entlasten oder gar zu
laden.
Zukünftige Untersuchungen können dieses Setup mit
geringem Aufwand erweitern, da alle Systeme modu-
lar und weitestgehend automatisiert aufgebaut sind,
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Nr. Antriebsart Batterie
PEMFC

Kraftstoffvorrat
Nenn-Kapazität Zellenanzahl Nennleistung Gewicht inkl. Tank (leer)

1 Reinelektrisch 52 Ah - - - -
2 Hybrid 52 Ah 40 8,4 kW 35 kg 2 kg

TAB 1. Verschiedene Antriebskonzepte zur Flugleistungsuntersuchung

sodass das Brennstoffzellenmodell lediglich die Ein-
gabe der Anzahl an einzelnen Brennstoffzellen be-
nötigt und alle weiteren Daten berechnet. So ist die
Nutzung einer kleineren oder größeren PEMFC mit
beispielsweise 4 kW oder 12 kW Nennleistung durch
Änderung eines einzigen Modellparameters möglich.
Für jedes Sample kann der benötigte Parameter ent-
sprechend festgelegt werden. Alle weiteren Parame-
ter können ebenso variiert und weiterführend auch
Unsicherheiten der Systeme simuliert werden.

5.2. Missionsdefinition

Typische Einsatzszenarien für den betrachteten Mo-
torsegler sind neben dem privaten Gebrauch ebenso
Missionen zur Beobachtung eines bestimmten
Gebiets beispielsweise zur Aufklärung oder Überwa-
chung von Brandherden oder Großveranstaltungen.
Beim sog. ’Loitern’ wird eine Art Platzrunde über dem
Interessengebiet geflogen und stets wiederholt, bis
das Fluggerät aufgrund schwindender Energievorräte
zurück zu einem Landeplatz fliegen muss. In dieser
Arbeit wird dies, wie in Bild 8 dargestellt, simuliert. Al-
le Wegpunkte sind mit einem blauen Kreis markiert.
Das sog. ’Pattern’ über dem Interessengebiet ist
zusätzlich mit roten Kreuzen versehen. Die Mission
beginnt am Flugplatz LOWI (Innsbruck) mit Abflug ca.
Richtung Westen (260◦). Nach einem Steigflug auf
500 m über Grund wird nach 2 Linkskurven mit 90◦

südlich des Platzes bei konstantem Geradeausflug

zum 3. Wegpunkt auf 11◦30′ östlicher Länge geflogen.
Anschließend wird in einen Steigflug übergegangen,
um auf eine Höhe von 1000 m über Grund zu steigen.
Auf dieser Höhe werden die 4 Wegpunkte mit rotem
Kreuz, also das Pattern, wiederholend angeflogen.
Für diese Mission sind 5 solche Patterns vorgesehen,
bevor aus östlicher Richtung in den Sinkflug zurück
Richtung Flugplatz LOWI geflogen wird. Es schließt
sich der Landeanflug, Endanflug und nach dem
Aufsetzen eine Bremsung bis zum Stillstand an. Für
jede Flugphase werden in der Definition der Mission
Geschwindigkeiten festgelegt.
Zukünftige Arbeiten können hier anknüpfen, indem
über ein Energiemanagement-System automatisiert
so viele Patterns ausgeführt werden, bis die Rest-
energiemenge unter einen kritischen Schwellwert fällt
und somit automatisch die Rückkehr zum Flugplatz
initiieren. In [35] wird ein solches Verfahren für ein eV-
TOL (electric Vertical Take-Off and Landing) Vehikel
bereits genutzt. Das System kann für ein Flächen-
flugzeug adaptiert und in die Simulationsumgebung
integriert werden.

5.3. Simulationsergebnisse

Die parallele Ausführung der Missionssimulationen
beider Antriebskonzepte aus Tabelle 1 werden beide
erfolgreich abgeschlossen. Bild 9 zeigt den Missi-
onsverlauf in gelber Farbe geographisch über den
definierten Wegpunkten in blauer und violetter Farbe.
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BILD 8. Definition der Beispiel-Mission
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BILD 9. Dynamische Missionssimulation: Geographische Position über der Route

Beide Konfigurationen erreichen dieselbe Trajektorie.
Einige der Wegpunkte werden nicht direkt überflo-
gen, da jeder Wegpunkt mit einem Transitionsradius
versehen ist, ab welchem die benötigte Position als
erreicht gilt.
Wie zu erwarten, benötigt der Hybridantrieb aufgrund
des um 37 kg höheren Abfluggewichts mehr Leis-
tung, was sich im konstanten Geradeauflug mit ca.
600 W – abhängig von aktueller Fluggeschwindigkeit,
verbleibendem Kraftstoff und weiteren Einflüssen –
erhöhtem Leistungsbedarf bemerkbar macht. Ebenso
macht sich die größere Masse des Gesamtsystems
in der benötigten Startstrecke bemerkbar. Die Höhe
über Grund in blauer Farbe und die zugehörige
absolute aerodynamische Geschwindigkeit in oran-
gener Farbe wird in Bild 10 über der zurückgelegten

Distanz dargestellt. Das Fluggerät mit dem schwe-
reren Hybridantrieb beschleunigt langsamer als der
reinelektrische Motorsegler, was zu einem späteren
Erreichen der Abhebegeschwindigkeit von knapp
32 m/s und somit einer späteren Initialisierung der
Rotation führt. Die Startstrecke bis zu einer Höhe von
15 m über Grund unterscheidet sich demnach um
ca. 30 m. Beide Startstrecken liegen mit 445 m bzw.
475m nach Zertifikationsspezifikation CS-22 [3] unter
dem Maximalwert von 500 m und bestehen damit die
Anforderung.
In Bild 11 wird der Verlauf des Batterieladezustands
(SoC) in blauer Farbe und des verbleibenden Kraft-
stoffs mH2,remaining in orangener Farbe jeweils in
Prozent über der Missionsdauer dargestellt. Die
durchgezogenen Linien beziehen sich auf Konfi-
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BILD 11. Dynamische Missionssimulation: Batterieladezustand (SoC) und verbleibender Kraftstoff (mH2,remaining)

guration 1 mit reinelektrischem Antrieb und die
gestrichelten Linien auf den Hybridantrieb mit Brenn-
stoffzelle nach Tabelle 1. Die steileren Abfälle der
Batteriekapazität beruhen auf den Steigflügen, wel-
che einen erhöhten Leistungsbedarf aufweisen. Der
Hybridantrieb schafft es im Geradeausflug nicht
vollständig die erforderliche Leistung aufzubringen,
wodurch 1 % Batterieladung je 7 min Flugzeit ver-
braucht wird. Aufgrund der hohen aerodynamischen
Effizienz des Segelflugzeugs, kann im Sinkflug die
gesamte Brennstoffzellenleistung zum Laden der
Batterie genutzt werden. Bei längeren Sinkflügen
wird die Brennstoffzelle nach vollständiger Aufladung
der Batterie abgeschaltet, um nicht unnötig Kraftstoff
zu verbrennen.
Basierend auf initialer Routenplanung, wie in [36]
beschrieben, ist die Mission so gewählt, dass alle
Konfigurationen nach Missionserfüllung noch über
ausreichend Restenergie für ein eventuelles Durch-
starten nach abgebrochener Landung verfügen. Es
ist ersichtlich, dass der hybride Antrieb nach erfolg-
reich absolvierter Mission mit 75 % verbleibender
Batteriekapazität im Vergleich zu knapp 30 % für
den rein elektrischen Antriebsstrang noch Kapazität
zu weiteren Patterns und somit längerer Flugzeit
und Reichweite im Stande ist. Für ein Pattern ist
für den reinelektrischen Antriebsstrang in etwa 8 %
Batterieladung nötig, für das Hybridsystem nur ca.
2 % Batteriekapazität und knapp 7 % des initialen
Kraftstoffs. Somit lässt sich abschätzen, dass das der
Motorsegler mit hybridem Antrieb noch mindestens 8
Patterns ausführen kann bis die Wasserstoffvorräte
aufgebraucht sind. Die Batterie hat nach diesen 8
Patterns noch in etwa 56 % Restkapazität. Mit dieser
Energie können dann im reinelektrischen Flug noch
weitere 3 Patterns geflogen werden, bevor auch
dieser zurück zum Flugplatz kehren muss, um mit ca.
30 % Batterieladung in Innsbruck zu landen.

Der Hybrideantriebsstrang ist folglich zu 16 Patterns
im Vergleich zu 5 Patterns für den reinelektrischen
Batterieantrieb fähig, was einen signifikanten Unter-
schied darstellt.

6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Flug- und Missionsleistungsanalysen sind wichtiger
Bestandteil in der Entwicklung neuartiger Antriebs-
systeme und Flugzeugkonzepte. Diese Untersuchung
fokussiert sich auf den simulativen Vergleich eines
reinelektrischen mit einem hybriden Antriebsstrang
aus Brennstoffzellensystem und Batterie. Es werden
die Simulationsumgebung zur automatisierten Mis-
sionsdurchführung, das nichtlineare 6-Freiheitsgrad
Flugsimulationsmodell und das Antriebssystem aus
Batterie und Brennstoffzelle sowie deren Implemen-
tierung in MATLAB/Simulink beschrieben. Darauf
basierend wird automatisiert eine Beispiel-Mission
von 2 Konfigurationen parallel simuliert und die resul-
tierenden Flug- und Missionsleistungen verglichen.
Der Hybridantrieb weist in puncto Reichweite deutli-
che Vorteile aufgrund der hohen Energie- und Leis-
tungsdichte des Brennstoffzellensystems auf und er-
möglicht die Absolvierung von 16 Patterns im Ver-
gleich zu 5 für den reinen Batterieantrieb. Beide Kon-
figurationen schaffen die definierte Mission und errei-
chen den Zielflugplatz mit ausreichend Restenergie
für einen möglichen Landeabbruch in Verbindung mit
einer Platzrunde. In Bezug auf die Startstrecke oder
andere dynamische Manöver hat der schwerere Hy-
bridantrieb das Nachsehen. In der definierten Missi-
on mit Abflug in Innsbruck (LOWI) verlängert sich die
Startstrecke durch das zusätzliche Gewicht um ca.
30m, bleibt jedoch unterhalb des Grenzwerts zur Zer-
tifizierung nach Spezifikation CS-22 [3] von 500 m.
Bisherige Forschungen basieren auf vereinfachten
Flugdynamikmodellen oder führen sog. ’open-loop’
Simulationen mit vorgegebenem Leistungsprofil
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durch. Die vorgestellte Simulationsumgebung mit al-
len Systemen stellt eine ’closed-loop’ Simulation dar,
mit welcher aufgrund des Automatisierungsgrades
ebenso Parameterstudien für weitere Hybridan-
triebskonzepte ermöglicht werden. Innovativ ist der
Detailgrad der Flugdynamik und Missionsdurchfüh-
rung in Kombination mit dem hybriden Antriebsstrang
aus Multilevel-Batterie und Brennstoffzellensystem.
Potenzial für zukünftige Arbeiten bietet die Missions-
planung. Bisher werden die Fluggeschwindigkeiten
jeder Flugphase vom Nutzer ausgewählt und vor-
zugsweise für den Reiseflug auf die möglichst effizi-
enteste Geschwindigkeit gesetzt. Durch veränderte
Gewichtsdaten bei gleichbleibender Aerodynamik
ändert sich jedoch auch die optimale Reisegeschwin-
digkeit. In der aktuellen Umsetzung wird diese nicht
automatisiert angepasst. Wie bereits angemerkt,
trägt die Integration eines Energiemanagement-
Systems zur stetigen Bestimmung der verbleibenden
Energiereserven auch unter Windeinfluss zur weite-
ren Erhöhung des Automatisierungsgrades bei. Es
dient als Entscheidungskriterium im Pilotenmodell,
ob die Mission fortgesetzt werden kann, oder ob zum
Flugplatz zurückgekehrt werden muss.
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