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Zusammenfassung

Die weltweiten Bestrebungen zum Erreichen von Klimaneutralitdt erfordern eine erhebliche Reduktion der
Treibhausgasemissionen unter anderem im Luftverkehr, die mit der stetigen Verbesserung konventioneller Tech-
nologien nicht zu erreichen ist [1,2]. Eine derzeit viel diskutierte Losung sind elektrische Systeme und Antriebe
in Kombination mit Brennstoffzellen, die auf Basis von grinem Wasserstoff betrieben werden kénnen [3-5].
Um unterschiedliche Konzepte umfangreich miteinander vergleichen zu koénnen, ist eine Einbindung von Si-
cherheitsanforderungen bereits im frithen Entwurfsstadium notwendig. Daher werden im Rahmen dieser Arbeit
Methoden der Zuverléssigkeits- und Sicherheitsanalyse im Hinblick auf Brennstoffzellensysteme diskutiert und
auf dieser Grundlage die Auswirkung von Redundanzanforderungen auf Systemebene untersucht. Dazu wird ein
Modell eines luftfahrttauglichen Brennstoffzellensystems erstellt, das flir die quasi-stationére Simulation einer
generischen Flugmission genutzt wird. Die Komponenten des zentral-monolithischen Brennstoffzellensystems
werden fiir den Antrieb eines Regionalflugzeugs ausgelegt. Durch die Systemsimulation werden verschiedene
Ausfallszenarien analysiert und Mitigationstrategien abgeleitet. Abschliefend wird der Ausgangsentwurf fiir ein
generisches Szenario an Redundanzanforderungen verbessert und beide Entwiirfe hinsichtlich der Systemeffizi-
enz und des Systemgewichts gegeniibergestellt.

Keywords
Brennstoffzelle; PEMFC; Redundanz; Zuverléssigkeit; Systementwurf; All electric aircraft; Zero-Emission

NOMENKLATUR K Isentropenexponent -
Formelzeichen Indizes
C Wirmekapazitdtenstrom W/kegK  compr Verdichter
m Massenstrom kg/s  erf Erforderlich
Q Wiérmestrom W/s  fcs Brennstoffzellenstack
Cp Spezifische Warmekapazitéat J/kgK  Ff Fehlerfall
n Anzahl - verf Verfiigbar
n Drehzahl 1/s  Abkiirzungen
D Druck Pa  Bop Balance-of-plant
P Leistung W FMEA Failure mode and effects analysis
Ppcpc,maer Maximal iibertragbare Leistung HVDC High voltage direct current
des Gleichspannungswandlers W%
NM Nautische Meile
T Temperatur K
OEI One engine inoperative
Ugell Zellspannung \%
ToC Top-of-climb
€ Effektivitat -
n Wirkungsgrad -



1. EINLEITUNG

Die Reduktion von Treibhausgasemissionen ist ein
unausweichlicher Schritt, um die Folgen des Kli-
mawandels abzumildern und einzuddmmen. Die
kommerzielle Luftfahrt tragt dabei einen Anteil von
etwa 3% der weltweiten, klimarelevanten Emissio-
nen [3]. Daher strebt die EU-Kommission mit dem
FlightPath 2050 eine Verringerung des COs- und
NOx-Ausstofies um 95% beziechungsweise 90 % ge-
geniiber eines typischen Neuflugzeuges aus dem Jahr
2000 an [2]. Diese Transformation kann nur durch
den Einsatz innovativer Technologien gelingen [3].
Eine vielversprechende Losung stellt der Einsatz von
Brennstoffzellen dar. Diese konnen griinen Wasserstoff
aus erneuerbaren Energien zu elektrischer Energie
wandeln und somit elektrische Bordsysteme und
Antriebe versorgen.

Brennstoffzellen in Kombination mit Elektromotoren
werden in bodengestiitzten Anwendungen, bei-
spielsweise im Automobilbereich, bereits erfolgreich
eingesetzt, wie das Beispiel des Toyota Mirai zeigt [6].
Im luftgestiitzten Betrieb hingegen existieren bisher
erst wenige Demonstratoren wie die HY4 der H2FLY
GmbH oder eine von ZeroAvia auf einen elektrischen
Brennstoffzellen-Antrieb umgeriistete Piper M [7, 8].
In der Luftfahrt stellen sich besondere Herausfor-
derungen an den Einsatz von Brennstoffzellen wie
geringes Gewicht, verdnderliche Umgebungsbedingun-
gen, hoher Leistungsbedarf und die Warmeabfuhr auf
einem niedrigen Temperaturniveau. Dennoch werden
Brennstoffzellensysteme als Schliisseltechnologie ange-
sehen, da sie auf absehbare Zeit hohere Energie- und
Leistungsdichten als Batteriespeicher bieten [4, 5, 9].
Brennstoffzellenstacks bendtigen zum Betrieb meh-
rere Hilfskomponenten. Neben der Entwicklung und
Optimierung der einzelnen Komponenten hat auch
das Design des Gesamtsystems einen Einfluss auf die
Performance. Der Entwurfsprozess eines Brennstoff-
zellensystems ist aufgrund der vielen Freiheitsgrade
und der impliziten Abhéngigkeiten innerhalb des
Systems eine herausfordernde Aufgabe [9,10].

In der Luftfahrt bestehen besondere Anforderungen
beziiglich der Ausfallsicherheit kritischer Systeme [11].
Die einzelnen Subsysteme und Komponenten miissen
eine niedrige Ausfallrate aufweisen. Kann diese nicht
erreicht werden, ist der Aufbau von Redundanzen
erforderlich. Gleichzeitig sollen Flugzeugsysteme
effizient und leicht sein, um einen geringen Treib-
stoffverbrauch zu ermoglichen. Die Anforderungen
an die Zuverlédssigkeit kénnen in unterschiedlichen
Entwurfsstadien beriicksichtigt werden, wobei die Be-
trachtung angefangen von einzelnen Komponenten bis
auf Gesamtsystemebene reicht. Je frither die Aspekte
der Ausfallsicherheit und deren Auswirkungen auf das
System bekannt sind, desto besser konnen konzeptio-
nelle Entwiirfe miteinander verglichen werden.

Nach Kenntnis der Autoren existieren bisher nur
wenige Studien, die sich mit der Zuverlassigkeit von
Brennstoffzellensystemen im Flugbetrieb beschéftigen
und diese auch im Entwurfsprozess beriicksichti-

gen. Gerbec et al. [12] haben eine ,hazard and
operability*(HAZOP)-Studie sowie eine Fehlerbaum-
analyse fiir ein mobiles 7kW-Brennstoffzellensystem
durchgefiihrt. Dafiir wurden Ausfallraten fiir einzel-
ne Systemkomponenten aus verschiedenen Quellen
zusammengetragen. Gaspari et al. [13] haben im Rah-
men einer Konzeptionierung zur Flugzeugintegration
die Ausfallrate des gesamten Brennstoffzellensystems
mit 8,43 - 107h~! angegeben. Gleichzeitig merken
sie an, dass das Ergebnis mit hoher Unsicherheit be-
haftet ist, da die Ausfallraten der Komponenten zum
Teil auf Grundlage vergleichbarer Bauteile geschitzt
werden musste. In [14] untersuchen Kosters et al. den
Einfluss von Bauvorschriften in der Luftfahrt auf die
spezifische Systemleistung von Brennstoffzellen und
schlagen eine neue Betriebsstrategie basierend auf der
yExtended Operation(ETOPS) Zertifizierung vor, um
den Aufbau zusétzlicher Redundanz zu vermeiden.
Um den Kenntnisstand in diese Richtung zu erweitern,
wird im Rahmen dieser Arbeit untersucht, wie sich die
Methoden der Zuverléssigkeit auf den Entwurfspro-
zess eines Brennstoffzellensystems zur Integration in
Verkehrsflugzeugen auswirken. Dazu werden zunéchst
die zur Verfiigung stehenden Methoden erldutert
und im Kontext von luftgestiitzten Brennstoffzel-
lensystemen eingeordnet. Anschliefsend wird anhand
einer Systemdimensionierung und quasi-stationdren
Simulation analysiert, welche Auswirkungen der Auf-
bau von Redundanzen auf die Systemperformance
hat und welche Strategien vorteilhaft im Sinne des
Systemgewichts und des Gesamtwirkungsgrades des
Brennstoffzellensystems sind. Die Untersuchung wird
exemplarisch fiir die Bereitstellung der Antriebs-
leistung eines Regionalflugzeugs durchgefiihrt. Der
Fokus liegt dabei auf der Systemebene.

2. SICHERHEITS- UND ZUVERLASSIGKEITS-
ASPEKTE IN DER LUFTFAHRT

Fir Verkehrsflugzeuge, die in Europa gebaut und
zugelassen werden, gilt die Bau- und Zulassungsvor-
schrift ,Certification Specifications and Acceptable
Means of Compliance for Large Aeroplanes* (CS-
25), die von der European Aviation Safety Agency
(EASA) herausgegeben wird [15]. Als exekutives
Organ des EU-Parlamentes, das auf Grundlage der
EU-Verordnung 592/2002 im Jahr 2002 gegriindet
wurde, ist die EASA fiir die Zulassung und Uberwa-
chung von Grofflugzeugen in der EU zustdndig. In
der von der EASA erlassenen Vorschrift CS-25 sind
alle Mindestanforderungen, die ein neu konstruiertes
und noch nicht zugelassenes Flugzeug erfiillen muss,
festgelegt. Zur Erreichung einer Musterzulassung
muss der Flugzeughersteller alle Anforderungen fiir
das zu zertifizierende Flugzeug erfiillen.

Die Anforderungen an das Sicherheits- und Zuverlis-
sigkeitsniveau aller Flugzeugsysteme ist in Paragraph
(CS-25.1309 und der dazugehorigen Leitlinie AMC-
25.1309 festgelegt worden. In diesem werden u.a.
die verschiedenen Sicherheitskonzepte (Fail-Safe-
Methode, Safe-Life-Methode, Redundanz-Methode)



dargestellt und Nachweismethoden referenziert.
Fiir das untersuchte Brennstoffzellensystem sind die
benétigten Hilfskomponenten bereits im Vorfeld der
Untersuchung definiert worden. Deshalb kann fiir
die Ermittlung der verschiedenen Komponenten-
Fehlerfille die Fehlermoglichkeits- und einflussanalyse
(engl.: Failure Modes and Effects Analysis, kurz
FMEA) durchgefiilhrt werden. Die FMEA ist eine
systematische, induktive ,Bottom-Up*“ Methode, die
die Auswirkungen jedes moglichen Ausfalls auf das
Flugzeugsystem und das Flugzeug bewertet [16], [17].
FMEASs enthalten dabei i.d.R. folgende Informationen:
+ Identifikation der Komponente, des Signals oder der
Funktion
+ Ermittlung der verschiedenen Fehlermodi
« Bestimmung der Fehlerauswirkungen
o Ermittlung von ggf. Kompensationsmaffnahmen
« Betrachtung des Fehlers in den verschiedenen Flug-
phasen, in der der Fehler auftritt
» Schwere der Fehlerauswirkung [17]
Die Auswirkungen der ermittelten Fehlerfille konnen
sich unterschiedlich schwer auf das Flugzeug, die Pas-
sagiere und die Crew auswirken. Bei der Einstufung
des Schweregrades kann unter Beriicksichtigung der
Flugphase, ungiinstiger Betriebs- oder Umgebungsbe-
dingungen sowie externer Ereignisse wie z.B. Vogel-
schlag oder Blitzschlag zwischen folgenden Schwere-
graden unterschieden werden:
1) Keine Sicherheitsauswirkungen (engl. No safety
effect):
Die betrachteten Fehlerzustdnde haben keine Aus-
wirkungen auf die Sicherheit des Flugzeuges und
der durchgefiihrten Mission. Die Arbeitsbelastung
der Besatzung wird durch diesen Fehlerzustand
nicht erhoht.
2) Geringfiigig (engl. Minor):
Die untersuchten Fehlerzustdnde beeintrichtigen
die Sicherheit des Flugzeugs nur minimal. Dies
bedeutet, dass die Besatzung zusétzliche Mafinah-
men ergreifen muss, die jedoch im Rahmen ihrer
Méglichkeiten liegen.
3) Schwerwiegend (engl. Major):
Bei solch einem Fehlerzustand wird die Fahigkeit
des Flugzeugs bzw. der Besatzung zur Bewéltigung

widriger Betriebsbedingungen so weit einge-
schriankt, dass folgende Auswirkungen eintreten

kénnen:

i. Eine erhebliche Verringerung der Sicherheits-
marge oder der funktionalen Fahigkeit

ii. Eine erhebliche Zunahme der Arbeitsbelastung
der Besatzung

iii. Unbehagen bis korperliche Beschwerden (ein-
schlielich Verletzungen) bei der Flugzeugbe-
satzung oder den Passagieren

4) Geféhrlich (engl. Hazardous):

Durch solch einen Fehlerzustand wird die Fahig-

keit des Flugzeugs oder der Besatzung zum siche-

ren Betrieb des Flugzeuges soweit beeintréachtigt,

dass folgende Auswirkungen eintreten konnen:

i. Eine starke Verringerung der Sicherheitsmargen
oder der funktionalen Fahigkeiten des Flugzeu-
ges

ii. Eine zu hohe Arbeitsbelastung der Besatzung,
was dazu fiihrt, dass die anfallenden Aufgaben
nicht genau und/oder vollstindig ausgefiihrt
werden kdnnen

iii. Schwere oder todliche Verletzungen von Passa-
gieren

5) Katastrophal (engl. Catastrophic):

Das Auftreten eines derartigen Fehlerzustandes
verhindert den sicheren Weiterflug sowie eine si-
chere Landung und fiihrt zu mehreren Todesféllen
oder dem Verlust des Flugzeuges.

Wie wahrscheinlich der Eintritt der verschiedenen Feh-

lerfille bei Verkehrsflugzeugen ist, kann iiber die vier

Wabhrscheinlichkeitsbereiche der CS-25 angegeben wer-

den:

1) Wahrscheinlicher Ausfall (engl. probable), der mit
einer akzeptierten Ausfallrate von maximal 1-1073
pro Flugstunde auftritt

2) Unwahrscheinlicher Ausfall (engl. remote), der mit
einer Wahrscheinlichkeit von weniger als 1 -107°
pro Flugstunde auftritt

3) Sehr unwahrscheinlicher Ausfall (engl. extremly re-
mote), der mit einer Wahrscheinlichkeit von weni-
ger als 1- 1077 pro Flugstunde auftritt

4) Extrem unwahrscheinlicher Ausfall (engl. extremly
improbable), der mit einer Wahrscheinlichkeit von
weniger als 1-10~? pro Flugstunde auftritt

Die CS-25.1309 legt dariiber hinaus fest, welches Risi-

ko als akzeptabel anzusehen ist. Das Risiko berechnet

sich iiber die Multiplikation der Eintrittswahrschein-
lichkeit und dem Schweregrad der Auswirkung. Die
akzeptable Eintrittswahrscheinlichkeit einer Fehlerbe-
dingung kann in Abhéngigkeit von ihrer Auswirkung

BILD 1 entnommen werden, wobei zwischen dem

Schweregrad und der Eintrittswahrscheinlichkeit des

Fehlers eine Umkehrbeziehung vorliegt [18].

é probable 1E-3 [-----= ‘
E; remote 1E-5 inakzeptabel
EFT “ ::::;,:" 1E-7 % """"" akzepitubel ——————
-:E extremely .. | i )
E improbable 1E-9 '"'""} """""""""" .’ ---------------- .- ............... :

minor major hazardous  catastrophic

Schweregrad der Auswirkungen
BILD 1. Akzeptable Eintrittswahrscheinlichkeit eines Feh-
lerfalles nach CS-25.1309 [19]

Um die Eintrittswahrscheinlich zu reduzieren und
folglich das Risiko eines Fehlerfalles zu minieren,
kénnen laut der Richtlinie Methoden wie die Fehler-
erkennung und -iiberwachung, die Fehlerisolierung,
die Neukonfiguration der Systemarchitektur, die
Befugnis-Begrenzung und das Eingreifen der Flug-
besatzung genutzt werden. Dartiber hinaus kann die
Ausfallsicherheit von Systemen durch verschiedene
Redundanzkonzepte weiter erhoht werden. Bei die-



ser Methode werden einzelne Systemkomponenten,

bei denen die Ausfallsicherheit durch eine grofe-

re Dimensionierung nicht weiter verbessert werden
kann, redundant verbaut. Dies fithrt dazu, dass die

Funktionalitéit des Systems trotz des Ausfalles einer

Systemkomponente nicht beeintréchtigt wird. Dabei

muss beriicksichtigt werden, dass die Systemkomple-

xitdt, der notwendige Bauraum, das Systemgewicht
sowie die Betriebskosten steigen koénnen. Typischer-
weise werden Komponenten mit einem hohen Risiko
redundant verbaut. Fiir die redundante Ausfiithrung
von Einzelkomponenten gibt es drei grundsatzliche

Umsetzungsformen:

1) Aktive Redundanz: Alle Elemente werden von Be-
ginn an mit der gleichen Last beaufschlagt. Eine
Lastaufteilung ist moglich. Die Ausfallwahrschein-
lichkeit aller Elemente steigt mit der Nutzungsdau-
er.

2) Warme Redundanz: Redundante Elemente werden
mit einer geringen Last beaufschlagt bis ein Ele-
ment ausféllt und ersetzt werden muss. Es tritt ein
geringerer Verschleift auf als bei der aktiven Re-
dundanz.

3) Kalte Redundanz: Redundante Elemente sind bis
zu einem Ausfall aufler Betrieb. Bei solch einem
Vorfall kann es zu einem Anlauf- und Ubergangs-
verhalten der ,kalten Komponente kommen. Schla-
fende Fehler konnen auftreten. Eine Lastaufteilung
ist nicht moglich.

3. MODELLIERUNG UND SYSTEMSIMULATION

Zur Durchfithrung der nachfolgenden Untersuchung
wird ein Modell des Brennstoffzellensystems benotigt,
das es ermoglicht, die Leistungsfdhigkeit in einem be-
liebigen System- und Flugzustand abzubilden. Da die
dynamischen Zustandsiibergénge im vorliegenden Fall
nur eine untergeordnete Rolle spielen, wird eine quasi-
stationdre Simulation verwendet. Diese greift auf ein
Gesamtmodell zuriick, in dem die Modelle der Kom-
ponenten nach einem ,component-composit“-Ansatz
entsprechend der Systemarchitektur verschaltet sind.
Wahrend der Simulation werden durch numerische
Methoden anhand der Randbedingungen, beispiels-
weise dem Umgebungsdruck, und der unabhéngigen
Betriebsgrofen, wie zum Beispiel der Stacktempera-
tur, die abhéngigen Gréfen des Systems berechnet.

3.1. Modelle der Komponenten

In der Simulation werden dimensionslose und dimen-
sionsbehaftete Modelle verwendet. Letztere zeichnen
sich durch ein lastabhéngiges und von Betriebsgren-
zen eingeschrinktes Verhalten aus. Sie werden bend-
tigt um Komponenten im redundanten Aufbau beur-
teilen zu konnen. Im Gegensatz dazu sind dimensions-
lose Modelle frei skalierbar und meist nur durch einen
einzelnen konstanten Parameter definiert. Dieses Vor-
gehen folgt dem von Liidders et al. [10] vorgeschla-
genen Ansatz der sogenannten Verhaltensmodelle und

ermoglicht eine vereinfachte Abbildung des Brennstoff-
zellensystems. Ein Beispiel fiir ein dimensionsbehafte-
tes Modell ist das des fiir die Kompression der Um-
gebungsluft eingesetzten Zentrifugalverdichters. Die-
ser kann im Wesentlichen durch die adiabate, isentro-
pe Verdichtung und den Gesamtwirkungsgrad 7., be-

rechnet werden
K—1
(paus ) K _ 1 ,
Pein

wobei sich der Gesamtwirkungsgrad in die als konstant
angenommenen mechanischen 7y, und elektrischen
Ne1 Wirkungsgrade sowie den lastabhéngigen isentro-
pen Wirkungsgrad n;s aufteilt. Das Lastverhalten des
Verdichters wird durch eine analytische Berechnung
des Kennfeldes aus Regressionsmodellen bestimmt.

Tein
(1) P, = mL
Nem

2) 1’;— = fi(m,n)
(3) Tis = f2(m7n)

Im Hinblick auf die Redundanzuntersuchung sind
die Grenzen des Betriebsbereichs, gegeben durch
minimale und maximale Drehzahl sowie Pump- und
Stopfgrenze, relevant. Diese werden ebenfalls durch
Regression von Messdaten beschrieben. Beim Betrieb
des Verdichters unter variierenden Umgebungsbe-
dingungen finden die reduzierten Kennfeldgréfsen
unter Beriicksichtigung der Mach’schen Ahnlichkeits-
bedingungen Anwendung [20]. Zur Auslegung des
Brennstoffzellensystems wird ein Set an Verdichtern
mit unterschiedlicher Leistungsfdhigkeit benotigt. Die
entsprechenden Kennfelder werden auf Grundlage
der Arbeit von Li et al. [21] erzeugt. Das Gewicht
wird mit dem Nenn-Luftmassenstrom auf Basis von
Herstellerangaben interpoliert.

Als Beispiel fiir ein dimensionsloses Modell einer
Komponente dient der Warmetauscher. Dieser kann
mithilfe der e-NTU Methode berechnet werden und
benotigt als einzigen Parameter die FEffektivitat
€ [10]. Diese beschreibt das Verhéltnis aus maximal
moglicher und tatsédchlicher Warmeiibertragung

_ @
= -,
QIIlaX

wobei der iibertragene Warmestrom sich aus der Tem-
peraturdifferenz an Ein- und Ausgang berechnet.

(4) €

(5) Q = mi *Cp,i- (ﬂ,aus - T‘i7ein>

Die theoretisch erreichbare Warmeiibertragung wird
iiber die beiden Eingangstemperaturen bestimmt

(6) Qmax = Cmin : |(T2,ein - Tl,ein)|



und von dem Fluid mit dem kleineren Warmekapazi-
tatenstrom beschrankt.

(7) Cmin = min(cp,l . ml, Cp,2 m2)

In diesem Modell werden beliebig grofse Warmemen-
gen mit gleichbleibender Effektivitdt {ibertragen.

3.2. Dimensionierung

Zur Auslegung des Brennstoffzellensystems bezie-
hungsweise der Dimensionierung der einzelnen Kom-
ponenten wird ein iterativer Algorithmus angewendet,
der durch Variation von moglichst wenig Variablen
die Systemparameter festlegt. Im Vordergrund steht
eine schnelle und eindeutige Dimensionierung, was
in einem nicht notwendigerweise energieoptimalen
System resultiert. Dies wird in Kauf genommen, da
vor allem die Kennzahlen des Systems in Relation
zueinander und nicht absolut betrachtet werden.

Bei der Dimensionierung wird zum einen der Be-
triebspunkt mit der grofiten erforderlichen Leistung
herangezogen. Wie in BILD 4 zu sehen ist, liegt
dieser beim Top-of-climb (ToC). Zum anderen wird
ein Hauptbetriebspunkt gewihlt, in dem der Wir-
kungsgrad moglichst hoch sein soll. In vorliegenden
Fall ist dies der Reiseflug. Im Beispiel des Verdichters
erfolgt die Auslegung, indem von allen verfiighbaren
Kennfeldern das ausgewéhlt wird, welches den maxi-
mal auftretenden Luftmassenstrom noch beinhaltet
und bei der Verdichtung im Hauptbetriebspunkt den
hochsten isentropen Wirkungsgrad aufweist.

3.3. Systemsimulation

Nach der Festlegung der Systemparameter durch
die Dimensionierung kann die Simulation erfolgen.
Bei der quasi-stationdren Simulation werden die
diskreten, zeitlich aufeinander folgenden Betriebs-
punkte nacheinander berechnet. Dabei muss die durch
das Brennstoffzellensystem zur Verfiigung gestellte
Leistung dem Leistungsbedarf des jeweiligen Mis-
sionspunktes entsprechen. Die verfiigbare Leistung
ist die Differenz der ins Hochspannungs-Gleichstrom
(HVDC)-Netz eingespeisten und der von den Balance-
of-Plant (BoP)-Komponenten bendtigten Leistung.

(8) Pyert = Pavpe — Prop

Die verfiighare Leistung héngt im verwendeten Mo-
dell nur von der Zellspannung ab. Alle anderen Gro-
fen sind implizit oder explizit vorgegeben. Daher wird
eine numerische Nullstellensuche eingesetzt, um den
Betriebspunkt entsprechend der Leistungsvorgabe zu
berechnen.

(9) 0= Pverf(ucell) — Pyt

Ist das Brennstoffzellensystem durch einen Fehler de-
gradiert, muss die maximale Leistung, die das System
noch abgeben kann, berechnet werden. Diese wird in
gleicher Weise durch eine numerische Optimierung
berechnet. Die Betriebsgrenzen der Komponenten
beschrianken dabei die verfiigbare Leistung und stellen
somit die Nebenbedingungen der Optimierung.

4. REDUNDANZUNTERSUCHUNG

Im nachfolgenden Teil werden die Methoden der
Sicherheits- und Zuverléssigkeitsanalysen mit Hilfe
der Systemsimulation auf den Entwurf eines Brenn-
stoffzellensystems angewendet. Zu diesem Zweck
wird exemplarisch ein Regionalflugzeug in der Gro-
Renordnung eines 70-Sitzers mit einer Reichweite
von 1000NM und einer Reisegeschwindigkeit von
Mach 0,55 herangezogen. Wie in BILD 2 zu sehen,
stellen fiinf iiber je einen Fliigel verteilte, elektrische
Antriebe den Vorschub sicher. Die Brennstoffzellen
liefern in einem zentral-monolithischen Aufbau die
elektrische Primérleistung fiir alle Antriebsmotoren.
Die Architektur des Brennstoffzellensystems mit
den BoP-Komponenten ist in BILD 3 schematisch
dargestellt.

BILD 2. Regionalflugzeug mit verteiltem Antrieb (G. Ata-
nasov, DLR e.V., Institut fiir Systemarchitektu-
ren in der Luftfahrt)

In der hier durchgefiihrten Untersuchung wurde
das Systemmodell auf die in BILD 3 zu sehenden
Komponenten reduziert. Drei Brennstoffzellenstacks
bilden zusammen mit einem Gleichspannungswand-
ler einen Strang, mehrere Strénge sind parallel an
das HVDC-Netz angeschlossen. Zusétzlich versorgt
eine Booster-Batterie die Antriebe beim Start mit
elektrischem Strom. Die Luftversorgung wird durch
Zentrifugalverdichter, Zwischenkiihler und Membran-
befeuchter gewéhrleistet. Zudem ist der Kiihlkreis
der Stacks mit Kiihlmittel]pumpen und Wéarmeiiber-
tragern im Stauluftkanal abgebildet. Wasserstofftank
und -versorgung bleiben unberiicksichtigt. Zur Verein-
fachung der Untersuchung und der hier dargestellten
Ergebnisse beschrankt sich die Redundanzuntersu-
chung auf Brennstoffzellenstacks, Verdichter und
Gleichspannungswandler. Diese Komponenten sind
durch dimensionsbehaftete Modelle abgebildet, alle
anderen durch dimensionslose Modelle.
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Die vorangegangenen Ausfithrungen machen deutlich,
dass das Ermitteln der erforderlichen Mafinahmen
zum Erreichen eines akzeptablen Risikos umfangrei-
che Analysen voraussetzt. Es miissen Informationen
auf kleinster Bauteilebene vorliegen und die Auswir-
kungen von Fehlerfallen auf das gesamte Flugzeug
beziehungsweise dessen Flugfihigkeit iibertragen
werden. Im Rahmen dieser Arbeit werden daher die
Untersuchungen auf den Aspekt der Fehlertoleranz
durch Redundanzbildung eingegrenzt. Die Ausfallra-
ten der Komponenten bleiben unberiicksichtigt und
es werden alle Komponenten den Redundanzanfor-
derungen unterworfen, um das System fehlertolerant
zu machen. Die Redundanz wird dabei ausschliefslich
auf der Systemebene betrachtet, eine Redundanz
der Bauteile einer einzelnen Komponente wird nicht
untersucht. Vorgesehen ist nur die Verwendung der
aktiven Redundanz, da davon ausgegangen wird, dass
diese vorteilhaft im Hinblick auf das Systemgewicht
ist. Zur Durchfiihrung der Untersuchung wird eine ge-
nerische Flugmission mit dem in BILD 4 dargestellten
Leistungsbedarf verwendet. Ein Versagen des Brenn-
stoffzellensystems tritt auf, wenn die erforderliche
Leistung in einem beliebigen Punkt von diesem nicht
mehr bereitgestellt werden kann. Dieser konservative
Ansatz bietet eine zweckdienliche Moglichkeit, ein
Versagenskriterium zu definieren und kann gegebe-
nenfalls durch spezifischere Kriterien ersetzt werden.

Im ersten Schritt erfolgt eine Analyse zu welchen
Folgen der Ausfall einer bestimmten Komponente
im Hinblick auf die Leistungsbereitstellung fiihrt.
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BILD 4. Leistungsbedarf der Flugmission
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Dabei wird nur der Totalausfall einer Komponente
beriicksichtigt. Zu diesem Zweck erfolgt die System-
simulation im degradierten Zustand. Nachfolgend
wird untersucht, wie die Fehlertoleranz erhcht werden
kann, sodass die Auswirkungen moglichst gering sind.
Das entscheidende Kriterium fiir ein Flugzeug ist
hierbei in erster Linie der Treibstoffverbrauch. Dieser
wird zum einen vom Gesamtwirkungsgrad, zum an-
deren vom Systemgewicht beeinflusst. Daher gibt es
eine pareto-optimale Verteilung zwischen den beiden
Grofien. Zur Beurteilung der energetisch giinstigsten
Verteilung ist eine Simulation des kompletten Flug-
zeugs notwendig. Da diese nicht Teil dieser Arbeit ist,
kann die Lage eines optimalen Entwurfs nur geschéatzt
werden.

Zum Aufbau von Redundanzen stehen grundlegend
zwei Optionen zur Verfiigung. 1) Es werden mehrere



Komponenten der gleichen Leistungsklasse verbaut.
2) Bei einer Anzahl von n > 2 Komponenten kénnen
diese iiberdimensioniert werden. In jedem Fall muss
sichergestellt sein, dass nach einem Ausfall die er-
forderliche Funktion beziehungsweise Leistung noch
gegeben ist. Durch die aktive Redundanz ergeben sich
unterschiedliche Aufteilungen des Systemgewichts und
des durch Teillastverhalten gepriagten Wirkungsgrads
im normalen Betrieb. In BILD 5 ist dargestellt, wie
mit einer unterschiedlichen Anzahl von Einheiten
eine l-out-of-n:F-Redundanz aufgebaut werden kann.
Bei dieser Art der Redundanz kann eines der ins-
gesamt n Elemente ausfallen ohne die Funktion zu
beeintrachtigen. Anhand dieses Kriteriums wird der
Auslegungsprozess wiederholt, um die Dimensionie-
rung der Komponenten fiir den redundanten Aufbau
zu bestimmen.
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BILD 5. Aufbau von Redundanzen bei Variation von An-
zahl und Grofe der Komponenten, Strichlinie =
minimale Leistungsanforderung

Am Ende der Redundanzuntersuchung soll ein verbes-
serter Entwurf des Brennstoffzellensystems im Sinne
der Ausfallsicherheit erstellt werden. Zum Sicherstel-
len der Flugtauglichkeit muss der Antrieb dazu in der
Lage sein, ausreichend Schubkraft zur Verfiigung zu
stellen. Der Grenzwert unterscheidet sich je nach Flug-
zeugtyp und Flugphase. Insbesondere die neuartigen
verteilten Antriebe erfordern aufgrund ihrer besseren
flugmechanischen Eigenschaften eine Neubewertung
der Kriterien und Bauvorschriften im Hinblick auf die
tiblichen OEI(,;One engine inoperative)-Kriterien [22].
Das Hauptkriterium fiir ein Versagen des Brennstoff-
zellensystems ist daher, ob dieses die erforderliche
elektrische Leistung bereitstellen kann. Zusammen
mit der Eintrittswahrscheinlichkeit des Versagens auf
Grundlage der Ausfallraten der einzelnen Komponen-
ten ergibt sich die erforderliche Redundanz, sodass
sich das System im akzeptablen Bereich von BILD 1
befindet. Die Ermittlung dieser beiden Kriterien, Ver-
sagensgrenze und Eintrittswahrscheinlichkeit, gehen
iiber den Umfang dieser Arbeit hinaus. Daher wird ein
generischer Fehlerfall angenommen, bei dessen Auf-
treten das Brennstoffzellensystem durch Redundanz
in der Lage sein muss, die erforderliche Leistung in
einem beliebigen Missionspunkt bereitzustellen. Fiir
diesen Fehlerfall wird auf Grundlage der Ergebnisse
einer vereinfachten FMEA der gleichzeitige Ausfall

von einem Verdichter, vier Brennstoffzellenstacks und
zwei Gleichspannungswandlern gewéhlt.

5. ERGEBNISSE UND DISKUSSION

Der Ausgangsentwurf besteht aus 21 Stréngen mit
Brennstoffzellenstacks, die jeweils eine Leistung von
61,4kW Dbei einer Stromdichte von 0,7Acm™2 im
Nennpunkt aufweisen. Die Gleichspannungswand-
ler kénnen maximal eine elektrische Leistung von
je 235kW auf das 1500 V-HVDC-Netz iibertragen.
Im Ausgangsentwurf sind zwei parallel arbeitende
Verdichter vorgesehen, die jeweils einen Design-
Luftmassenstrom 1pesign von 1,66 kgs~! aufweisen.
Die Kennzahlen des Systems sind in TABELLE 3
zusammengefasst.
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BILD 6. Maximale Systemleistung im Normalfall und nach
Ausfall eines Verdichters im Ausgangsentwurf

In BILD 6 ist unter anderem die maximal verfiigbare
Leistung dargestellt. Wie zu erkennen ist, nimmt diese
mit steigender FlughShe ab. Der Abstand zur erfor-
derlichen Leistung ist beim ToC am geringsten. Die
Dimensionierung ist so gewahlt, dass die Leistungsan-
forderungen ohne Reserven erfiillt werden. Ebenfalls
zu sehen sind die Ausfallfolgen eines Verdichters.
Diese #duftern sich in einer Reduktion der Maximal-
leistung um 9,7% im Bodenbetrieb beziehungsweise
44.6 % im Reiseflug. Folglich kann die erforderliche
Leistung nicht mehr erbracht werden, insbesondere
mit steigender Hohe verschlechtert sich die Situation
aufgrund des zunehmenden Druckverhéltnisses.

Neompr | MDesign MDiff MH2, Mission
[kgs™']  [kg] [ke]
2 | 3342 57.9 442
3 | 1,658 68,1 4203
4 | 1132 60,3 410,2
5 0,921 75 412
6 | 0711 1435 404,5

TAB 1. Kennzahlen des Brennstoffzellensystems mit re-
dundanter Ausfithrung des Verdichters

Um dem entgegenzuwirken werden Redundanzen mit
einer unterschiedlichen Anzahl an Verdichtern aufge-
baut. TABELLE 1 zeigt die redundante Auslegung



fiir zwei bis sechs parallel betriebene Verdichter. Es
wird deutlich, dass zwei Verdichter das kleinste Mehr-
gewicht in Relation zum Ausgangsentwurf darstellen,
wihrend die Konfiguration mit sechs Verdichtern
den gilinstigsten Wirkungsgrad beziehungsweise Ho-
Verbrauch aufweist. Wie bereits erwdhnt muss zur
optimalen Auswahl ein iterativer Prozess mit dem
gesamten Flugzeugentwurf stattfinden. BILD 7 zeigt
die maximale Leistung der verschiedenen 1-out-of-
n:F-Konfigurationen bei einem simultanen Ausfall
von zwei Verdichtern. Wie zu erwarten, erhoht sich
mit steigender Anzahl an Verdichtern die verblei-
bende Leistung im Fehlerfall. Ab fiinf Einheiten ist
der Unterschied so gering, dass sich die Linien des
Leistungsverlaufs annéhernd tiberlagern.
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BILD 7. Benétigte und maximale Systemleistung nach

Ausfall von zwei Verdichtern im redundanten Auf-
bau

Die Gleichspannungswandler und Brennstoffzellen-
stacks werden nach dem gleichen Schema redundant
ausgelegt. Im Ausgangsentwurf ist der Ausfall ei-
nes Gleichspannungswandlers gleichbedeutend mit
dem Ausfall eines ganzen Stranges, wie aus BILD
3 deutlich wird. Der Leistungsverlust betragt im
Reiseflug 3,7%. Neben dem Ansatz, der schon bei
den Verdichtern eingesetzt wurde, besteht hier die
Moglichkeit die Leistungsreserven der Brennstoffzel-
lenstacks auszunutzen, um Redundanz zu ermoglichen.
Brennstoffzellenstacks werden in der Regel fiir den
Betrieb unterhalb des Leistungsmaximum ausgelegt,
um den Wirkungsgrad und die Lebensdauer zu er-
hohen [23, 24]. Diese Leistungsreserven bieten einen
interessanten Ansatz, um Ausfille zu kompensieren.
Dazu miissen die Gleichspannungswandler so ausge-
legt werden, dass sie die erhohte elektrische Leistung
ins HVDC-Netz einspeisen kénnen. TABELLE 2 zeigt
die Kennzahlen fiir diesen Ansatz und den redundan-
ten Aufbau mit zwei beziehungsweise drei Wandlern
je Strang. Es zeigt sich, dass mit der einfachen Aus-
flihrung Gewicht eingespart werden kann. Nachteilig
ist, dass so nur eine begrenzte Anzahl an simultanen
Ausfillen, in diesem Fall drei, kompensiert werden
kann.

Das Zuriickgreifen auf die Leistungsreserve bietet sich
in gleicher Weise auch bei dem Ausfall von Brennstoff-
zellenstacks an. Unter der Voraussetzung, dass diese

npcpc/Strang ‘ 1 2 3

ATnSystem [kg] 4174 276,5 203,8
Ppcpe,max [KW] | 266 235 235
A77ges,Cruise [%] +0,03 +0,36 40,45

TAB 2. Kennzahlen des Brennstoffzellensystems mit red-
undanter Ausfithrung des Gleichspannungswand-
lers

im Fehlerfall elektrisch {iberbriickt werden koénnen,
reduziert sich die Leistung je Stack um etwa 1,5 %.
Ein Unterschreiten der erforderlichen Leistung ist bei
vier ausgefallenen Stacks gegeben. Soll die Redundanz
durch das Hinzufiigen weiterer Strdnge aufgebaut
werden, ergibt sich ein Mehrgewicht von 107,1kg je
Strang. Durch den giinstigeren Betriebspunkt sinkt
der Hy-Verbrauch der Mission um 2kg.

Ausgangs- Verbesserter
entwurf Entwurf
NBZ-Stack 63 63
7/LCO!IlpI‘ 2 4
mDesign [kg S_I] 1,66 1,13

Ppcpe,max [KW] | 235 272

MSystem [kg] 2399 2509
Tlges,Cruise [%] 48,5 46
MH2, Mission [kg] 388,6 410

TAB 3. Kennzahlen des Ausgangsentwurfs und des im Sin-
ne der Fehlertoleranz verbesserten Entwurfs

Nach der Betrachtung der einzelnen Komponenten
wird der Ausgangsentwurf auf den im vorherigen
Abschnitt beschriebenen, generischen Fehlerfall hin
durch die entsprechende Redundanz im Sinne der
Zuverléssigkeit verbessert. In TABELLE 3 sind die
Ergebnisse zusammengefasst. Es wird ein Aufbau
gewahlt, der eine Balance zwischen Wirkungsgrad-
verlust und Gewichtszuwachs darstellt. Insbesondere
wurde der Ausfall von BZ-Stacks und Gleichspan-
nungswandlern ausschlieflich durch die beschriebenen
Leistungsreserven kompensiert. Die Leistungsverlaufe
in BILD 8 zeigen, wie sich die Maximalleistung im
verbesserten Entwurf erhéht und dadurch die erfor-
derliche Leistung im Fehlerfall exakt erbracht werden
kann. Die Leistungsreserve im ToC betragt 772kW.
Zugleich wird ersichtlich, dass sich die Hilfsleistung
im fehlerfreien Betrieb im Gegensatz zum Ausgangs-
entwurf erhoht. Der Mehrverbrauch an Wasserstoff
wahrend der Mission betragt dadurch 21,4kg (5,5 %),
der Gewichtszuwachs ist mit 4,6 % des urspriinglichen
Gewichts moderat.

6. SCHLUSSFOLGERUNG

In dieser Arbeit wurden Zuverlassigkeitsmethoden auf
den Entwurf von Brennstoffzellensystemen zur Flug-
zeugintegration angewandt. Im Fokus stand eine Ana-
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BILD 8. Gegeniiberstellung der Entwiirfe anhand der Lei-
stungsverldufe im Normalbetrieb und Fehlerfall

lyse der Strategien zum Aufbau von Redundanzen und
die Evaluierung der Auswirkungen auf den Systement-
wurf anhand quasi-stationérer Simulationen eines re-
duzierten Systemmodells. Die Ergebnisse zeigen, dass

o durch den Einsatz der neuartigen elektrischen
Antriebe in Kombination mit Brennstoffzellen die
Sicherheits- und Zuverlassigkeitsprozesse angepasst
werden miissen

« die Beriicksichtigung von Zuverléssigkeitsaspekten
im frihen Entwurfsstadium eine Herausforderung
darstellt. Diese ist jedoch wichtig, um eine voll-
stdndige Betrachtung der betreffenden Konzepte zu
ermoglichen

» sich Redundanzanforderungen auf das Gewicht
und die Effizienz des Brennstoffzellensystems
auswirken, wobei im betrachteten Fall eine An-
derung von Amgysem = 110kg beziehungsweise
Ages Cruise = —2,5 % festzustellen ist

+ Brennstoffzellensysteme viele Freiheitsgrade zum
Aufbau von Redundanz bieten und durch eine
geeignete Strategie die negativen Auswirkungen der
Redundanzanforderungen reduziert werden kénnen.

Fiir weiterfithrende Arbeiten ist eine Definition der Zu-
verlédssigkeitsindizes sowie ein Festlegen der Ausfallra-
ten essentiell, um die tatsdchlich benotigte Redundanz
zu bestimmen. Ferner wurde im Rahmen dieser Arbeit
deutlich, dass ein manuelles Erstellen und Analysieren
von Entwiirfen mit zunehmender Zahl an betrachte-
ten Komponenten schwierig wird. Wiinschenswert wé-
re ein automatisiertes Generieren von Entwiirfen aus
gekoppelten physikalischen und stochastischen Model-
len, die es ermoglichen sowohl den Systemzustand im
Sinne der Funktionserfiillung als auch die Ausfallwahr-
scheinlichkeit zu beschreiben.
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