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Zusammenfassung
Die Elektrifizierung von Antriebssystemen in der Luftfahrt bietet erhebliches Potenzial zur Emissionsreduktion.
Wasserstoffbetriebene, hybridelektrische Systeme verbinden lokalen emissionsfreien Betrieb mit hoher Ener-
giedichte und ermdglichen groRere Reichweiten, kleinere Batterien und kiirzere Umlaufzeiten gegeniber rein
batterieelektrischen Systemen. Solche Systeme bestehen aus stark vernetzten Komponenten, deren Anord-
nung und Koordination die Gesamtleistung entscheidend beeinflusst.
Dieser Beitrag beschreibt die architektonische Optimierung einer Multi-String-Konfiguration fir ein wasser-
stoffbetriebenes, hybridelektrisches Ultraleichtflugzeug mit luftgekihlten Brennstoffzellen. Die Gesamtleistung
wird auf mehreren parallel betriebenen Brennstoffzellen verteilt, wodurch leichtere Luftkiihlung anstelle schwe-
rerer Flussigkeitskiihlung moglich wird. Ein Schwerpunkt liegt auf der Auswahl der Anzahl und Leistung der
Brennstoffzellen sowie des Leistungsmanagement zwischen Brennstoffzellen und Batterie, da diese Entschei-
dungen die Dimensionierung weiterer Komponenten mafgeblich bestimmen. Das Ziel ist es daher, eine me-
thodische Grundlage fiir diese friihen Entscheidungen im Entwicklungsprozess zu schaffen.
Die Multi-String-Architektur wird im Rahmen des Verbundprojekts BeHyPSy (B4 Innovative Hydrogen Propul-
sion System) erforscht, mit dem Ziel, sie in das Ultraleichtflugzeug Breezer UL B400-6 zu integrieren. Die HAW
Hamburg nutzt modellbasierte Systementwicklung (MBSE), um Architekturen zu modellieren, zu simulieren
und zu bewerten sowie neue Optimierungsmethoden zu entwickeln. Das Optimierungsverfahren basiert auf
genetischen Algorithmen in der MATLAB® Optimization Toolbox™ und berlicksichtigt gekoppelte thermisch-
elektrische Wechselwirkungen. Neben Einzelzieloptimierungen, wie der Minimierung von Masse oder Ener-
gieverbrauch, werden auch Mehrzieloptimierungen durchgefiihrt, um Pareto-optimale Lésungen zu identifizie-
ren. Die Methodik bietet einen neuartigen Ansatz fir die frihe Konzeptphase wasserstoff-elektrischer Antriebe
mit luftgekihlten Brennstoffzellen.

modernsten Lithium-lonen-Zellen liegt die gravimetrische
Energiedichte typischer Luftfahrtbatterien derzeit bei etwa
230-300 Wh/kg [4], wahrend Wasserstoff (H,) eine Ener-

1. MOTIVATION

Die Reduktion klimarelevanter Emissionen ist eine der vor-
dringlichsten Aufgaben der zivilen Luftfahrt. Daher haben
sich Airlines gemalt CORSIA (Carbon Offsetting and Re-
duction Scheme for International Aviation) dazu verpflich-
tet, bis 2050 Netto-Null-CO,-Emissionen zu erreichen [1].
Im Jahr 2022 entfielen etwa 12 % der verkehrsbedingten
Treibhausgasemissionen in der Region EU27+EFTA auf
den Luftverkehr, wahrend dieser rund 4 % der gesamten
Treibhausgasemissionen ausmachte [2]. Neben den Treib-
hausgasen riicken zunehmend Kondensstreifen und sich
daraus bildende Zirruswolken und deren Klimawirkung in
den Fokus [2]. Vor diesem Hintergrund gilt die Elektrifizie-
rung des Luftfahrtantriebs als zentrale Technologieoption
zur Erreichung der Klimaziele. Vor allem die General Avia-
tion bietet aufgrund der geringeren Leistungsanforderun-
gen ein geeignetes Einsatzfeld, wobei die Ultraleichtklasse
durch ihre vergleichsweise niedrigen regulatorischen Hur-
den eine vielversprechende Ausgangsbasis flr die Erpro-
bung und friihe Einfuhrung elektrifizierter Antriebskonzepte
darstellt [3].

Rein batterieelektrische Antriebe stolRen in der General Avi-
ation jedoch schnell an physikalische Grenzen. Selbst mit
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giedichte von etwa 33 kWh/kg aufweist [5]. Wasserstoffbe-
triebene, hybridelektrische Antriebssysteme kombinieren
daher lokalen emissionsfreien Betrieb mit der hohen Ener-
giedichte von Wasserstoff und ermdglichen so Reichwei-
tensteigerungen um ein Vielfaches im Vergleich zu rein bat-
terieelektrischen Systemen. Gleichzeitig kann die Batterie-
gréRe, und damit die Systemmasse, reduziert werden, was
kiirzere Umlaufzeiten und eine hohere operative Flexibilitat
im Betrieb erlaubt.

Trotz dieser Vorteile ist die Integration von wasserstoffba-
sierten hybridelektrischen Antrieben technisch komplex.
Solche Systeme bestehen aus einer Vielzahl gekoppelter
Subsysteme. Dazu zahlen Brennstoffzellen, Batterien,
Leistungselektronik, Kiihlsysteme und Steuerungseinhei-
ten, deren thermische und elektrische Wechselwirkungen
entscheidend fir die Gesamtleistung und die Gesamt-
masse sind. Besonders deutlich wird diese Komplexitat bei
Multi-String-Architekturen, in denen mehrere Brennstoffzel-
lenstréange parallel betrieben werden und dadurch zusétzli-
che Freiheitsgrade, aber auch neue Abhangigkeiten entste-
hen [6], [7].
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Luftgekuhlte Multi-String-Architekturen bieten hierbei das
Potenzial signifikanter Masseeinsparungen. Gleichzeitig
fehlen jedoch etablierte Methoden zur systematischen Aus-
legung und Optimierung solcher Architekturen. Insbeson-
dere modellbasierte Ansatze sind erforderlich, die bereits in
frihen Entwicklungsphasen zentrale Parameter wie Stran-
ganzahl, Brennstoffzellenleistung und die Leistungsauftei-
lung zwischen Brennstoffzellen und Batterie fundiert be-
stimmen kdénnen.

Ziel dieser Studie ist es daher, eine methodische Grundlage
zur architektonischen Auslegung luftgekihlter Multi-String-
Brennstoffzellensysteme fiir hybridelektrische Anwendun-
gen in der Ultraleichtklasse zu entwickeln. Der Schwer-
punkt liegt auf der Anwendung modellbasierter Systement-
wicklung in Kombination mit mehrkriteriellen Optimierungs-
verfahren.

2. STAND DER TECHNIK

In diesem Kapitel wird der aktuelle Stand der Technik in der
elektrifizierten Luftfahrt dargestellt. Zunachst werden batte-
rieelektrische Antriebskonzepte sowie wasserstoffbasierte
hybride Systeme beschrieben, bevor im Anschluss aktuelle
Optimierungsansatze und Optimierungsmethoden fir hyb-
ride Antriebe vorgestellt werden.

2.1. Elektrifizierte Luftfahrt-Antriebssysteme

Die Elektrifizierung des Luftfahrtantriebs ist seit Giber einem
Jahrzehnt Gegenstand intensiver Forschung und Entwick-
lung. Internationale Klimaziele (vgl. Kapitel 1) verstarken
diesen Trend. Dabei lasst sich eine Differenzierung zwi-
schen verschiedenen Flugzeugklassen und Elektrifizie-
rungsansatzen beobachten.

Batterieelektrische Konzepte wurden in den vergangenen
Jahren vor allem fir Ultraleicht- und Trainingsflugzeuge er-
probt. Beispiele hierflr sind Flugzeuge wie die Pipistrel Ve-
lis Electro (vgl. BILD 1), die zeigen, dass emissionsfreier
Flugbetrieb technisch mdglich ist [8]. Der Einsatz batterie-
elektrischer Flugzeuge bleibt jedoch weiterhin Giberwiegend
auf den Einsatz auf Kurzstrecken beschrankt.

BILD 1. Pipistrel Velis Electro [8]

Brennstoffzellenbasierte Konzepte bieten demgegeniber
eine deutlich hdhere gravimetrische Energiedichte. Zudem
kénnen diese elektrische Energie kontinuierlich bereitstel-
len, wobei die Betankungszeiten mit denen konventioneller
Flugzeuge vergleichbar sind [9]. Mehrere Forschungs- und
Entwicklungsprojekte, darunter Airbus’ ZEROe-Programm
sowie Demonstratoren von ZeroAvia und BALIS, verdeutli-
chen die Relevanz dieses Ansatzes fur die mittel- und lang-
fristige Dekarbonisierung der Luftfahrt [10], [11], [12].

Hybridelektrische Systeme kombinieren die Vorteile beider
Technologien. Batterien decken Lastspitzen und

CCBY-ND 4.0

Schwankungen ab, wahrend Brennstoffzellen die Grundlast
Ubernehmen und im optimalen Arbeitspunkt betrieben wer-
den kdnnen. Dadurch steigt nicht nur die Gesamteffizienz
des Antriebs, sondern auch die Lebensdauer der Brenn-
stoffzellen [13]. Wie in Kapitel 1 bereits erwahnt, erweisen
sich Ultraleichtflugzeuge (ULs) hierbei als besonders ge-
eignetes Einsatzfeld. Auf diese Weise koénnen hybride
Brennstoffzellensysteme schrittweise weiterentwickelt und
ihre Praxistauglichkeit validiert werden, bevor eine Ubertra-
gung auf groRere Flugzeugklassen, etwa Regional- oder
Verkehrsflugzeuge, erfolgt.

Neben klassischen Einstrang-Konfigurationen riicken zu-
nehmend Multi-String-Architekturen in den Fokus. Sie bie-
ten zusatzliche Freiheitsgrade bei der Leistungsaufteilung
und erhéhen die Redundanz im Betrieb [7], [14]. Das ther-
mische Management luftgekuhlter Brennstoffzellen ist hier-
bei von besonderer Bedeutung.

2.2. Optimierung hybrider Antriebe

Fir die Untersuchung und Optimierung hybrider Antriebs-
konzepte stehen verschiedene Software-Frameworks zur
Verfligung. Die Open-Source-Plattform SUAVE ist speziell
auf die multidisziplinare Auslegung und Analyse von Flug-
zeugkonzepten ausgelegt, mit einem Schwerpunkt auf Ae-
rodynamik, Masse und Flugperformance. Uber Schnittstel-
len lassen sich externe Optimierer, etwa aus pyOptSparse
oder SciPy, anbinden, um Designvariablen, ZielgroRen und
Nebenbedingungen systematisch zu untersuchen [15].
Zwar kdnnen hybride Antriebe integriert werden, der Fokus
liegt jedoch weiterhin auf geometrischen und flugmechani-
schen Aspekten.

Ein flexiblerer Ansatz wird mit OpenMDAO geboten, einem
von der NASA entwickelten Framework fir multidisziplinare
Analysen und Optimierungen. Im Gegensatz zu SUAVE ist
OpenMDAO doméanenunabhangig und erlaubt die modu-
lare Kopplung komplexer Systeme, sodass aerodynami-
sche, strukturelle, antriebsbezogene und regelungstechni-
sche Modelle miteinander verknlipft werden kénnen. Durch
eigene Optimierungstreiber und die Anbindung externer
Solver hat sich OpenMDAO als Standardwerkzeug fiir Op-
timierungen in der Luftfahrt etabliert. Allerdings liegt der
Schwerpunkt auf gradientenbasierten Methoden, wodurch
es insbesondere bei komplexen, multidimensionalen Opti-
mierungsproblemen, wie sie beispielsweise bei hybriden
Antriebsarchitekturen auftreten, zu Konvergenzproblemen
kommen kann. [16], [17]

Der NSGA-II (Non-dominated Sorting Genetic Algorithm II)
findet breite Anwendung in der Luftfahrt und bei hybriden
Antriebssystemen. Er ist ein evolutionarer Mehrziel-Algo-
rithmus, der in einem Lauf eine Menge Pareto-optimaler L6-
sungen erzeugt. NSGA-II eignet sich besonders flr friihe
Konzeptphasen, in denen widersprichliche ZielgroRen wie
Effizienz, Masse und thermische Randbedingungen gleich-
zeitig berucksichtigt werden missen [18]. Der Algorithmus
kann plattformunabhéangig eingesetzt werden, wodurch er
flexibel fiir verschiedene multidisziplindre Optimierungsauf-
gaben nutzbar ist. Eine Integration des Algorithmus in be-
stehende Modelle muss jedoch meist eigens programmiert
werden. Zudem ist der NSGA-Il sehr rechenintensiv, so-
dass bei multidimensionalen Optimierungsproblemen die
Rechendauer deutlich steigen kann. [19]


https://creativecommons.org/licenses/by-nd/4.0/

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2025

MATLAB® bietet mit der Optimization Toolbox™ und der
Global Optimization Toolbox™ zwei etablierte Werkzeuge
fur Optimierungen. Die Optimization Toolbox™ umfasst de-
terministische Verfahren mit reproduzierbaren Ergebnis-
sen, wahrend die Global Optimization Toolbox™ stochasti-
scher Methoden unterstutzt [20], [21]. Dazu z&hlen geneti-
sche Algorithmen, Partikelschwarmoptimierung oder Vari-
anten des NSGA-II [22]. Genetische Algorithmen arbeiten
mit Individuen, deren Variablen zuféllig ausgewahlt werden
und welche uber viele Generationen mittels Kreuzung und
Mutation optimiert werden. Dadurch eignen sich diese Ver-
fahren besonders flr komplexe, multidimensionale Prob-
leme, wobei die Losungen heuristisch sind und keine Ga-
rantie fur das globale Optimum liefern [22].

Ein starker auf die Architekturentwicklung zugeschnittener
Ansatz wird von Bussemaker et al. [23] mit dem am DLR
entwickelten Tool zur Function-Based Architecture Opti-
mization verfolgt. Dabei wird der Architektur-Designraum
formal beschrieben, Varianten werden automatisch gene-
riert und mit multidisziplindren Analysemethoden quantita-
tiv bewertet. Durch den Einsatz mehrzieliger genetischer
Algorithmen lassen sich so Pareto-optimale Architekturen
identifizieren, wodurch der Ansatz besonders fiir hybride
Antriebssysteme geeignet ist. Mogliche Einschrankungen
des Tools liegen unter anderem in eingeschranktem Zu-
gang, einem hohen Implementierungsaufwand sowie in der
begrenzten Flexibilitdt bei der direkten Einbindung detail-
lierter Subsystemmodelle. [23]

Bereits existierende Anséatze zur Optimierung hybrider An-
triebe konzentrieren sich haufig auf die Leistungsaufteilung
zwischen Batterie und Brennstoffzelle. Fir Multi-String-Ar-
chitekturen mit parallel betriebenen, luftgekihlten Brenn-
stoffzellen fehlen jedoch geeignete Methoden. Diese Konfi-
guration wirft entscheidende Fragen zur optimalen Anzahl
und Leistung der Brennstoffzellenstrange sowie zur Vertei-
lung der Gesamtleistung zwischen Brennstoffzellen und
Batterie auf.

Bestehende Frameworks liefern zwar wertvolle Ansatze fiir
die Optimierung hybrider Antriebe, adressieren jedoch bis-
lang nicht die spezifischen Anforderungen von Multi-String-
Antriebssystemen. Insbesondere die Kopplung elektrischer
und thermischer Modelle mehrerer parallel betriebener
Strange sowie die Mdglichkeit, einzelne Subsysteme mo-
dular abzubilden, wurden bisher nicht systematisch bertick-
sichtigt.

Diese Studie schlieRt diese Forschungsliicke, indem sie ei-
nen systematischen Ansatz zur Architekturoptimierung
hybrider Multi-String-Antriebssysteme entwickelt und be-
wertet.

3. METHODIK

In diesem Kapitel wird das methodische Vorgehen zur Op-
timierung der hybriden Multi-String-Antriebsarchitektur vor-
gestellt. Nach einer Einfuhrung in den MBSE-
Entwicklungsansatz werden die Optimierungsstrategie, die
Auswahl der Optimierungsvariablen und die Einbindung
von Nebenbedingungen beschrieben. Abschlielend wird
die Integration der Subsystemmodelle in den Optimierungs-
prozess erlautert.
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3.1. Methodische Grundlage

Die Grundlage dieser Studie bildet ein MBSE-Ansatz, der
eine konsistente Modellierung und Analyse des hybriden
Multi-String-Antriebssystems vom Wasserstofftank bis zum
Elektromotor ermdglicht. Der Fokus liegt auf der Architek-
turoptimierung, bei der unterschiedliche Systemkonfigurati-
onen systematisch hinsichtlich Masse, Leistungsfahigkeit
und Effizienz bewertet werden.

Als Optimierungsumgebung dient die MATLAB® Global Op-
timization Toolbox™, wobei der genetische Algorithmus
(GA) als zentrales Optimierungsverfahren zum Einsatz
kommt. Der GA wurde aufgrund seiner Fahigkeit ausge-
wahlt, komplexe, multidimensionale Probleme zu behan-
deln und die Wahrscheinlichkeit einer Konvergenz zu loka-
len Minima zu verringern. Zudem ermdglicht die Toolbox™
eine direkte Kopplung mit System Composer™ sowie Si-
mulink®Simscape™-Modellen, sodass Eingangs- und Aus-
gangsgrofien zwischen Architektur- und Simulationsmodel-
len ausgetauscht und Parameterwerte automatisiert tUber-
nommen werden kdnnen.

Das Antriebssystem wird modular als numerisches
MATLAB®-Modell umgesetzt. Die Strukturierung erfolgt in
parametrierten Submodellen, die die relevanten Subsys-
teme, darunter Wasserstoffversorgung, Brennstoffzellen,
Batterie, Leistungselektronik, Elektromotor und Kiihlung,
abbilden und deren elektrische sowie thermische Wechsel-
wirkungen berlicksichtigen. Weitere Subsysteme, die sich
im Zuge der Umristung des Referenzflugzeugs nicht signi-
fikant verandern, werden im Modell nicht weiter betrachtet.

Grundlage der Modellierung bildet ein vollstandig berech-
netes Missionsprofil, das sich aus den Aircraft Top Level
Requirements (ATLR), ausgewahlten Flugparametern so-
wie aerodynamischen und geometrischen Kennwerten ab-
leitet [24]. Das Profil umfasst alle relevanten Flugphasen
von Rollen uber Start, Steig- und Reiseflug bis hin zu Sink-
flug, Landung, Durchstarten und Warteschleife. Das Missi-
onsprofil dient der Dimensionierung der Subsysteme und
stellt sicher, dass die Optimierung realitdtsnahe Einsatzbe-
dingungen berlcksichtigt. Dartiber hinaus kann es selbst in
die Optimierung einbezogen werden, indem einzelne Flug-
parameter variiert werden, um die Flugmission gezielt an
das jeweilige Optimierungsziel anzupassen.

3.2. Optimierungsstrategie

Zunachst werden die Optimierungsvariablen definiert und
mit unteren sowie oberen Grenzen versehen, sodass aus-
schlieRlich technisch realisierbare Ldsungen untersucht
werden. Dazu zdhlen unter anderem die Leistung der
Brennstoffzellen, BatteriekenngréRen wie Kapazitat, Span-
nung und Lade- und Entladelerate die initiale Wasserstoff-
masse, Parameter der Kiihlung sowie Angaben zum Missi-
onsprofil, beispielsweise Flug- und Steiggeschwindigkei-
ten. Die Wahl der Grenzen orientiert sich an physikalischen
Eigenschaften sowie an Herstellerspezifikationen oder pro-
jektspezifischen Praferenzen, wodurch nicht realisierbare
Konfigurationen ausgeschlossen werden (vgl. BILD 2, Ge-
samtworkflow der SOO).
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BILD 2. Workflow SOO

Der Optimierungsprozess beginnt mit der Erzeugung einer
Population mit zuvor festgelegter Grofie, wobei jedes Indi-
viduum eine mdgliche Architekturvariante reprasentiert. Je-
des Individuum ist durch eine Kombination der definierten
Optimierungsvariablen innerhalb der festgelegten Grenzen
charakterisiert. AnschlieRend werden in den Submodellen
die relevanten Systemgréfen berechnet, um eine Bewer-
tung anhand einer Fitnessfunktion zu ermdglichen. Diese
bewertet, in welchem Maf eine Architekturvariante die de-
finierten ZielgroRen erfillt. Die am besten bewerteten Indi-
viduen werden bevorzugt in die nachste Generation Uber-
nommen, entweder direkt (Elitismus) oder als selektierte El-
tern fur neue Individuen. Die neuen Individuen entstehen
durch Kreuzung der Eltern sowie durch gezielte Mutationen
einzelner Elternvariablen, welche eine zusatzliche Diversi-
tat schaffen und ein Festfahren in lokalen Optima verhin-
dern. Auf diese Weise entwickelt sich die Population tber
viele Generationen schrittweise in Richtung besserer L6-
sungen. [22]

Nebenbedingungen stellen sicher, dass ausschlielich rea-
lisierbare  Architekturvarianten berlicksichtigt werden.
Hierzu zahlt hauptsachlich die Durchfiihrbarkeit des Missi-
onsprofils: Ein Individuum wird nur dann als gliltige Lésung
akzeptiert, wenn wahrend der gesamten Mission weder der
Wasserstofftank noch die Batterie einen Wert kleiner null
erreichen. In der Praxis wird zur Schonung der Batterie
keine vollstandige Entladung zugelassen, sodass der Min-
destladezustand je nach Anwendung angepasst werden
kann. Andere Nebenbedingungen, wie die Einhaltung der
maximal zulassigen Startmasse, werden durch Strafwerte
(Penalty Values) bericksichtigt, die unzuldssigen Lésun-
gen kinstlich erhéhte ZielgroRen zuweisen. Dadurch wei-
sen die betroffenen Individuen im Selektionsprozess eine
deutlich schlechtere Fitness auf und werden von der weite-
ren Auswahl ausgeschlossen.

Die Berechnung der SystemgréfRen erfolgt innerhalb der
modularen Submodelle, die liber definierte Schnittstellen
gekoppelt sind und wechselseitige Abhangigkeiten (z. B.
elektrische und thermische Kopplung zwischen Brennstoff-
zelle und Kiihlsystem) bericksichtigen.

Die Optimierung wird sowohl als Einzelzieloptimierung (Sin-
gle-Objective Optimization, SOO) als auch als Mehrzielop-
timierungen (Multi-Objective Optimization, MOO) durchge-
fuhrt. Bei der SOO wird die Systemarchitektur ausschliel3-
lich hinsichtlich der Gesamtmasse optimiert, wobei die
ATLR-Kenngrofen (Flugparameter, Leermasse, Start- und
Landebahnlange sowie Reichweite) als feste Nebenbedin-
gungen vorgegeben sind.
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In der MOO wird zuséatzlich zur Minimierung der Masse die
Minimierung der Flugdauer als weiteres Ziel berlcksichtigt.
Dadurch lassen sich Zielkonflikie zwischen Masse und
Leistungsfahigkeit systematisch untersuchen. Das Missi-
onsprofil wird hierbei fur jedes Individuum flugphasenab-
hangig berechnet, sodass eine dynamische Anpassung an
die jeweiligen Parameter erfolgt. Feste Eingangsgrofen
wie Flugzeuggeometrie, Reichweite und maximale Start-
masse bleiben unverandert. Das Ergebnis ist eine Pareto-
Front, die die Kompromisse zwischen Masse und Leis-
tungsfahigkeit sichtbar macht.

4. ANWENDUNG IM PROJEKT BEHYPSY

Die in Kapitel 3 beschriebenen Methoden werden im Rah-
men des Projektes BeHyPSy angewendet. Ziel des Pro-
jekts ist die Entwicklung und Erprobung eines mehrstrangi-
gen, hybridelektrischen Antriebssystems auf Basis des Ult-
raleichtflugzeugs Breezer UL B400-6 des Projektpartners
Breezer Aircraft GmbH & Co. KG (vgl. BILD 3). Die Archi-
tekturoptimierung erfolgt dabei auf Basis dieses Referenz-
flugzeugs.

BILD 3. Breezer UL B400-6 [25]

4.1. Ultraleichtflugzeug Breezer UL B400-6

Das Ultraleichtflugzeug Breezer UL B400-6 des Projekt-
partners Breezer Aircraft GmbH & Co. KG ist ein zweisitzi-
ges Modell mit einer maximalen Startmasse (Maximum
Take-Off Mass, MTOM) von 600 kg, das vorwiegend im
Vereins- und Schulungsbetrieb eingesetzt wird [25]. Rele-
vante technische Daten sind in TAB 1 aufgelistet.

Fir den Einbau und die Erprobung der Multi-String-Archi-
tektur werden zentrale Komponenten des urspriinglichen
Antriebsstrangs entfernt und durch Elemente des hybrid-
elektrischen Systems ersetzt. Demontiert werden der
Rotax-Verbrennungsmotor, der Kraftstofftank und das
Kraftstoffsystem [25]. BILD 4 zeigt das resultierende An-
triebskonzept mit den Hauptkomponenten Brennstoffzellen
(rot), Batterie (gelb), Elektromotor (blau) und
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Wasserstofftank (grau). Erganzend ist die Leistungselekt-
ronik vorgesehen, welche das Zusammenspiel zwischen
Brennstoffzellen und Batterien regelt, sowie den Motor an-
steuert. Systeme wie die Flugsteuerung oder der Flugzeug-
rumpf bleiben weitgehend unverandert und werden daher
im Rahmen der Optimierung nicht vertieft behandelt.

TAB 1. Tech Daten Breezer UL B400-6 [25]

Technische Daten

Reisegeschwindigkeit (75%) 200 km/h
Reichweite 800 km
Hochstgeschwindigkeit 245 km/h
Uberziehgeschwindigkeit 80 km/h
Steiggeschwindigkeit 4,2 m/sec
Spannweite 8,03 m
Kabinenbreite 1,16 m
Lange 6,74 m
Hoéhe 2,12 m
Fligelflache 10,92 m?
Max. Startmasse 600 kg
Tankinhalt 761
Durchschnittsverbrauch 16-18 I/h
Startrollstrecke 145m
Landerollstrecke 170 m
Leermasse* inkl. BRS-Rettung ab 325 kg

BILD 4. Hybridelektrischer Antriebsstrang im Breezer UL
B400-6

Das Antriebssystem besteht aus mehreren Strangen, die
jeweils eine Brennstoffzelle mit zugehdriger Leistungselekt-
ronik umfassen. Die Batterie und der Multi-String-Elektro-
motor sind hingegen zentrale Komponenten, die von allen
Strangen genutzt werden. Im Projekt werden zunachst
sechs Strange vorgesehen, wobei die optimale Anzahl im
Rahmen der Architekturoptimierung ermittelt werden soll.
Im Folgenden werden die Subsysteme einzeln beschrie-
ben.

4.2. Wasserstofftank und Versorgung

Der Wasserstoff wird gasformig bei einem Druck von
700 bar in einem kugelférmigen Tank aus kohlenstofffaser-
verstarktem Kunststoff (CFK) gespeichert [26]. Zum Tank-
system gehdren Peripheriekomponenten wie ein
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Druckminderer, verschiedene Ventile, Filter und Sensoren
zur Uberwachung von Druck, Temperatur und Durchfluss.
Uber ein Rohrsystem wird der Wasserstoff vom Tank zu
den Brennstoffzellen geleitet. Die TankgroRe richtet sich
nach der vorgesehenen Missionsdauer sowie den zulassi-
gen Massebeschrankungen.

4.3. Brennstoffzellen

Es werden luftgekihlte Proton-Exchange-Membrane-
Brennstoffzellen (PEMFC) eingesetzt, die innerhalb der
Cowling integriert sind. Diese kénnen mit offener oder ge-
schlossener Kathode ausgefihrt werden. Bei einer ge-
schlossenen Kathode wird die Kuhlluft nicht als Reaktions-
luft genutzt, sondern in einem geschlossenen Gaskreislauf
gefihrt [27]. Fir die Architekturoptimierung wird zunachst
eine Ausfuihrung mit offener Kathode verwendet, da diese
trotz geringerer Effizienz einen einfacheren Aufbau auf-
weist und keine zusatzlichen Komponenten wie Befeuchter
oder Kompressor bendtigt.

Jede Brennstoffzelle wird auf Zellebene modelliert und
durch Spannung, Strom und die daraus resultierende Leis-
tung charakterisiert. Mehrere Zellen werden zu einem Stack
verschaltet, wodurch sich die Gesamtspannung aus der An-
zahl der Zellen und deren Einzelspannung ergibt, wahrend
Stromstarke und Leistung von der jeweiligen Zellkonfigura-
tion abhangen.

Ein zentraler Aspekt ist die thermisch-elektrische Kopplung
zwischen Brennstoffzelle und Brennstoffzellenkiihlung. Da-
bei wird sichergestellt, dass die entstehende Warmeleis-
tung abgefiihrt werden kann. Diese ergibt sich aus dem
Wirkungsgrad und der elektrischen Gesamtleistung der
Brennstoffzelle. Die Warmeleistung bestimmt den erforder-
lichen Kiihlkanalquerschnitt und die Kanallange der Bipo-
larplatten sowie den bendtigten Volumenstrom. Zusatzlich
wird die maximal Ubertragbare Warmeleistung innerhalb
des Kanals bericksichtigt. [28]

4.4. Batteriesystem

Die Lithium-lonen-Batterie (Li-lon) bildet den zweiten Teil
der Energieversorgung des Hybridkonzepts. Sie unterstiitzt
die Brennstoffzelle in leistungsintensiven Flugphasen wie
dem Start und dem Steigflug und deckt kurzzeitige Spitzen-
lasten ab.

Wahrend des Flugs kann die Batterie teilweise wieder auf-
geladen werden, insbesondere in leistungsarmeren Flug-
phasen wie dem Sinkflug, der Landung oder aber auch dem
Reiseflug. Dies erhéht die Gesamteffizienz und Betriebssi-
cherheit des Systems. Die Dimensionierung der Batterie
wird durch ihre Kapazitat, Nennspannung und maximale
Leistungsabgabe bestimmt. Zentrale Kennwerte sind die
sogenannten C-Raten, welche die maximal mégliche Lade-
und Entladerate charakterisieren. Die daraus resultieren-
den Leistungsgrenzen orientieren sich an marktiiblichen
Batteriezellen, deren Lade- und Entladefahigkeit die zulas-
sigen Werte innerhalb der Optimierung definiert [29]. Auf-
grund der passiven elektrischen Verschaltung zwischen
Batterie und Brennstoffzelle muss das Spannungsniveau
der Batterie an das der Brennstoffzelle angepasst werden,
was diese systembedingte Begrenzung verursacht. [13]
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Die Batterie ist zentral ausgefihrt und daher nicht strang-
weise vorhanden. Aus Redundanz- oder Integrationsgriin-
den kann sie jedoch in mehrere Module unterteilt und pa-
rallel mit allen Antriebsstrangen verschaltet werden. Die
Batterie ist analog zum Wasserstofftank hinter den Sitzen
angeordnet.

4.5. Leistungselektronik

Die Leistungselektronik gliedert sich in zwei Hauptkompo-
nenten: den Motorstrang-Leistungscontroller und den Mo-
torcontroller. Der Motorstrang-Leistungscontroller Gber-
nimmt die Regelung der Leistungsaufteilung zwischen
Brennstoffzelle und Batterie. Diese Aufteilung kann entwe-
der passiv, etwa Uber Dioden und MOSFETs, oder aktiv
Uber unidirektionale und bidirektionale DC/DC-Wandler er-
folgen. Die passive Variante ist leichter, erfordert jedoch
eine prazise Abstimmung der Spannungsniveaus und Ent-
ladekennlinien von Batterie und Brennstoffzelle. Das aktive
System ermdglicht hingegen eine flexible Leistungssteue-
rung und ein gezieltes Energiemanagement. In dieser Stu-
die wird aufgrund der geringen Masse zunachst die passive
Variante betrachtet, wahrend eine aktive Implementierung
fur weitergehende Untersuchungen vorgesehen ist. [7], [30]

Der Motorcontroller steuert die Energiezufuhr zum Motor
und regelt dessen Betriebsparameter. Hierfir erhalt er
Rickmeldungen vom Motor, etwa zur Rotorposition (Hall-
Sensoren) sowie zur Temperatur. Sowohl der Motorstrang-
Leistungscontroller als auch der Motorcontroller sind
strangweise ausgefihrt und am Brandschott der Cowling
montiert.

4.6. Elektromotor

Der eingesetzte Elektromotor ist ein luftgekihlter,
mehrstrangiger AuBenlaufer in birstenloser Gleichstrom-
bauweise (BLDC), der in der Cowling direkt hinter dem

[=2]
o

Propeller integriert ist. Jeder Antriebsstrang versorgt eine
separate Motorwicklung, wodurch die Redundanz deutlich
erhoht wird: Fallt ein Strang aus, bleibt der Motor weiterhin
funktionsfahig [31]. Der Propeller des urspriinglichen Ver-
brennungsmotors wird in der Optimierung nicht detailliert
betrachtet. Obwohl bei der hybridelektrischen Auslegung
ein verstellbarer Propeller zum Einsatz kommt, sind keine
signifikanten Anderungen in Masse oder Leistungsparame-
tern zu erwarten.

5. ERGEBNISSE UND DISKUSSION

Einzelzieloptimierung (SOO)

Bei der SOO wird das Missionsprofil vor der eigentlichen
Optimierung berechnet. Die Zielreichweite betragt 600 km.
In Kombination mit den geometrischen Daten des Breezer
UL B400-6 und einer verfligbaren Startbahnldange von
300 m ergibt sich eine maximal erforderliche Startleistung
von rund 56 kW. Der vollstandige Leistungsverlauf fir alle
Flugphasen ist in BILD 5 (oben) dargestellit.

Die Optimierung erfolgt anschlieRend mit den in TAB 2 auf-
gefiihrten Optimierungsvariablen und Randbedingungen.
Das Ergebnis ist ein Gesamtantriebssystemmasse von
115 kg, basierend auf den ebenfalls in TAB 2 angegebenen
Optimierungsvariablen. Als optimale Konfiguration zeigt
das Modell eine Aufteilung der Brennstoffzellenleistung auf
neun Module mit jeweils rund 3,9 kW, was einer Gesamt-
brennstoffzellenleistung von etwa 35,1 kW entspricht. Die
verbleibenden 20,9 kW, die fir den Start erforderlich sind,
werden kurzfristig durch die Batterie bereitgestellt. Flr die
Absolvierung des Missionsprofils wird eine Wasserstoff-
masse von 9,5 kg benétigt.

BILD 5 zeigt (Mitte) den zeitlichen Verlauf des Batterielade-
zustands (State of Charge, SOC) und (unten) den Wasser-
stoffflllstand Uber die Missionsdauer. Auffallig ist die wah-
rend des Steigflugs erfolgende Ladung der Batterie. Dieses
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Verhalten resultiert aus dem vergleichsweise geringen
Leistungsbedarf in dieser Flugphase, der durch die niedrige
vorgegebene Steiggeschwindigkeit bedingt ist.

TAB 2. Optimierungsvariablen SOO

Optimierungsvariable u. Grenze o. Grenze (SOO
Leistung BZ [kW] 1 - 3,9
H2-Masse [kg] - - 9,5
Kapazitat Bat [kWh] - - 0,634
Anzahl BZ 1 - 9
Breite Zelle BZ [m] 0,05 0,2 0,05
C-Faktor Bat Laden - 5 2
C-Faktor Bat Entladen - 52 42
Spannung Bat [V] 75 85 79,4
[Sn(]erl;?nlange Kuhlkanal BZ 1 5 1.4
AT Luftung Auslass BZ [°C] |35 50 50
Systemmasse [kg] 115

Mehrzieloptimierung (MOO)

Bei der MOO wird das Missionsprofil nicht vorab festgelegt,
sondern fir jedes Individuum dynamisch bestimmt.
Dadurch wird das Profil direkt durch zusatzliche Optimie-
rungsvariablen beeinflusst, zu denen insbesondere die
Steig- und Sinkgeschwindigkeit, die Fluggeschwindigkeit
sowie die Start- und Landebahnlange gehoren (vgl. TAB 3).
Im Gegensatz zur SOO existiert bei der MOO keine eindeu-
tige optimale Lésung, sondern eine Menge von Gleichge-
wichtsldsungen, die in einer Pareto-Front dargestellt wer-
den (vgl. BILD 6).

TAB 3. Optimierungsvariablen MOO

Optimierungs- |y |og  |Eco |Perf. |Bal.
variable

Leistung BZ [kW] 1 - 6,66 (10,3 |4,77
H2-Masse [kg] - - 3,25 18,39 |5,19
Kapazitat Bat [kWh] |- - 469 |425 |4
Anzahl BZ (. 3 56'198'] 1 3|3
Breite Zelle BZ[m] |0,05 0,2 0,092 |0,092 (0,091
C-Faktor Bat Laden |- 1,74 12,86 (2,75
C-Faktor Bat

Entladen 52 39,8 (31,3 |30,1
Spannung Bat [V] 75 85 78,4 (80,2 (80,2
Seitenlange

Kihlkanal BZ [mm] | 5 263 1308 1281
AT Luftung

Auslass BZ [°C] 35 50 451 44,8 |43,6
Startbahnlange [m] |- 400 260 242 254
Landebahnlange [m] |- 400 175 284 233
Steiggeschw. An- 1, 5 8 552 (6,36 [6,23
fangssteigflug [m/s] | ’ ’ ’
Steiggeschw.

Steigflug [m/s] 2 8 5,38 (5,82 4,65
Fluggeschw. Reise-

flug & Warteschleife 203 s 22,5 40,3 130,2
Steiggeschw.

Sinkflug [m/s] -8 -1 -3,84 |-5,18 |-4,77
Systemmasse [kg] 58,3 |[131 79,3
Flugdauer [min] 482 275 363
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Fir diese Pareto-Front wurde eine PopulationsgréRe von
500 Individuen und eine Generationenzahl von 800 festge-
legt. Zur Veranschaulichung werden drei reprasentative L6-
sungen naher betrachtet: eine Eco-Konfiguration mit Fokus
auf die Minimierung der Antriebssystemmasse, eine Perfor-
mance-Konfiguration mit Schwerpunkt auf minimaler Flug-
dauer sowie eine Balanced-Konfiguration als Kompromiss-
I6sung zwischen beiden Optimierungszielen. Die jeweiligen
Konfigurationen und zugehdrigen Optimierungsvariablen
sind in TAB 3 dargestellt. Die maximale Startmasse betragt
in allen Fallen 600 kg. Eine geringere Systemmasse er-
moglicht eine héhere potenzielle Nutzlast, beeinflusst das
berechnete Missionsprofil jedoch nicht, da dieses unabhan-
gig von der verbleibenden Masse bestimmt wird.
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BILD 6. Pareto-Front MOO

130 140

Die Eco-Konfiguration erreicht eine Antriebssystemmasse
von 58,3 kg bei einer Flugdauer von 482 min. Sie verwen-
det eine einzelne Brennstoffzelle mit einer Leistung von
6,66 kW, die Uber das gesamte Missionsprofil 3,25 kg Was-
serstoff benotigt. Die unterstlitzende Batterie weist eine Ka-
pazitat von 4,69 kWh auf. Die hohe Flugdauer ergibt sich
aus der geringen Reisegeschwindigkeit von 81 km/h.

In der Performance-Konfiguration liegt die Reisegeschwin-
digkeit bei 145 km/h, was zu einer verkirzten Flugdauer
von 275 min fihrt. Die Systemmasse steigt dabei auf
131 kg und liegt an der oberen Grenze der zulassigen Sys-
temmasse. Héhere Werte werden durch die Masselimitie-
rung des Referenzflugzeugs ausgeschlossen und innerhalb
der Optimierung Uber Strafwerte stark bestraft. Dadurch
wird die maximal verfliigbare Antriebsleistung begrenzt, so-
dass die theoretisch erlaubte Fluggeschwindigkeit (73—
255 km/h) nicht ausgenutzt wird. In dieser Konfiguration lie-
fern drei Brennstoffzellen eine Gesamtleistung von
30,9 kW, wobei der Wasserstoffverbrauch mit 8,39 kg um
etwa 158 % Uber dem der Eco-Variante liegt. Die Batterie-
kapazitat fallt mit 4,25 kWh etwas geringer aus, da in dieser
Konfiguration ein gréRerer Anteil der Gesamtleistung direkt
durch die Brennstoffzellen gedeckt wird.
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Missionsprofil fiir verschiedene Konfigurationen
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BILD 7. Missionsprofile fur verschiedene Konfigurationen

Die Balanced-Konfiguration ist eine kompromissorientierte
Losung. Sie weist eine Systemmasse von 79,3 kg und eine
Flugdauer von 363 min auf. Die Reisegeschwindigkeit von
109 km/h liegt zwischen den beiden Extremen. Auch hier
kommen drei Brennstoffzellen mit einer Gesamtleistung
von 14,3 kW zum Einsatz. Der Wasserstoffverbrauch be-
tragt 5,19 kg und liegt ebenfalls zwischen den Werten der
anderen beiden Konfigurationen. Die Batteriekapazitat be-
tragt 4 kWh.

BILD 7 zeigt die Missionsprofile der drei Konfigurationen.
Dargestellt ist die Gesamtleistung Uber der Flugdauer, er-
ganzt um die reine Brennstoffzellenleistung (gestrichelt).
Die Differenz zur Gesamtleistung wird jeweils durch die
Batterie bereitgestellt. Die groRten Unterschiede treten er-
wartungsgemaf im Reiseflug auf, was die beobachteten
Abweichungen in Flugdauer und Systemmasse erklart.

Auch in den Start- und Steigphasen zeigen sich deutliche
Unterschiede zwischen den Konfigurationen (vgl. TAB 3 &
BILD 8). Die Performance-Konfiguration bendétigt die kir-
zeste Startbahnlange und die hochste Leistung wahrend
Start und Steigflug. Die Eco-Konfiguration zeigt die nied-
rigsten Leistungsanforderungen wahrend Start und An-
fangssteigflug und erfordert dementsprechend die langste
Startstrecke. Die Balanced-Konfiguration liegt in beiden
Fallen zwischen den beiden Extremen.
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BILD 8. Missionsprofile Start & Steigflug

Unerwartet zeigt die Eco-Konfiguration im Steigflug eine
héhere Leistungsanforderung als die Balanced-Konfigura-
tion. Dies ist insofern widersprichlich, als héhere Leis-
tungsanforderungen in dieser Flugphase eine gréRere Bat-
teriekapazitat und damit eine hohere Systemmasse
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erfordern. Zwar wird diese Leistung nur Uber einen kirze-
ren Zeitraum bendtigt, da die Reiseflughdhe schneller er-
reicht wird, jedoch flihrt die damit verbundene erhdhte Spit-
zenleistung zu einer geringeren Effizienz der Batterie und
erfordert eine leistungsstarkere Auslegung der Leistungs-
elektronik. Das beobachtete Verhalten ist daher vermutlich
auf Ungenauigkeiten innerhalb der Subsystemmodelle oder
auf eine zu geringe PopulationsgroRe wahrend der Opti-
mierung zurlickzufiihren, was darauf hindeutet, dass das
globale Optimum in diesem Fall mdglicherweise nicht er-
reicht wurde.

Physikalisch plausibel ware hingegen eine Eco-Konfigura-
tion, die sich in den Start- und Steigphasen an den unteren
Grenzen der Fluggeschwindigkeit und den oberen Grenzen
der Startbahnlange orientiert, um die erforderliche Gesamt-
leistung zu minimieren. Moglicherweise ist der Gesamte-
nergiebedarf beim schnellen Absolvieren der Flugphase
geringer als bei einem langsamen, aber langer andauern-
den Steigflug, was somit einen positiven Effekt auf die Bat-
teriemasse hatte.

Beim Vergleich der Ergebnisse zwischen der SOO und der
MOO fallen insbesondere die deutlichen Unterschiede zwi-
schen den optimierten Antriebssystemmassen auf. Wah-
rend diese bei der SOO 115 kg betragt, liegt sie bei der
MOO mit 58,8 kg erheblich niedriger. Dies ist darauf zurlick-
zuflihren, dass das Missionsprofil bei der SOO fest vorge-
geben ist und die Flugparameter somit nicht an das Opti-
mierungsziel angepasst werden.

Das vorgegebene Missionsprofil der SOO liegt leistungs-
maRig zwischen der Performance- und der Balanced-Kon-
figuration der MOO, wodurch keine direkte Vergleichbarkeit
der Ergebnisse besteht. Eine quantitative Gegeniiberstel-
lung beider Optimierungsstrategien ist daher nicht zielfiih-
rend, da die MOO durch die simultane Optimierung mehre-
rer ZielgroRen ein deutlich héheres konzeptionelles Poten-
zial bietet, wahrend die SOO im weiteren Verlauf des Pro-
jekts nicht vertieft analysiert wird.

6. FAZIT UND AUSBLICK

In dieser Studie wurde eine Methode zur Architekturopti-
mierung hybrider, modularer Multi-String-Antriebssysteme
entwickelt, die ein MBSE-Modell mit genetischen Algorith-
men kombiniert. Damit konnte gezeigt werden, dass fun-
dierte Systementscheidungen bereits in friihen Phasen des
Flugzeugentwurfsprozesses unterstiitzt werden kdnnen.
Das entwickelte Modell bildet das Gesamtsystem vom
Wasserstofftank bis zum Elektromotor ab und ermdglicht
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eine systematische Variation und Bewertung zentraler Aus-
legungsparameter.

Die Methode liefert erste Ergebnisse zur Bewertung ver-
schiedener Architekturvarianten. Gleichzeitig ist zu beto-
nen, dass die Subsystemmodelle bewusst vereinfacht wur-
den und weiterfiihrende Verfeinerungen erforderlich sind.
Dazu gehoren detailliertere Modelle der Batterie, um deren
dynamisches Verhalten realitdtsnaher abzubilden und Ef-
fekte wie Wirkungsgradverluste bei héheren Spitzenlasten
bertcksichtigen zu kénnen.

Insbesondere bei der Modellierung der luftgekihlten Brenn-
stoffzellen mit geschlossener Kathode bestehen noch Un-
sicherheiten, da deren Kihlsystem aufgrund der komple-
xen Warmedubertragung und geometrisch komplexen Auf-
bau nur eingeschrankt parametrisch abbildbar ist.

Ein weiterer Aspekt ist die Analyse des Einflusses von Mas-
seeinsparungen auf das Missionsprofil und die Leistungs-
anforderungen in den friihen Flugphasen, um bestehende
Unstimmigkeiten in der Missionsauslegung zu identifizieren
und zu beheben. Die Optimierungsstrategie lasst sich zu-
dem auf weitere ZielgroRen erweitern, z. B. Energieeffizi-
enz, Wasserstoffverbrauch, Bauraumvolumen oder Okobi-
lanz, wodurch unterschiedliche Designprioritaten gezielt
adressiert werden kénnen. Besonders das Bauraumvolu-
men ist detailliert zu untersuchen, da es bei luftgeklhlten
Brennstoffzellen einen kritischen Faktor darstellt und die In-
tegration in den begrenzten Bauraum der Cowling mafRgeb-
lich die Anzahl und Leistungsanforderungen der einzelnen
Module bestimmt.

Fir die Weiterentwicklung sind vor allem eine héhere Mo-
delltiefe der Subsysteme sowie die Erweiterung der Opti-
mierungsvariablen und Zielgrofken vorgesehen. Darlber
hinaus soll die Methode an realen Daten validiert werden
und zusatzliche Anpassungen an den Geometriedaten des
Referenzflugzeugs untersucht werden. Damit leistet die
Studie einen ersten Beitrag zur systematischen Bewertung
hybrider Wasserstoffantriebe und bildet eine methodische
Grundlage fur weiterfiihrende Untersuchungen in der fri-
hen Flugzeugkonzeption.
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