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Auslegung von hybriden Antriebsarchitekturen im
VTOL-Konzeptentwurf am Beispiel eines Rettungshubschraubers

Erlauterungen zum Thema

Aufgrund der demografischen, wirtschaftlichen und rechtlichen Veradnderungen im deutschen
Rettungswesen muss mit einer erheblichen Erhéhung der Missionsradien von Rettungseinsatzen
gerechnet werden. Solche Veranderungen in den Rahmenbedingungen setzen neue Anforde-
rungen an die Drehfligelsysteme, welche im Rettungsdienst tiberwiegend verwendet werden.
Das Deutsche Zentrum fur Luft- und Raumfahrt fihrt aktuell VTOL-Entwurfsstudien unter dem
Leitkonzept 4 ,Rettungshubschrauber 2030" durch, um diesen Anforderungen mit neuen Ansét-
zen entgegenzukommen. Das Leitkonzept 4 ist in zwei Szenarien untergliedert: Das Szenario 1
(LK4S1) befasst sich mit einem Primérrettungshubschrauber, welcher auf einer konventionellen
Hauptrotor-Heckrotorkonfiguration beruht, wohingegen sich das Szenario 2a (LK4S2a) auf den
Transport des Notarztes mit einem Mehrrotorsystem beschrankt.
Eine Abwandlung der Anforderungen zu LK4S1 wurde wahrend der Konzeptentwurfsstudien im
Rahmen der DLR-Internen Projekten TRIAD' und CHASER? mit unterschiedlichen Missionssze-
narien analysiert [1]. Es zeigt sich, dass aufgrund der erforderlichen installierten Leistung, der
Treibstoffverbrauch tber der Entwurfsmission Verbesserungspotential aufweist. Damit ist eine
Disziplin zur Optimierung des Rettungshubschraubers die Verbesserung der Effizienz des An-
triebsstrangs. Hierfir wurden in den letzten Jahren neue Technologien untersucht und fir den
- Einsatz in Flugsystemen etabliert. Dank des steigenden Interesses an Elektrifizierung und an

! TRIAD: Technologies for Rotorcraft in integrated and Advanced Design (Laufzeit 2018 - 2020)
2 CHASER: Conceptual Handling Assessment Simulation and Engineering of Rotorcraft (Laufzeit 2020 — 2024)
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Verwendung von Wasserstoff als Kraftstoff in der Luftfahrt wurden neue Konzepte fir Antriebsar-
chitekturen ins Leben gerufen [2] [3] [4]. Verschiedene Kombinationen solcher Konzepte flr die
eVTOL Anwendungen sind in [6] vorgestellt und verglichen. Fir den Primé&rrettungshubschrau-
ber ist das Optimierungspotential durch neue Antriebssysteme zu untersuchen. Diesbeziiglich
sind zweckmafBige Antriebsarchitekturen zu finden, welche ohne Defizite in den maximalen
Punktleistungen und Notleistungen, eine Verbesserung des Treibstoffverbrauchs bewirken.

Ziel der Arbeit

Im Rahmen der Masterarbeit ist der Einfluss von neuen Antriebsarchitekturen auf die Missions-
gute des Primarrettungshubschraubers zu untersuchen. Folgende Aufgabenpunkte sind zu be-
arbeiten: ’

* Es sollen neuartige, hybridisierte Antriebsarchitekturen fir Hubschrauber betrachtet wer-
den, welche das Ziel haben den Wirkungsgrad des Antriebssystems zu verbessern.

+ Die Basiskonfiguration des Primarrettungshubschraubers soli mit den neuen Antriebsarchi-
tekturen adaptiert werden. Hierbei bleibt das flugmechanische Modell unberiicksichtigt.

+ Die Antriebsarchitekturen sollen jeweils mit einem Python-Modul implementiert werden, um
sie so spater in das vorhandene Modul zur Flugleistungsanalyse zu integrieren.

« Anhand der Missionsberechnungen sollen Gber den Treibstoffverbrauch Rickschlisse tber
die Effizienz und die Effektivitat der alternativen Antriebe geschlossen werden.

« Eine Diskussion der betrachteten Antriebsarchitekturen und die damit verbundenen Analy-
sen soll die Studie abschlieen. Die Durchfithrung von Trade-off-Studien durch Variation
von Entwurfsparametern und die Ermittlung deren Einflisse kann die Diskussion abrunden.

« Anhand der Implementierung soll ein Lésungsraum aufgezeigt werden, indem die Auswir-
kungen der Hybridisierung des Antriebs bei konstant gehaltener maximalen Startmasse dis-
kutiert werden soll. Treibstoffverbrauch, Wirkungsgrad und Missionsreichweite sind hierbei
die maftgeblichen Parameter des Systemmodells, auf deren Basis eine evidenzbasierte
Auswahl der passenden Visualisierungsstrategie getroffen werden.

Aufgabenstellung

im Einzelnen umfasst die Aufgabe:
1) Ausarbeitung der neuen Architekturen
a. Recherche der Systemontologie (Motor, Batterie, Brennstoffzelle, Getriebe, usw.)
b. Findung von zweckmafigen Architekturen
¢. Untersuchung der erforderlichen Parameter fur jeweilige Komponenten (spezifische
Energiedichte, spezifische Leistungsdichte, ...) - (statistisch oder Herleitung aus Da-
tenblattern)

2) Einarbeitung in die folgenden Werkzeuge und Datenstrukturen sowie deren Nutzung
a. IRISinRCE
b. CPACS-Datenstruktur
c. TiXl-Bibliothek
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3) Implementierung von Programmmodulen fir mindestens zwei hybride Architekturen
a. Erstellung der Programmodule mit Python
b. lsolierte Verifizierung der Programmodule
c. Integration der Programmaodule in IRIS

4) Einsetzen der implementierten Architekturen in die Missionsberechnung
a. Anpassung der Basisleermasse mit den neuen Antriebskomponenten
b. Flugleistungsberechnung der individuellen Konfigurationen -
c. Anpassung der Basisleermasse mit variierten Entwurfsparametern und erneute
Durchfihrung der Flugleistungsberechnung (Trade-off Studies)
d. Aufbereitung der Daten

5) Diskussion der Ergebnisse
a. Darstellung und Analyse der Ergebnisse
b. Zusammenfassung und kritische Diskussion der Ergebnisse und Anfertigung der Ab-
schlussarbeit

Die Arbeit wird gemeinsam mit dem DLR Institut fir Flugsystemtechnik (fachliche Betreuer Ka-
gan Atci, M.Sc., und Peter Weiand, M.Sc.) durchgefiihrt und von Annika Staats, M.Sc., sowie
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Zusammenfassung

In dieser Arbeit wird ein existierender Konzeptentwurf fiir einen zukiinftigen Rettungshub-
schrauber mit anspruchsvollem Missionsprofil um einen hybridisierten Antriebsstrang erwei-
tert, um Einfliisse dieser Technologie auf die Konfiguration zu untersuchen. Dazu werden zu-
néachst zwei geeignete Hybridisierungen identifiziert: eine parallele und serielle Hybridisierung
mit Batterien. Anhand einer Technologierecherche werden Technologiestédnde fiir die notigen
Komponenten fiir 2025, 2030 und 2035 gefunden. Darauf aufbauend wird eine Methode ent-
wickelt, welche den bestehenden Entwurf auf die gefundenen Antriebsstrange anpasst. Dabei
werden rechtliche Anforderungen sowie Designanforderungen beriicksichtigt und Algorithmen
entwickelt, um die elektrischen Komponenten zu skalieren. Die Umsetzung der Methode er-
folgt als Modul in der DLR-Entwurfsumgebung IRIS. Eine umfassende Analyse zeigt, dass ei-
ne serielle Hybridisierung mit heutigem Technologiestand nicht moglich ist, jedoch bis 2035
geniigend technische Reife fiir eine Umsetzung vorliegt. Dahingegen ist eine parallele Hybri-
disierung schon heute moglich und verbessert sich bis 2035 weiter. Alle Konfigurationen kon-
nen durch die Hybridisierung zwischen 11% und 18% Kraftstoff einsparen, demgegentiber er-
hoht sich das maximale Abfluggewicht um 2% bis 16%. Zudem ergibt sich aufgrund der an-
spruchsvollen Auslegungsmission ein Bedarf an Ladeinfrastruktur fiir Zwischenladungen nach
jedem Einsatz. Mittels Off-Design-Missionen kann gezeigt werden, dass durch eine Anpassung
der Mission diese Zwischenladungen tiberfliissig gemacht werden konnen. Durch eine Para-
meteranalyse zeigt sich eine sensitive Kopplung zwischen dem Ladezustand der Batterie, der
Triebwerksskalierung des verbleibenden thermischen Triebwerks, der Notwendigkeit externer
Ladeinfrastruktur sowie der Massenzusammensetzung des Hubschraubers. Durch eine Kombi-
nation aller gefundenen Einflussfaktoren zugunsten der Hybridisierung, ergibt sich eine Kon-
figuration mit identischer maximaler Startmasse wie der Originalentwurf, bei 16% Kraftstoffe-
insparungen auf Kosten einer Flugzeitverlangerung von 1,4 Minuten pro Einsatz.
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Abstract

In this thesis, an existing concept design for a future rescue helicopter with a demanding missi-
on profile is modified to incorporate a hybrid electric powertrain in order to investigate the in-
fluence of this technology on the configuration. To this end, two suitable hybridization options
are identified: parallel and series hybridization with batteries. Based on a technology review,
the technological levels for the necessary components for 2025, 2030, and 2035 are determi-
ned. Building on this, a method is developed that adapts the existing design to the powertrains
identified. Legal requirements and design requirements are taken into account and algorithms
are developed to scale the electrical components. This method is executed as a module within
the DLR design environment IRIS. A comprehensive analysis shows that a serial hybridization
is not possible with today’s technology, but that sufficient technical maturity for an implemen-
tation will be available by 2035. In contrast, a parallel hybridization is already possible today
and will continue to improve until 2035. All configurations can save between 11 and 18% fuel
through hybridization, but the maximum take-off weight increases by 2 to 16%. In addition, it
is necessary to have a charging infrastructure for intermediate charging after each emergen-
cy response due to the demanding nature of the design mission. However, off-design missions
show that adjusting the mission can make these intermediate charging sessions unnecessary.
A parameter analysis reveals a sensitive coupling between the battery’s state of charge, the
engine scaling of the remaining thermal engine, the need for external charging infrastructure,
and the mass composition of the helicopter. If all the influencing factors found are combined in
favor of the hybridization, the result is a configuration with the same maximum takeoff weight
as the original design, with 16% fuel savings and at the cost of a flight time extension of 1,4
minutes per emergency response.
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1 Einleitung

In der vorliegenden Arbeit wird eine Methode zur Erweiterung eines bestehenden Konzept-
entwurfs eines Rettungshubschraubers um einen hybriden Antriebsstrang entwickelt. Dieser
Entwurf entspringt aktuellen Forschungen des DLR. Mithilfe der entwickelten Methode soll
analysiert werden, wie sich eine Hybridisierung auf den Entwurf auswirkt. Folgend werden die
Hintergriinde beleuchtet, die Ausgangskonfiguration des Hubschraubers gezeigt, sowie die Lo-
sungsstrategie zur Umsetzung der Methode beschrieben.

1.1 Hintergrund und Motivation

Im Rahmen des ehemaligen DLR Leitkonzepts 4 ,,Rettungshubschrauber 2030 legt das DLR In-
stitut fiir Flugsystemtechnik ein Konzept fiir zwei, sich erganzende Senkrechtstarter vor, wel-
che an den Bedarf des zukiinftigen Gesundheitssystems angepasst sind. Dabei handelt es sich
zum einen um einen Primarrettungshubschrauber, zum anderen um eine Multirotorkonfigura-
tion, welche als reiner Notarztzubringer ohne weitere Transportkapazitiaten dient. Beide Ent-
wiirfe stiitzen sich auf die Annahme einer zunehmenden Zentralisierung von Krankenhausern
bei einer alternden Bevolkerung. Es wird davon ausgegangen, dass die Distanz zwischen Ein-
satzstelle und Krankenhaus um etwa 50% steigen wird. Der Entwurf des Rettungshubschrau-
bers ist in dem Paper Sizing of a New SAR Helicopter for a Future HEMS Environment von Weiand
et al. (2022) ausfiihrlich beschrieben [1]. In mehreren Projekten wurde dieser Entwurf in Zu-
sammenarbeit mit der ADAC Luftrettung weiterentwickelt und tragt nun den Arbeitsnamen
PRH (kurz fiir Primarrettungshubschrauber). Eine konzeptionelle Darstellung ist in Abbildung
1.1 zu sehen.

Abbildung 1.1: Konzeptionelle Abbildung des Primarrettungshubschraubers
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Bei diesem Hubschrauber handelt es sich um eine klassische Haupt-Heckrotor-Konfiguration
mit zwei Triebwerken, die zwei Patient:innen transportieren kann. Er ist darauf ausgelegt, fiinf
konsekutive Einsadtze mit einem Einsatzradius von 75 Kilometern zu fliegen. Analysen von Wei-
and et al. (2022) zeigen, dass der Treibstoffverbrauch durch das Abschalten eines Triebwerks
wiahrend des Reiseflugs deutliche Kraftstoffeinsparungen von bis zu 16% moglich sind [1]. Ba-
sierend auf dieser Erkenntnis ergibt sich die Fragestellung, ob der Entwurf durch den Einsatz
eines hybriden Antriebsstrangs weitere Verbesserungen erzielen kann.

1.2 Zielsetzung

Auf der Grundlage dieses Ansatzes wird in dieser Arbeit untersucht, wie sich eine hybride An-
triebsarchitektur auf den Entwurf des PRH auswirkt. Dazu werden zunichst verschiedene elek-
trifizierte Antriebsarchitekturen beleuchtet und geeignete Architekturen identifiziert. Darauf
aufbauend soll eine Methode in Form eines Python-Programms entwickelt werden, welche die
gefundenen hybriden Antriebsarchitekturen fiir den bestehenden Entwurf des PRH adaptiert.
Diese Methode wird dabei als Modul in der vom DLR entwickelten Entwurfsumgebung umge-
setzt. AnschliefSend wird der Einfluss dieser Hybridisierung analysiert und diskutiert. Dabei
steht die Effizienz der Konfiguration im Fokus, welche in diesem Fall iiber den Kraftstoffver-
brauch und die Massenzusammensetzung des Hubschraubers bewertet wird.

1.3 Beschreibung des PRH-Entwurfs

Die Auslegung des PRH erfolgt mittels der DLR-eigenen Entwurfsumgebung IRIS (Integrated
Rotorcraft Initial Sizing) [2]. Diese Entwurfsumgebung nutzt die Software RCE (Remote Com-
ponent Environment), welche verschiedene Tools von unterschiedlichen Servern in modularen
Prozessen verbinden kann [3]. Auf diese Weise wird ein Sizing-Prozess aufgebaut. Der Sizing-
Prozess ist iterativ, sodass eine konvergierte Losung am Ende steht. Die einzelnen Module be-
stimmen dabei anhand von Entwurfsregeln die einzelnen Komponenten des Hubschraubers.
Dazu gehort beispielsweise die Rotorauslegung, die Generierung der Rumpf- und Leitwerks-
geometrien und das Skalieren des Antriebssystems. AnschliefSend wird ein flugmechanisches
Modell fiir Trimmberechnungen erstellt. Dabei wird das Datenaustauschformat CPACS (Com-
mon Parametric Aircraft Configuration Schema) genutzt, um Daten zwischen den Prozessen
weiterzugeben [4]. Die Trimmberechnungen werden mittels der von Airbus Helicopters entwi-
ckelten Software HOST durchgefiihrt [5].

Der in dieser Arbeit betrachtete Entwurf des PRH hat eine maximale Abflugmasse von 3847 kg
und eine Missionsreichweite von 750 km. Die Reisefluggeschwindigkeit liegt dabei bei schnel-
len 83ms™!. Eine genauere Beschreibung des Hubschraubers sowie der Auslegungsmission
folgt in Kapitel 3.
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1.4 Vorgehensweise

Die vorliegende Arbeit ist in drei Themenblocke unterteilt, welche den Weg zu einem Losungs-
ansatz der Zielsetzung reprasentieren. Zunachst wird in Kapitel 2 ein allgemeiner Uberblick
tiber Elektrifizierungen in der Luftfahrt, verschiedene Hybridisierungsstrategien und Erkennt-
nisse aktueller Forschung zu diesen Themen gegeben. Darauf aufbauend werden zwei Hybri-
disierungslosungen, welche fiir den Einsatz in einem Hubschrauber geeignet sind, identifiziert
und deren benotigten Komponenten eingehend beleuchtet. Dazu wird eine Technologierecher-
che anhand von wissenschaftlichen Veroffentlichungen und einer Marktbetrachtung durchge-
fiihrt, um den aktuellen Stand der Technik sowie eine Projektion fiir die nachsten fiinf und zehn
Jahre fiir diese Technologien zu erhalten.

In Kapitel 3 folgt die Konzeption einer Entwurfsmethode zur Adaptierung der hybriden An-
triebsstrange an den PRH-Entwurf. Dazu werden zunéachst rechtliche und operationelle Rah-
menbedingungen beleuchtet. AnschliefSend werden die Hybridisierungen auf das konkrete Fall-
beispiel tibertragen und Algorithmen vorgestellt, die einen Konzeptentwurf eines solchen Hub-
schraubers ermoglichen. Die Implementierung dieser Algorithmen und die Integration des Mo-
duls in die DLR-Entwurfsumgebung schliefSen dieses Kapitel ab.

Darauf aufbauend wird die entwickelte Entwurfsmethode verwendet, um in Kapitel 4 zu ana-
lysieren, wie sich eine Hybridisierung auf den PRH auswirkt. Es wird untersucht, wie die Hy-
bridisierung die Massenzusammensetzung des Hubschraubers verandert und welche Vor- und
Nachteile sich daraus in den Punkten Kraftstoffverbrauch und Operationalitat ergeben. Auch
Off-Design-Missionen werden betrachtet, sodass der Einfluss der Mission auf die Machbarkeit
der Hybridisierung gezeigt werden kann. Ein Fazit fasst die wichtigsten Erkenntnisse dieser
Arbeit zusammen und ein Ausblick rundet die Arbeit mit einer Sammlung von neuen, sich er-
gebenden Forschungsfragen ab.
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2 Grundlagen zum Einsatz von hybriden Antrieben in
Hubschraubern

Mit dem Hintergrund der Dekarbonisierung des Luftverkehrs, welche unter anderem durch die
EU-Richtlinie ,Fit for 55“ legislativ gestiitzt wird, miissen neue Antriebstechnologien in der
Luftfahrt etabliert werden [6]. Es 0ffnet sich ein breites Forschungsfeld, wobei einerseits For-
schung zum Weiterbetrieb herkommlicher Luftfahrzeuge mit neuen Kraftstoffen wie SAF oder
PtL betrieben wird. Andererseits riicken neue Antriebstechnologien, wie die vollstandige oder
teilweise Elektrifizierung mit Batterien oder Wasserstoff in den Fokus [7]. Letztere Konzepte
werden in der Literatur als ,More Electric Aircraft“ beschrieben [8]. Dieses Kapitel gibt einen
Uberblick iiber diese Konzepte, sodass darauf aufbauend eine Technologieauswabhl fiir den Ein-
satz in einem Hubschrauber getroffen werden kann.

2.1 Uberblick iiber die Literatur

Die Elektrifizierung von Luftfahrzeugen bietet eine vielversprechende Moglichkeit, den Luft-
verkehr zu dekarbonisieren. So zeigt die DLR EXACT Studie, dass mittels hybrider Antriebsar-
chitekturen tiber 80% der Klimawirkungen eingespart werden konnen [9]. Abbildung 2.1 stellt
die Ergebnisse der Studie dar. Mittels eines batterieelektrischen Plug-in-Hybrids konnen ne-
ben der Reduktion der Klimawirkung tiber 10% Gesamtbetriebskosten gespart werden. Damit
ergeben sich sowohl 6kologische als auch ckonomische Vorteile gegeniiber der heutigen Tech-
nologie. Auch Wasserstoff-Mild-Hybride schneiden gut ab.
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Abbildung 2.1: DLR EXACT Studienergebnisse [9]

Vries et al. (2024) gehen einen Schritt weiter und schlagen einen vollelektrischen Entwurf fiir
ein Kurzstreckenflugzeug bis 800 km Reichweite vor [10]. Dabei machen die Autoren darauf auf-
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merksam, dass alte Vorbehalte gegeniiber einer vollelektrischen Architektur hinterfragt werden
miissen, da sich die Technologie schnell entwickelt. Rend6n et al. (2021) geben einen Uberblick
iiber die Entwicklungen von ,More Electric Aircraft” [8]. Hierbei wird deutlich, dass sich die-
se Bemiihungen hauptsachlich auf Flugzeuge beziehen. Als Schliisselmarkt fiir elektrifizierte
Senkrechtstarter wird ,,Urban Air Mobility“ (UAM) genannt. In diesem Kontext ist das ,,Elec-
tric Vertical Takeoff and Landing“ (eVTOL) Konzept besonders prominent. Dabei handelt es
sich um elektrisch betriebene Senkrechtstarter, die in verschiedenen Varianten, wie Multirotor-
Konzepten oder Rotor-Fliigel-Konzepten mit diversen Schubsteuerungen gebaut sein konnen.
Ugwueze et al. (2023) identifizieren iiber 500 angekiindigte eVTOL-Projekte, wovon allerdings
weniger als 30% einen Erstflug erreicht haben [11]. Diese eVTOLSs sind leistungs- und reichwei-
tenbegrenzt, sodass sie einen Hubschrauber nicht ersetzen konnen.

Eine Elektrifizierung eines Hubschraubers kann iiber verschiedene Antriebsstrange umgesetzt
werden. Dazu werden in Abbildung 2.2 mogliche Konzepte vorgestellt, welche durch De Vries
etal. (2019) und Bertram etal. (2021) beschrieben werden [12], [13]. Die Standardarchitektur
wird im Modell ,,Konventionell“ betrachtet. Dabei wird Kraftstoff in einer Turbine verbrannt
und Wellenleistung an ein Getriebe {ibertragen, welches den Rotor bewegt.

Konventionell Vollelektrisch 1 Vollelektrisch 2
[ F ] (o8 |+ & ] [ PM [>{ EM | R | [ PM [ EM |+{ 6B |+ R |
H2-Brennstoffzelle H2 & Batterie Turboelektrisch

Seriell Parallel Seriell-Parallel

[ F et |»{ce] [ F }+{cT}+{cB | R | [ F || et |+ 6B |« R |
| EM | [PM | EM | | EM |
| PM oo EM [e+] R | [ PM Je+ EM o[ R |

Abbildung 2.2: Elektrifizierungsstrategien nach de Vries und Bertram [12]; [13]; Legende: F - Fuel, GT
- Gas turbine, GB - Gear box, R - Rotor, B - Battery, PM - Power Management, EM -
Electric machine (Motor / Generator), H2 - Wasserstoff, FC - Fuel Cell

Fiir eine Elektrifizierung braucht es elektrische Maschinen, die als Motor und Generator fungie-
ren konnen, sowie Leistungselektronik und eine Energiequelle. Die Energiequelle kann dabei
entweder eine Batterie oder Wasserstoff sein. Die Konzepte ,Vollelektrisch 1“ und ,Vollelek-
trisch 2“ zeigen einen exemplarischen Antriebsstrang auf Basis einer Batterie. Sie unterschei-
den sich durch den Einsatz eines Getriebes. Ob ein Getriebe notig ist, hangt mafigeblich von
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der Drehzahl und dem Drehmoment des zu betreibenden Rotors ab. Wird Wasserstoff als Ener-
giequelle benutzt, muss dieser zundchst mittels einer Brennstoffzelle in Strom umgewandelt
werden. AufSerdem konnen Wasserstoff und Batterie als Energiespeicher gekoppelt werden, wie
das Konzept ,H, & Batterie“ zeigt. All diese Antriebsstrange bieten die Moglichkeit einer voll-
standigen Elektrifizierung.

Wird ein konventioneller Antriebsstrang mit Teilen eines elektrisch-betriebenen Antriebss-
trangs gemischt, wird von einer Hybridisierung gesprochen. Bei einer turboelektrischen Hy-
bridisierung wird die mechanische Leistung des konventionellen Antriebstrangs mittels eines
Generators in elektrische Leistung umgewandelt, welche einen Elektromotor antreibt, der wie-
derum den Rotor bewegt. Diese Hybridisierung erscheint bei einem Hubschrauber weniger ge-
eignet, da ein Turboshaft-Triebwerk in einem Hubschrauber darauf ausgelegt ist, Wellenleis-
tung moglichst effizient bereitzustellen. Durch den zusitzlichen Umwandlungsschritt entste-
hen Verluste. Zudem muss das Triebwerk in einem solchen Fall, wie bei einer konventionellen
Architektur, dauerhaft geregelt werden, sodass keine Vorteile im Kraftstoffverbrauch erzielt
werden konnen. Der serielle Hybrid ist ahnlich wie der Turboelektrische aufgebaut, jedoch ver-
fligt dieses Konzept iiber eine zweite Energiequelle in Form einer Batterie. Dies ermoglicht
sowohl eine Entlastung des Triebwerks als auch eine Nachladung der Batterie in unkritischen
Flugphasen. Eine parallele Hybridisierung unterscheidet sich dahingegen, dass in diesem Kon-
zept die Wellenleistung des Triebwerks nicht umgewandelt wird, sondern zum Antrieb des Ro-
tors genutzt wird. Der elektrische Antriebsstrang arbeitet parallel dazu. Beide Antriebsstringe
werden mit einem Getriebe kombiniert. Auch eine Mischung aus beiden Varianten ist mog-
lich, wenn beispielsweise mehrere Rotoren angetrieben werden sollen. Dieser Seriell-Parallel-
Hybrid eignet sich unter anderem bei einem elektrifizierten Heckrotor. Serielle, parallele und
seriell-paralle Hybriden konnen um einen Wasserstoffantrieb erweitert werden. Eine wesent-
liche Grofée bei der Auslegung von hybriden Antriebsstrangen ist das sogenannte ,supplied
power ratio” (SPR), oder auch Hybridisierungsgrad. Dieses gibt an, wie viel Anteil der elektrifi-
zierte Antriebsstrang an der Gesamtleistung hat [12].

Vollstandige Elektrifizierungen fiir Hubschrauber werden in der Literatur bereits untersucht,
jedoch vorrangig fiir sehr kleine, leichte Hubschrauber wie die Robinson R22. Serafini etal.
(2019) vergleichen eine batterieelektrische und wasserstoffgetriebene Variante der R22 [14].
Dabei zeigt sich, dass mit beiden Technologien keinesfalls @dhnliche Kennwerte zum Original
erreicht werden konnen. Die wasserstoffbetriebene Variante kann eine maximale Reichweite
von 109 km und 81 km bei maximaler Ausdauer fliegen. Die batterieelektrische Variante kommt
nur auf die Hélfte dieser Werte. Die Autoren finden jedoch, dass diese Varianten deutlich gerin-
gere Betriebskosten aufweisen als die originale R22. Tiseira et al. (2023) stellen einen Entwurf
fiir ein wasserstoffgetriebenes Konzept vor, welches zwei Passagiere 34 km und 13 min weit be-
fordern kann [15]. GrofSere Hubschrauber vollstindig zu elektrifizieren, ist besonders schwie-
rig. So zeigen Bolvashenkov etal. (2017) ein EC135-Konzept mit einem Antrieb basierend auf
fliissigem Wasserstoff und Superkondensatoren [16]. Dabei stellt sich heraus, dass dieser An-
trieb nur moglich ist, wenn sich die Technik fiir Superkondensatoren deutlich verbessert. Somit
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ist festzustellen, dass eine vollstandige Elektrifizierung eines Hubschraubers mit starken Ein-
schrankungen bei Reichweite, Ausdauer und Nutzlast einhergeht.

Gurevich et al. (2014) untersuchen vier mogliche Hybridisierungen fiir Hubschrauber der Ka-
tegorien Super-Leicht, Leicht und Medium [17]. Die Autoren zeigen, dass eine Elektrifizierung
des Heckrotors, als einfachste Hybridisierung, bereits damals ohne merklichen Massenzuschlag
moglich ist. Alle weiteren Elektrifizierungen sind mit dem damaligen Stand der Technik unrea-
listisch, gleichwohl findet die Studie, dass mit Annahmen fiir zukiinftige Technologiestinde
eine Masseneinsparung von 20 bis 40% moglich sein kann. Mercier et al. (2015) von Airbus He-
licopters fiihren ebenfalls eine Machbarkeitsstudie fiir elektrifizierte Hubschrauber durch [18].
Dabei werden mehrere Konzepte bis hin zu einer vollstandigen Elektrifizierung untersucht. Die
Studie kommt zu dem Schluss, dass der Gewichtszuschlag fiir alle Konzepte zu hoch ist und
sich die Technologie noch verbessern muss. Avanzini et al. (2017) legen dar, wie mittels einer
Hybridisierung eines zweimotorigen Hubschraubers eine Notlandefahigkeit hergestellt werden
kann [19]. Dabei ergibt sich ein Massenzuschlag von 14%, was eine Limitierung der Passagier-
zahl von sieben auf vier zur Folge hat. Der Energieinhalt der Batterie liegt bei rund 10kWh,
allerdings sind auch Werte bis 200 kW h moglich, wenn eine voll angetriebene Notlandung aus
grofSer Hohe stattfindet. Auch diese Studie deutet darauf hin, dass mit zukiinftiger Technolo-
gie eine erhebliche Verbesserung zu erwarten ist. Donateo et al. (2018) untersuchen verschie-
dene Hybridisierungskonzepte fiir eine Agusta-Westland AW109 mit dem Ergebnis, dass eine
Elektrifizierung des Heckrotors ohne Massenzuschlag moglich ist [20]. Ferner kann mittels ei-
ner parallelen Hybridisierung 14% Kraftstoff eingespart werden. Auch in dieser Studie werden
Energieinhalte von etwa 10 kW h genannt, wobei die Notlandungen als besonders energieinten-
siv herausgestellt werden. Bertram etal. (2021) vergleichen serielle, parallele und vollelektri-
sche UAM-Konzepte mit verschiedenen Hybridisierungsgraden [13]. Es stellt sich heraus, dass
Parallel- und Seriellhybride mit kleinem Hybridisierungsgrad am leichtesten sind und dabei
sehr effizient. Zudem weist diese Studie nach, dass wasserstoffbetriebene Konzepte sehr inef-
fizient sind.

2.2 ldentifikation von geeigneten hybriden Konfigurationen

AufBasis der in Kapitel 2.1 aufgezeigten Antriebsstrange werden geeignete Konfigurationen fiir
den Einsatz in einem Hubschrauber ausgewihlt werden. Eine vollstindige Elektrifizierung wird
ausgeschlossen, da diese mit zu vielen Kompromissen in den Aspekten Gewicht, Reichweite,
Ausdauer und Nutzlast einhergeht. Der Einsatz eines turboelektrischen Antriebs wird aufgrund
der Darstellungen in Kapitel 2.1 ebenso nicht in Erwdagung gezogen. Somit ergeben sich drei
mogliche Konzepte fiir den Einsatz in einem Hubschrauber:

« Serielle Hybridisierung
« Parallele Hybridisierung
« Seriell-parallele Hybridisierung

Letzteres Konzept eignet sich besonders, wenn mehrere Rotoren angetrieben werden miissen.
Dies kann der Fall sein, falls eine Elektrifizierung des Heckrotors umgesetzt wird. Im Verlauf
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dieser Arbeit wird dies nicht weiter betrachtet, da zum Zeitpunkt der Verfassung dieser Arbeit
keine Vorentwurfs- und Abschiatzmethoden fiir eine solche Technologie existieren. Somit steht
eine serielle oder parallele Hybridisierung im Fokus, hingegen bleibt die Frage offen, ob ein
batterieelektrischer oder wasserstoffbetriebener Antrieb sinnvoll ist. Zur Untersuchung dieser
Fragestellung wird in Abbildung 2.3 ein exemplarischer Missionsverlauf eines Hubschraubers
und der dazugehorige Leistungsbedarf gezeigt.
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Abbildung 2.3: Exemplarischer Leistungsbedarf wiahrend einer Mission (rot: Batterie unterstiitzt, griin:
Batterie lddt) [20]

Zur Einordnung sind in der Grafik charakteristische Betriebszustdande eines hybriden Antriebss-
trangs hervorgehoben. Zum einen ist ein horizontales Band bei 500 kW Leistung zu sehen. Dies
ist der Betriebsbereich des Triebwerks, welcher sehr eng gehalten wird, um das Triebwerk in ei-
nem Bereich moglichst niedrigem Kraftstoffverbrauchs zu betreiben. Alle Lasten, die iiber oder
unter diesem Bereich liegen, miissen demzufolge von dem elektrischen Antriebsstrang iiber-
nommen werden. In rot markiert sind Betriebsbereiche, in denen Leistung aus dem elektrischen
Antriebsstrang hinzugegeben werden muss. Griin symbolisiert einen Leistungsiiberschuss. Aus
der Grafik gehen drei Erkenntnisse hervor:

1. Es treten sehr hohe Lastspitzen auf, jedoch nur fiir einen kurzen Zeitraum.

2. Die rot markierten Flachen sind klein. Die Flache unter der Leistungskurve stellt die be-
notigte Energie dar. Somit muss der elektrifizierte Teil des Antriebsstrangs hohe Spitzen-
leistungen bereitstellen, wobei das Mitfiihren von grofSen Mengen Energie nicht notig ist.

3. Die Anwesenheit von griinen Flachen weist darauf hin, dass es notwendig ist Energie zu
speichern, um das Triebwerk in seinem idealen Betriebsbereich zu betreiben.

Eine Schlussfolgerung aus der dritten Erkenntnis ist, dass eine Pufferbatterie eine Mindest-
anforderung fiir einen hybriden Antriebsstrang in einem Hubschrauber ist, wenn das Trieb-
werk moglichst kontinuierlich kraftstoffsparend betrieben werden soll. Alle drei Punkte ma-
chen einen Einsatz von Wasserstoff fiir eine Hybridisierung in einem Hubschrauber wenig at-
traktiv, da durch einen Wasserstofftank und eine Brennstoffzelle die Komplexitiat des Antriebss-
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trangs weiter steigt und zusitzliche Wandlungsverluste wiahrend der Leistungsiibertragung in-
tegriert werden. Hinzu kommt eine relativ kleine Leistungsdichte von Brennstoffzellen von
heute 1,5kWkg™! und zukiinftig 3 kW kg™!, weshalb ein hoher Massenaufschlag, zusitzlich zu
der ohnehin noétigen Pufferbatterie, resultiert [21].

Mittels der Literaturrecherche in Kapitel 2.1 und den Ausfiihrungen in diesem Kapitel werden
im weiteren Verlauf eine serielle und parallele Hybridisierung mit batterieelektrischem An-
triebsstrang fiir den Einsatz in einem Rettungshubschrauber untersucht.

2.3 Komponenten fur eine Hybridisierung

Die schematische Funktionsweise von den ausgewahlten Hybridisierungen wird in Abbildung
2.2 dargestellt. In diesem Kapitel wird auf die einzelnen Komponenten eingegangen, die be-
notigt werden, um diese Hybridisierungen umzusetzen. Dabei wird der konventionelle Teil des
Antriebsstrangs als gegeben betrachtet.

2.3.1 Batterien

Wie im letzten Kapitel herausgearbeitet, wird eine Batterie ! genutzt, um Energie zu speichern
und Leistung zur Verfiigung zu stellen. Wird von einer Batterie in einem Vehikel gesprochen,
ist vielmehr ein Batterie-Pack gemeint. Dieser besteht aus einer Verschaltung von einzelnen
Batteriezellen und bietet ein Schutzgehause fiir diese. Die einzelnen Zellen wiederum konnen
von unterschiedlicher Bauart sein. Am bekanntesten sind drei Formate [23]:

 Zylindrische Zellen

» Prismatische Zellen

» Pouch-Zellen
Reid etal. (2025) finden in einer Untersuchung zum Einsatz von Batterien in der Luftfahrt,
dass Pouch-Zellen elektrochemisch in Bezug auf die Energiedichte (Whkg™) iiberlegen sind
[24]. Dahingegen bieten zylindrische Zellen einen geeigneten Kompromiss aus Leistung und
Sicherheit. Relevante Kennwerte einer Batterie sind die Kapazitat in Amperestunden (@2 in A h)
und die Spannung in Volt (U in V). Werden diese Kennwerte miteinander multipliziert, ergibt
sich der Energieinhalt der Batterie in Wattstunden (E in W h). Typischerweise haben Batterie-
zellen eine Nennspannung von drei bis vier Volt [25].

Abbildung 2.4 zeigt einen exemplarischen Verlauf der Zellspannung wiahrend die Zelle entla-
den wird. Zu erkennen ist ein Maximum bei 100-95% Ladezustand (SOC, State-of-Charge). Bis
zu einem SOC von 15% folgt ein Plateau. Bei Ladezustanden unter 15% (DoD > 85%) fallt die
Spannung rapide ab. Ein Betrieb der Batterie in diesem Bereich bedeutet bei konstanter Strom-
stiarke folglich eine geringere Leistungsabgabe. Aus diesem Grund werden Batterie-Packs oft
grofler skaliert und der nutzbare Bereich eingeschrankt, sodass die nutzbare Spannung inner-
halb des Plateaus liegt. Werden Zellen in Reihe geschaltet, addieren sich die Spannungen. Bei

'Durch die Elektromobilitit und der Ahnlichkeit zur englischen Sprache hat sich das Wort Batterie als Synonym
fiir Akkumulator (kurz: Akku) etabliert. Friiher galten Batterien als nicht-wiederaufladebare Speicher. In dieser
Arbeit werden Batterien als wiederaufladbare elektrochemische Speicher betrachtet [22].
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einer Parallelschaltung addieren sich die Kapazitdaten. Durch eine Mischung von Reihen- und
Parallelschaltung kann ein gewiinschter Batterie-Pack konfiguriert werden.
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Abbildung 2.4: Spannungsverlauf einer Batteriezelle wihrend der Entladung (DoD - Depth of Dischar-
ge) [26]

Eine weitere relevante Kenngrofie einer Batterie ist die C-Rate, auch Laderate C genannt. Diese
gibt an, wie schnell eine Batterie be- und entladen werden kann. Dazu wird die abgegebene
oder aufgenommene Stromstiarke durch die Kapazitat der Batterie geteilt (sieche Formel 2.1).
Eine hohe C-Rate bedeutet folglich, dass eine Batterie mit kleiner Kapazitit hohe Stromstarken
abgeben oder aufnehmen kann [25].

A W 1

== (2.1

I
L=g= =~

Q

& v

Es ist anzumerken, dass eine Batterie mit der Zeit altert und ihre Kapazitat sinkt. Oft wird
angegeben, wie viele Ladezyklen (vollstandiges Be- und Entladen) eine Batterie durchfiihren
kann, bis die Kapazitat auf 80% der urspriinglichen Batterie gesunken ist. Dies muss bei der
Verwendung in einem Luftfahrzeug beriicksichtigt werden, da die Auslegungskapazitiat nach
einiger Zeit nicht mehr ausreichen konnte, um die Missionsanforderungen abzubilden.

2.3.2 Elektromotoren

Der Elektromotor ist eine wesentliche Komponente fiir den hybridisierten Antriebsstrang. Die-
ser stellt die benotigte Antriebsleistung, aber auch das Drehmoment zur Verfiigung. Es existie-
ren unterschiedliche Bauweisen von Elektromotoren. Ublich sind Radialflussmaschinen, die
entweder als Asynchronmaschine oder als Synchronmaschine mit permanenter oder Fremder-
regung arbeiten. Dagegen gewinnen Axialflussmaschinen zunehmend an Bedeutung und wer-
den speziell fiir den Einsatz in der Luftfahrt erforscht [27]. Dabei geht es vor allem darum, die
massenspezifische Leistung zu erhohen. Elektromotoren haben haufig hohe Drehzahlen mit
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bis zu 25000 Umdrehungen pro Minute, aber liefern dabei nur sehr wenig Drehmoment [27]. Je
nach Bauweise kann dieses Verhalten umgekehrt werden, sodass niedrige Drehzahlen mit ho-
hen Drehmomenten gekoppelt werden (siehe Tabelle A.1). Im ersten Fall ist der Einsatz eines
Ubersetzungsgetriebes moglich, um mehr Drehmoment aus der Drehzahl heraus zu generie-
ren. Dies muss je nach Anwendungsfall genau diskutiert werden und beeinflusst somit auch
die moglichen Architekturen. Eine Betrachtung anhand des Fallbeispiels erfolgt in Kapitel 3.2.
Zudem konnen Elektromotoren als Generatoren betrieben werden, was eine essenzielle Fahig-
keit ist, um tiberschiissige Leistung abzufangen.

2.3.3 Konverter

Fiir die Umwandlung zwischen Wechselstrom (AC) und Gleichstrom (DC) oder zum Anpassen
von Spannungsniveaus werden Konverter eingesetzt. Zu den Konvertern gehoren beispielswei-
se Inverter (Wechselrichter) und Gleichrichter, sowie Wandler. Ein Inverter wandelt Gleich-
strom in Wechselstrom um. Dies ist wichtig, da eine Batterie Gleichstrom ausgibt, wohingegen
die meisten Elektromotoren mit Wechselstrom arbeiten. Auf dem Markt existieren auch bidi-
rektionale Inverter, die sowohl AC in DC und DC in AC umwandeln konnen, weshalb fortan ein
Inverter ein Gerit beschreibt, das beides kann (siehe Tabelle B.1). Somit kann der Inverter so-
wohl den Antrieb aus der Batterie speisen, als auch Uberschiisse in die Batterie zuriickfiihren.
Ein zweites Bauteil, welches eine Rolle in einem hybridisierten Antriebsstrang spielen kann,
ist ein DC-DC-Wandler. Dieser ist in der Lage, Spannungsniveaus anzupassen. Bei einer gu-
ten Auslegung des Antriebs muss dieser nicht eingesetzt werden. Da im Konzeptentwurf noch
keine detaillierte Auslegung stattfindet, wird ein DC-DC-Wandler im Verlauf der Arbeit bertick-
sichtigt, um alle Flugzustande abzudecken.

2.3.4 Kiihlung

Alle bisher genannten Komponenten erzeugen Verluste in Form von Warme durch ihren Be-
trieb, auch wenn sie eine hohe Effizienz aufweisen. Hinzu kommt, dass Batterien fiir eine lan-
ge Lebensdauer in einem bestimmten Temperaturbereich betrieben werden sollten [25]. Somit
ergibt sich der Bedarf fiir ein Thermalmanagementsystem (TMS).

2.3.5 Getriebe

Je nach Konfiguration stellt sich die Frage, wie der Elektromotor mit den iibrigen Komponenten
des Antriebsstrangs gekoppelt wird. Dabei muss zwischen den Hybridisierungen unterschieden
werden. Bei einem seriellen Hybrid treibt der Elektromotor den Rotor an. Somit muss sicherge-
stellt werden, dass der Elektromotor einen geeigneten Betriebspunkt fiir die gewiinschte Dreh-
zahl und das gewiinschte Drehmoment aufweist. Die Verfiigharkeit eines Elektromotors mit ei-
nem geeigneten Betriebspunkt hangt von den Leistungsanforderungen des Hubschraubers ab.
Die Drehzahlanforderung ist dabei weniger kritisch, da es eine grofSe Bandbreite an Drehzahl-
bereichen unter den Elektromotoren gibt (siehe Tabelle A.1). Kritischer ist die Drehmomen-
tanforderung. Diese kann ab einem bestimmten Wert nur noch erreicht werden, wenn iiber
ein Getriebe eine hohe Drehzahl in hohes Drehmoment umgewandelt wird. Bei einem paral-
lelen Hybrid wird architekturbedingt ein Getriebe eingesetzt. An das Getriebe werden deutlich
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hohere Anforderungen gestellt, da dieses ein Triebwerk und einen Elektromotor mit unter-
schiedlichen Drehzahlen und Drehmomenten gleichzeitig handhaben muss. Eine Anndherung
der Betriebspunkte der beiden Antriebseinheiten wirkt vielversprechend, um die Anforderun-
gen an das Getriebe zu minimieren. Diese Anndherung konnte wiederum ein weiteres Uberset-
zungsgetriebe fiir den Elektromotor notig machen. Das Getriebe muss aufferdem in der Lage
sein, Leistungen zu verteilen, da das Triebwerk dauerhaft in einem Betriebspunkt mit moglichst
niedrigem Kraftstoffverbrauch betrieben werden soll und alle Leistungsanderungen iiber den
elektrischen Antriebsstrang abgegeben oder aufgenommen werden miissen.

Eine genaue Aussage zum Thema Getriebe ist also abhidngig von der Konfiguration, den Anfor-
derungen des Rotors und von den Gegebenheiten des konventionellen Antriebsstrangs, sodass
pauschale Aussagen nicht moglich sind. Eine Betrachtung am Fallbeispiel erfolgt in Kapitel 3.2.

2.4 Aktuelle und kunftige Technologielevel fur Komponenten eines
hybriden Antriebsstrangs

Fiir die Auslegung des elektrischen Antriebsstrangs miissen fundierte Annahmen {iiber den
Technologiestand getroffen werden. Dafiir werden spezifische Dichten verwendet, die eine cha-
rakteristische Kenngrofée, wie die Leistung, im Verhaltnis zu Masse oder Volumen angeben.
Diese werden anhand des aktuellen Markts und wissenschaftlichen Veroffentlichungen abge-
leitet. Dabei ergibt sich bei allen Komponenten eine Diskrepanz zwischen Literatur und Markt,
wobei der Markt iiberlegene Kennwerte bietet, als es die Literatur vorhersagt. Dies kann unter
anderem auf die schnelle Entwicklung im Bereich der Elektromobilitit zuriickgefiihrt werden.

2.4.1 Elektromotoren

Bolam etal. (2020) dokumentieren eine Spitzentechnologie fiir Elektromotoren von 7 kW kg™!
mit einem marktiiblichen Wert bei 5 kW kg™! [28]. Recherchen von Bird (2021) erhéhen die-
sen Wert auf 8 kW kg™! [29]. Seither ist eine kontinuierliche Steigerung sichtbar. Al-Qarni et al.
(2022) zeigen Elektromotoren verschiedener Bauweisen mit 20kW kg™ auf Maschinenebene
und 12 kW kg™! auf Systemebene [30]. Ein Jahr spiter listen Jenkins et al. (2023) mehrere Elek-
tromotoren im Bereich 9-12 kWkg™! auf [31]. In neuesten Forschungen zeigen Gerada etal.
(2025) Leistungsdichten von 15-25 kW kg™! [32]. Hohere Leistungsdichten sind nur mit hinrei-
chender Kiihlung moglich. Saeidabadi et al. (2022) stellen beispielsweise einen Elektromotor
mit kryogener Kiihlung bei 30,5 kW kg™! vor [33].

Neben den aufgezeigten Forschungsergebnissen werden in Tabelle 2.1 vier Studien aufgefiihrt,
die diese Technologiestiande in die Zukunft projizieren. Link et al. (2024) fiihren statistische
Abschatzungen basierend auf heutigen Motoren und Forschungszielen durch [34]. In dem Zu-
sammenhang wird eine konservative und eine progressive Entwicklung abgeschétzt. Die Tabel-
le zeigt den progressiven Ansatz, da sich dieser besser mit Industriedaten (siehe Anhang A Ta-
belle A.1) deckt. Fiir die statistischen Abschidtzungen von Pastra et al. (2022) wird die aggressive
Projektion herangezogen, um eine Vergleichbarkeit mit den Industriedaten zu gewahrleisten
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[35]. Auch das Aerospace Technology Institute (ATI) in England gibt Werte an, jedoch ohne sich
auf Statistiken zu berufen [36]. Die Zahlen sind dabei wesentlich optimistischer in Bezug auf die
Entwicklung bis 2030 mit 23 kW kg™!. Die vierte Studie kommt von der Strathclyde Universitit
in Glasgow und bietet ebenfalls eine statistische Untersuchung fiir elektrische Komponenten
fiir den Einsatz in eVTOLs [37]. Diese Studie findet, unabhangig voneinander, identische Zah-
len, wie sie von Link et al. prognostiziert werden.

Tabelle 2.1: Kennwerte fiir Leistungsdichten von Elektromotoren in kW kg™!

Studie 2025 2030 2035
Link [34] progressiv 11 15 19
Pastra [35] aggressiv 10 16 24
ATI [36] 13 23 -
Strathclyde [37] 11 15 19

Aufseiten der Industrie zeigt sich in der in Anhang A aufgefiihrten Tabelle A.1, dass die in Ta-
belle 2.1 aufgelisteten Werte konservativ sind. Mehrere Motoren weisen eine Leistungsdichte
von 11-13 kWkg™! auf, was mit den Vorhersagen gut iibereinstimmt. Es liegen hingegen auch
weiterentwickelte Motoren, wie den Evolito D250 1x3 vor, der bereits 16 kW kg™! im kontinuier-
lichen Betrieb bietet. Des Weiteren kommen erste Elektromotoren, wie der Helix SPM177-165
mit iiber 20 kW kg™! auf den Markt. Diese Zahlen sind bisher nicht von unabhingiger Stelle ge-
priift. Keine der genannten Quellen bietet Werte fiir eine volumetrische Leistungsdichte. Daher
wird sich in Bezug auf diese GrofSe, wie auch fiir die zukiinftige Entwicklung aller Kennwerte,
verstarkt an der Industrie orientiert. Auf Basis aller genannten Forschungsergebnisse, Projek-
tionen und Marktdaten wird der Elektromotor H3X HPDM-500 als heutiger Technologiestand
mit Kennwerten von 12kWkg™! und 42kW 1! angenommen. Der Helix SPM177-165 dient als
Projektion fiir 2035 mit 24 kW kg™! und 100 kW 17!, Zwischen diesen Motoren wird ein Techno-
logiestand von 16 kW kg™! und 60kW I™! fiir 2030 angesetzt. Der Wirkungsgrad wird nach Link
et al. (2024) auf 96% fiir 2025 und 2030 festgelegt und steigt 2035 auf 97% [34].

2.4.2 Konverter

Wie auch fiir den Elektromotor dienen fiir die Konverter spezifische Dichten in kWkg™! und
kW 1! als Kenngrofien. Goli etal. (2021) beschreiben in einer Ubersicht iiber den Stand der
Technik von Invertern aktuelle Werte von 40 kW kg™! und 30 kW 17!, wobei einzelne Hersteller
wie Tesla bei beiden Kennwerten bereits Werte bis 50 erreichen [38]. In der Studie wird auch
verdeutlicht, dass seit 2018 ein Anstieg gegeniiber dem vorherigen Level von 5-15 kWkg™! zu
sehen ist. Kugener etal. (2023) stellen einen Inverter mit 42kWkg™! und 59kW 1! und Zhen
etal. (2024) mit 62kWkg™! und 52kW 1! (ohne Gehiuse) vor [39], [40].

Die in Kapitel 2.4.1 beschriebenen Studien fiir Projektionen von Kennwerten fiir die Zukunft ge-
ben ebenfalls Werte fiir Leistungselektronik an. Diese sind in Tabelle 2.2 dargestellt. Im Gegen-
satz zu den aufgezeigten Forschungsergebnissen ergibt sich in diesen Studien ein ganz anderes
Bild fiir die gravimetrische Leistungsdichte. Die Studien gehen von einem heutigen Technolo-

13



Kapitel 2 Grundlagen zum Einsatz von hybriden Antrieben in Hubschraubern

giestand fiir die Inverter von 21-27 kWkg™! aus, mit einer Verbesserung auf iiber 30 kW kg™!
bis 2035. Hall et al. (2022) prognostizieren selbst im aggressiven Szenario noch geringere Wer-
te [41]. Es ist anzumerken, dass in den Studien alte Datenpunkte enthalten sind. Die Daten
von Hall et al. (2022) beginnen in den 1970er Jahren und bei der Starthclyde-Studie ab 2010.
Damals sind Si-IGBT-Transistoren der Stand der Technik. Mittlerweile werden vermehrt SiC-
Transistoren eingesetzt, mit welchen deutlich hohere Leistungsdichten erzielt werden konnen.
Solche Datenpunkte sind in den Statistiken unzureichend abgebildet, sodass kein aussagekraf-
tiger Trend fiir die SiC-Technologie abgeleitet werden kann. Die Studien zeigen zudem, dass
die Kennwerte fiir DC-DC-Wandler leicht unter den Werten von Invertern liegen. Das ATI geht
davon aus, dass sich die Werte bis 2030 angleichen [36]. Auch Link et al. (2024) und Hall et al.
(2022) betrachten sowohl Inverter als auch Wandler gemeinsam mit einem gleichen Technolo-
giestand.

Tabelle 2.2: Kennwerte fiir Leistungsdichten von Konvertern in kW kg™!

Studie Art 2025 2030 2035
Link [34] progressiv.  AC-DC 21 27 31
Hall [41] aggressiv  AC-DC 11 17 26
ATI [36] AC-DC 22 40 -
Strathclyde [37] AC-DC 27 30 34
Link [34] progressiv. DC-DC 21 27 31
Hall [41] aggressiv  DC-DC 11 17} 26
ATI [36] DC-DC 15 40 -
Strathclyde [37] DC-DC 19 22 24

In Hinblick auf den Konvertermarkt (siehe Anhang B Tabelle B.1) ergeben sich deutlich hohere
Werte, als in den Projektionen angegeben. In der Tabelle ist zu erkennen, dass viele Inver-
ter bereits 50 kW kg™! Peak und 30 kWkg™! kontinuierliche Leistung liefern kénnen. Deutlich
herausstechend ist der IPG5-x von McLaren Applied, welcher 114kW kg™ erreichen soll. Der
200kW DC-DC-Wandler von Fraunhofer leistet Werte von 62 kW kg™! und 143kW1°1.

Basierend auf allen genannten Daten wird als Vertreter des heutigen Technologiestands der
ZeroAvia 400 kW Bidirektional Inverter mit 20 kW kg™! und 18 kW 1~! kontinuierlicher Leistung
angenommen. Fiir das Jahr 2030 dient der Helix MCU1200-640 mit 30kWkg™! und 27kwW 1!
kontinuierlicher Leistung als Referenz. Der McLaren Applied IPG5-x mit 71 kW kg™! und 66 kW17
kontinuierlicher Leistung wird als Ausblick fiir 2035 angesetzt. Nach Link et al. (2024) wird ein
konstanter Wirkungsgrad von 98% bis 2035 und identische Kennwerte fiir DC-DC-Wandler ver-
anschlagt [34].

2.4.3 Thermalmanagementsysteme

Bei dem Betrieb eines elektrischen Antriebsstrangs entstehen trotz der hohen Wirkungsgrade
der einzelnen Komponenten merkbare Verluste in Form von Warme. Damit ein sicherer Be-
trieb moglich ist, wird ein Thermalmanagement benotigt. Aus diesem Grund werden Batterien

14



2.4 Aktuelle und kiinftige Technologielevel fiir Komponenten eines hybriden Antriebsstrangs

in Elektroautos gekiihlt und mit einem Batteriemanagementsystem gesteuert. Mittels des Wir-
kungsgrades und der Antriebsleistung kann eine Abschitzung iiber die entstehende Heizleis-
tung ermittelt werden. Zur Auslegung der Komponenten kann iiber die spezifische Warmeab-
fuhr in kWkg™! eine Komponentenmasse bestimmt werden [42].

Chapman etal. (2020) entwickeln Thermalmanagementsysteme fiir verschiedene elektrisch-
betriebene Luftfahrzeuge [43]. Aus den Daten ergeben sich 1-5 kW kg™ fiir diese Systeme. Da-
bei liegen die Werte fiir Batterien bei ~1,8 kWkg™! und fiir Motoren und Konverter zwischen 2
und 3 kWkg!. Link et al. (2024) geben fiir einen elektrischen Antriebsstrang in einer progres-
siven Abschitzung 1,5 kWkg™! als heutigen Technologiestand und Werte von 1,9 kWkg™! fiir
2030 und 2,1 kWkg™! fiir 2035 an [34]. Es zeigt sich nur eine marginale Verbesserung. Ferner
gibt es in der Literatur keine Werte fiir eine volumetrische Leistungsdichte. Somit konnen die-
se Kennwerte nur abgeschitzt werden. Wie bei den Konvertern wird davon ausgegangen, dass
die Werte von kWkg™! und kW1™! in derselben GrofRenordnung liegen. Basierend auf diesen
Daten wird fiir ein Batterie-TMS ein Wert von 1,5 kWkg™! bis 2035 festgelegt. Fiir alle weite-
ren Komponenten, wie Elektromotoren und Konverter, werden Werte von 2kW kg™! fiir 2025,
2,4 kW kg! fiir 2030 und 2,8 kW kg™! fiir 2035 angenommen. Die volumetrische Leistungsdichte
wird auf 2kW1™! in 2025 und 3kW 17! in 2035 geschiitzt.

2.4.4 Batterien

Batterien entwickeln sich zu einer Schliisseltechnologie des 21. Jahrhunderts, mafdgeblich ge-
trieben durch die wachsende Industrie der Elektromobilitat und neuerdings die stationare Strom-
speicherung fiir Energienetze. In den letzten Jahren hat eine schnelle Weiterentwicklung der
Batterietechnologie stattgefunden. Mafdgebende Kriterien dabei sind die gravimetrische Ener-
giedichte in Whkg™! (GED), die volumetrische Energiedichte in Wh1™! (VED), sowie die Anzahl
an Ladezyklen und die C-Rate. Fiir Luftfahrtanwendungen besonders relevant ist die gravime-
trische Energiedichte, da diese die gespeicherte Energie mit der Masse der Batterie in Relation
setzt.

Betrachtung des Stands der Technik und der zukiinftigen Entwicklung von Batterien auf Zellebene
Batterien konnen unterschiedliche Formen und Chemien aufweisen. Heute iiblich sind drei
Zellformate: Pouch-Zellen, prismatische Zellen und Rundzellen [23]. Gdngige Zellchemien sind
LFP (Lithium-Eisen-Phosphate), NMC (Nickel-Mangan-Cobalt-Oxide) und NCA (Nickel-Cobalt-
Aluminum-Oxide) [44]. Dabei spielt NMC eine fiihrende Rolle bei den Energiedichten. Aktuelle
Zellen, wie sie unter anderem in Elektroautos eingesetzt werden, liegen bei 265-280 W hkg™!
[45]. Die aktuell hochste Energiedichte in einer kommerziell eingesetzten Batterie liegt bei 360
Whkg! und 800 Wh1™! und wird in kleinen Volumen im Elektroauto Nio ET7 verwendet [46].
Im Anhang C Tabelle C.1 sind eine Auswahl der heute verfiigbaren, energiedichtesten Batte-
riezellen aufgefiihrt. Daraus ableitend wird angenommen, dass als heutiger, marktreifer Tech-
nologiestand eine Energiedichte von 300 Whkg™ und 700 Wh1™! auf Zellebene mit 3C konti-
nuierlicher Be- und Entladung erreicht werden kann.
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Eine weitere deutliche Verbesserung der Energiedichten ist bei klassischen Lithium-Ionen-
Batterien nicht zu erwarten [23]. Aus diesem Grund werden neue Zellarchitekturen und Che-
mien erforscht, um grofSere Energiedichten zu erzielen. Dabei werden die moglichen Entwick-
lungsstufen in Generationen eingeteilt, wie durch Kiihnelt et al. (2023) beschrieben [47]. Eine
Ubersicht iiber diese Generationen ist in Tabelle 2.3 aufgefiihrt. Generation 2b ist aktuell Indus-
triestandard. Erste Zellen, wie die des Nio ET7, konnen eine hohere Energiedichte erreichen.
Diese gehoren zu Generation 3a.

Von diesem Ausgangspunkt ergeben sich mehrere Forschungsrichtungen. Weiterentwickelte
Lithium-Ionen-Batterien fallen in Generation 4 in der zwei Ansitze zur Erhohung der Energie-
dichte in der niheren Zukunft verfolgt werden. Zum einen der Einsatz von Silizium in der An-
ode, zum anderen eine Lithium-Metall-Anode (anodenfreie Zellkonstruktion) [48]. Diese Tech-
nologien werden voraussichtlich bis 2030 etabliert sein [49]. Tabelle C.1 im Anhang C fiihrt ers-
te Zellen aus Generation 4a (Amprius) und 4b (Sion Power) auf. Aktuell konnen diese Zellen nur
in kleiner Stiickzahl gefertigt werden und konnen noch optimiert werden. Neueste Forschung
macht deutlich, dass diese Batterien zu weitaus grofReren Energiedichten als 500 Whkg™! fi-
hig sein konnen. Louli et al. (2022) aus der Forschungsgruppe des renommierten Batteriefor-
schers Jeff Dahn beschreiben eine Lithium-Metall-Batterie mit anodenfreier Konstruktion und
NMC811 mit 575 Whkg ! und 1414 Wh1™! [50]. Li et al. (2023) schildern eine Lithium-Metall-
Batterie mit 700 Whkg™! und 1650 Wh1™!, die bis zu 80 Zyklen absolvieren kann [51]. Diese
Zellen sind noch weit von der Marktreife entfernt, gleichwohl ist festzustellen, dass diese Ener-
giedichten in Aussicht kommen.

Tabelle 2.3: Batterie-Generationen nach Kiihnelt et. al. [47]

Gen. Kathode Anode Elektrolyt GEDin Whkg™ Einordnung
1 LFP, NCA Graphit Fliissig 160 Beispiel
Hausspeicher

2a NMC111 Graphit Fliissig 230-250 -

2b NMC523/622 Graphit Fliissig 230-250 State-of-the-art

3a NMC622/811 Graphit mit Fliissig 350-400 Heute fiihrende

Silizium-Anteil Batterien

3b Nickelreiches Graphit/ Silizium  Flissig 350-400 Kurzfristiges
NMC, LNMO Forschungsziel

4a Nickelreiches Silizium mit Fest 400-500+ Mittelfristiges
NMC Graphit-Anteil Forschungsziel

4b Nickelreiches Lithium-Metall Fest 400-500+ Mittelfristiges
NMC mit Forschungsziel
Lithium-
Anreichung

5 Lithium-Luft, Divers Fest 500+ Langfristiges
Lithium-Schwefel Forschungsziel

Langfristig sollen Batterien der 5. Generation entwickelt werden, welche ab 2035 einsetzbar
sein konnten [48]. Diese bieten theoretisch sehr hohe Energiedichten, sind indes schwer umzu-
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setzen und daher kaum entwickelt. Eine Zelle der 5. Generation mit Lithium-Schwefel-Chemie
demonstrieren Cheng et al. (2023) mit 695 Whkg™! [52]. Diese Zelle erreicht bisher nur drei La-
dezyklen.

Neben Kiihnelt et al. (2023), die sich hauptsichlich auf Forschungsziele berufen, untersuchen
weitere Studien, wie Tiede et al. (2022) und das Fraunhofer Institut fiir System- und Innovati-
onsforschung ISI, wie sich die Batterietechnologie entwickelt und welche Werte bis 2030 und
2035 zu projizieren sind [47], [53], [23], [49]. Dazu verwenden Tiede et al. (2022) eine statis-
tische Abschitzung, um gravimetrische Energiedichten fiir eine konservative, nominale und
progressive Entwicklung bis 2050 vorherzusagen [53]. Das Fraunhofer ISI nutzt Marktanaly-
sen und Forschungsdaten, um eine Aussage iiber Forschungstrends und Entwicklungen fiir die
ndchsten 10 Jahre zu treffen [23]. In Tabelle 2.4 sind die anzunehmenden Energiedichten der
Studien aufgefiihrt. Die Projektion des Fraunhofer ISI wird im weiteren Verlauf der Arbeit ver-
wendet, um zukiinftige Energiedichten zu approximieren, da sich diese Vorhersage stark an der
aktuellen Forschung orientiert und sich mittig zwischen den anderen Projektionen platziert.
Stellvertretend fiir einen Technologiestand fiir 2030 wird die Batterie SiMaxx HP von Ampri-
us herangezogen, welche 400 Whkg™! und 820 Wh1™! von konstanter Be- und Entladung von
10C bietet [54]. Fiir die schonende Nutzung der Batterie werden nur 5C angenommen. Fiir 2035
werden Werte von 550 Whkg™!, 1000 Wh1"! und 10C abgeschitzt. Nach Tiede et al. (2022) wird
ein Wirkungsgrad von 95% festgesetzt [53].

Tabelle 2.4: Vorhersage Entwicklung Batterie-GED auf Zellebene in W hkg™!

Studie 2030 2035
Kiihnelt et al. [47] 500 600
Tiede et al. [53] konservativ 359 408
Tiede et al. [53] nominal 489 564
Fraunhofer [23] [49] 400 (Li-Ion) 550 (Li-S)

Wird mehr Wert auf eine hohe C-Rate anstatt einer hohen Energiedichte gelegt, wie es fiir ho-
he Leistungsanforderungen der Fall ist, kann auf bewihrte Batterien aus dem Modellbau mit
Lithium-Polymer-Chemie zuriickgegriffen werden. In Anhang C sind marktiibliche Batterien
mit hoher C-Rate in Tabelle C.2 aufgefiihrt. Darauf basierend wird ein heutiger Technologie-
stand von 150 Whkg™! und 280 Wh 1! bei einer kontinuierlichen Entladung mit 120C ange-
nommen. Eine deutliche Verbesserung dieser Kennwerte ist nicht zu erwarten, da diese Zellen
auf C-Raten und nicht auf Energiedichten ausgelegt sind. Die GensAce Redline 2.0 Batterie
zeigt hingegen, dass es moglich ist, leicht hohere Energiedichten zu erzielen. Auf Basis die-
ser Batterie wird ein Technologiestand fiir die Batterien mit hohen Leistungsanforderungen in
2030 auf 190 Whkg! und 360 Wh1™! bei 140C kontinuierlicher Entladung im Verlauf der Ar-
beit verwendet.
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Cell2Pack: Von der Batteriezelle zum Batterie-Pack

Im vorherigen Abschnitt wurden ausfiihrlich Werte fiir Batteriezellen hergeleitet. Fiir eine An-
wendung in einem Vehikel werden die Zellen in einem Batterie-Pack verbaut. Dabei entste-
hen durch die Verpackung, Kiihlung und Anordnung der Zellen im Pack Verluste bei den Ener-
giedichten. Kiihnelt etal. (2023) gehen davon aus, dass der Pack nur noch 75-90% der Zell-
energiedichten besitzt [47]. Vries et al. (2024) nehmen einen Wert von 80% an [10]. Tiede et al.
(2022) verwenden 70% im konservativen Szenario, 80% im nominalen Szenario und 90% im
optimistischen Szenario [53]. Eine detaillierte Analyse auf Basis von gesetzlichen Anforde-
rungen, wie der TSO-C179b und RTCA DO 311A zur Nutzung von Lithium-Ionen-Batterien in
Luftfahrzeugen, fiihren Chin et al. (2021) durch [55]. Es werden sieben Hauptfaktoren identifi-
ziert, die beachtet werden miissen: Crash-Sicherheit, Verhinderung von thermalem Durchge-
hen, Explosionseindammung, Hochtemperatur-Test, Schnellentladungsfahigkeit, Temperatur-
Schock-Test und Absicherung gegen schnelle Dekompression. Diese Faktoren stellen strenge
Anforderungen an die Struktur des Packs, sowie an das Thermalmanagementsystem der Bat-
terie. Auf diesen Anforderungen aufbauend wird ein skalierbarer Batterie-Pack entwickelt. Die
Studie verdeutlicht, dass das Verhiltnis von Zell-Energiedichte zu Pack-Energiedichte fiir hohe
Energiedichten nicht mehr linear skaliert, da mit zunehmender Energiedichte der Einfluss des
Thermalmanagements steigt. Fiir Packs mit Fliissigkiihlung ergeben sich in dieser Studie bei
300 W hkg™! Zellenergiedichte ein Cell2Pack-Verhiltnis von ~ 82% und fiir 400 W hkg™! nur
noch ~ 74%.

Basierend auf den genannten Studien wird fiir den weiteren Verlauf dieser Arbeit fiir den heuti-
gen Technologiestand ein Cell2Pack-Verhaltnis von 80% und fiir den zukiinftigen Technologie-
stand von 70% bis 60% angesetzt. In Tabelle 2.5 sind die angenommenen Energiedichten auf
Packebene dargestellt, welche anhand des Cell2Pack-Verhiltnisses und den gefundenen Zell-
energiedichten berechnet werden. Diese korrespondieren gut mit den Werten von Link et al.
(2024), die ~250 Whkg™! fiir 2025 und ~300 W h kg! fiir 2030 auf Pack-Ebene projizieren [34].

Tabelle 2.5: Kennwerte fiir Batterie-Packs
Cell2Packin GEDin VEDin

Batterie % Whkg=! Whl-!
Hohe GED 2025 80 240 560
Hohe GED 2030 70 280 574
Hohe GED 2035 60 330 600
Hohe C-Rate 2025 80 120 224
Hohe C-Rate 2030-35 80 152 288

2.4.5 Ubersicht iiber alle Simulationsparameter

Die in den vorangegangenen Kapiteln gefundenen Kennwerte fiir alle Komponenten sind in
Tabelle 2.6 fiir die Technologielevel bis 2035 iibersichtlich zusammengefasst und werden im
Verlauf der Arbeit fiir die Analyse eingesetzt.
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Tabelle 2.6: Simulationsparameter fiir Technologielevel 2025, 2030 und 2035

Komponente Kennwert 2025 2030 2035
Elektromotor kWkg™! 12 16 24
Elektromotor kwi! 42 60 100
Elektromotor % 96 96 97
Inverter AC-DC kWkg™! 20 30 71
Inverter AC-DC kw1t 18 27 66
Inverter AC-DC T, 98 98 98
Konverter DC-DC kWkg™! 20 30 71
Konverter DC-DC kwi! 18 27 66
Konverter DC-DC N 98 98 98
Thermalmanagement Batterie kW kg™! 1,8 1,8 1,8
Thermalmanagement Batterie kWI™! 2 2 3
Thermalmanagement Andere kW kg™! 2 2,4 2,8
Thermalmanagement Andere kW 1™! 2 2 3
Batterie (Pack) Whkg™! 240 280 330
Batterie (Pack) Whi™ 560 574 600
Batterie (Pack) Ny, 95 95 95
Batterie (Pack) C-Rate 3 5 10
Hohe C-Rate Batterie (Pack) Whkg™ 120 152 152
Hohe C-Rate Batterie (Pack) Whi! 224 288 288
Hohe C-Rate Batterie (Pack) % 95 95 95
Hohe C-Rate Batterie (Pack) C-Rate 120 140 140
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3 Entwicklung einer Entwurfsmethode fur eine hybridisierte
Antriebsarchitektur eines Rettungshubschraubers

Im Folgenden wird beschrieben, wie die Entwurfsmethode aufgebaut ist, auf welchen Annah-
men sie basiert und wie sie umgesetzt wird.

3.1 Rahmenbedingungen fur die Entwurfsmethode

Zunichst werden die Rahmenbedingungen zur Entwicklung der Entwurfsmethode betrachtet.
Diese umfassen einerseits den Ausgangsentwurf des PRH, welcher in Kapitel 3.1.1 beleuch-
tet wird und andererseits die zu fliegende Design-Mission, die in Kapitel 3.1.2 vorgestellt wird.
Weitere Rahmenbedingungen bilden rechtliche Anforderungen, wie Zulassungs- und Betriebs-
vorschriften. Diese werden in Kapitel 3.1.3 erortert.

3.1.1 Initialer PRH-Entwurf

Zur Einordnung des in der Arbeit verwendeten PRH-Entwurfs werden wesentliche Kenndaten
in Tabelle 3.1 aufgefiihrt. Als Orientierung ist die H145 D3, ein aktuell hdufig eingesetzter Ret-

tungshubschrauber von Airbus Helicopters, aufgelistet [56], [57].

Tabelle 3.1: Kennwerte des PRH und der H145 D3 [56], [57]

Grofie Beschreibung Einheit PRH H145D3
MMTO Maximale Abflugmasse kg 3847 3800
MBEM Basisleermasse kg 2063 1895
mg Treibstoffmasse kg 916 723
mp Nutzlastmasse kg 770-950 1182
VeE Geschwindigkeit fiir beste Ausdauer ms™! 40 -
Ver Geschwindigkeit fiir beste Reichweite ms™! 7al -

R Reiseflug-Geschwindigkeit ms™! 83 68
- Missionsreichweite ohne Reserve km 750 max. 650
- Missionsausdauer ohne Reserve h 3,1 max. 3,6
MCP AEO Maximale Dauerleistung aller Triebwerke kw 1049 1235
TOP AEO Maximale Startleistung aller Triebwerke kW 1130 1333
MIP AEO Maximale Leistung aller Triebwerke kw 1457 1599
OEIP Maximale Notleistung eines Triebwerks (30s) kW 729 799
NBL Anzahl Rotorblatter - 5 5
L Lange Rumpf m 12,1 11,7
Ryr Radius Hauptrotor m 5,86 54
G/F Kreisflichenbelastung Nm™ 350 407
A Fortschrittsgrad - 0,4 -
o Rotorkreisflichendichte - 0,093 -
Qurr Rotationsgeschwindigkeit Hauptrotor min~! 342 -

20



3.1 Rahmenbedingungen fiir die Entwurfsmethode

Der PRH hat eine maximale Abflugmasse von 3847 kg und fillt damit unter die Zulassungs-
vorschrift CS-29 [58]. Bei einer @dhnlichen maximalen Abflugmasse wie die H145 D3 bietet der
PRH mit 83 ms! eine deutlich hohere Reisefluggeschwindigkeit und mit 750 km eine gréfiere
Reichweite. All diese Verbesserungen konnen mit kleineren Triebwerken als im Fall der H145
D3 umgesetzt werden, obwohl die AufSenmafie des PRH der H145 D3 sehr dhneln. Dies wird
unter anderem durch eine optimierte Aerodynamik des Rumpfes erzielt, indem der Ubergang
von Rumpf zu Heck flieffend gestaltet und ein Radfahrwerk gegeniiber einem Kufenlandegestell
bevorzugt wird.

3.1.2 Design-Mission

Zur Auslegung des PRH wird eine Referenzmission festgelegt. Diese umfasst fiinf konsekutive
Einsdtze und eine Reserve fiir einen Ausweichflug. Ein Einsatz besteht dabei aus sich wieder-
holenden Segmenten mit einem Hinflug zum Einsatzort und dem Riickflug zum Krankenhaus.
In Tabelle 3.2 ist die Mission mit ihren einzelnen Segmenten aufgeschliisselt. Die Segmente 1
bis 5 stellen den Hinflug mit lediglich der HEMS-Besatzung dar, wiahrend die Segmente 6 bis 10
den Riickflug mit zwei zusatzlichen Personen mit medizinischem Versorgungsbedarf an Bord
beschreiben.

Tabelle 3.2: Segmente der Design-Mission fiir den PRH
Segment Flugphase  Beschreibung

1 HOGE 60 Sekunden

2 Steigflug Auf 500 Meter bei Vi

3 Reiseflug 66 Kilometer Hinflug bei 83 ms™!
4 Sinkflug Auf Meereshohe bei 50m s™!

5 HOGE 60 Sekunden

6 HOGE 60 Sekunden

7 Steigflug Auf 500 Meter bei Vi

8 Reiseflug 66 Kilometer Riickflug bei 83 ms™!
9 Sinkflug Auf Meereshohe bei 50ms™!

10 HOGE 60 Sekunden

11 Reserve 30 Minuten auf Meereshohe bei Vg

Fiir einen Start beginnt der Hubschrauber jeweils mit einem HOGE-Segment (Hover Out of
Ground Effect, Schweben ohne Bodeneffekt), gefolgt von einem Steigflug bis auf eine Reise-
flughohe von 500 m. Das Reiseflugsegment erstreckt sich tiber 66 Kilometer bei einer fiir Hub-
schrauber schnellen Geschwindigkeit von 83 ms™!. AnschliefRend folgt ein Sinkflug mit redu-
zierter Geschwindigkeit. Abgeschlossen wird der Hinflug mit einem weiteren HOGE-Segment.
Der Riickflug ist dazu identisch aufgebaut. Somit ergibt sich eine Reisezeit von Segment 1 bis 5
beziehungsweise 6 bis 10 von jeweils 18,6 min bei 75 km Missionsradius. Aufgrund der grofSen
Fluggeschwindigkeit ergeben sich hohe Leistungsanforderungen. In Abbildung 3.1 sind die
Leistungskurven des PRH bei maximaler Startmasse auf Hohe des Meeresspiegels (MSL) und
auf der Reiseflughthe dargestellt. Fiir eine Fluggeschwindigkeit von 83 ms™! wird eine Leis-
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tung von 700 bis 710 kW bendétigt, welche grofier ist als die Schwebeleistung. Diese liegt bei
rund 665 kW. Somit ist der Reiseflug der dimensionierende Fall fiir die Auslegung des hybriden
Antriebsstrangs. Da der Hubschrauber mit fortschreitender Flugzeit aufgrund des Kraftstoff-
verbrauchs leichter wird, nimmt der Leistungsbedarf nach dem ersten Einsatz kontinuierlich
ab.
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Abbildung 3.1: Leistungskurven des PRH auf Meereshthe und Reiseflughthe

In Abbildung 3.2 ist der Leistungsbedarf des PRH iiber die komplette Design-Mission darge-
stellt, welcher sich anhand der Flugleistungsberechnungen des PRH-Entwurfs ergibt.
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Abbildung 3.2: Leistungsbedarf wahrend der Design-Mission
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Der maximale Leistungsbedarf tritt dabei zu Beginn des Reiseflugs, bei dem Riickflug des ers-
ten Einsatzes (mit Stern markiert) auf. Zu diesem Zeitpunkt erreicht der Hubschrauber seine
maximale Masse wahrend der Mission, da nun die Patient:innen eingeladen sind. Die Schwe-
beleistung sinkt wahrend der konsekutiven Einsatze sehr schnell. Sie ist in Abbildung 3.2 an
den kleinen Spitzen zwischen den grofen Segmenten mit hohem Leistungsbedarf zu erkennen.
Dieser geringer werdende Leistungsbedarf erfolgt aufgrund des Kraftstoffverbrauchs, wodurch
der Hubschrauber leichter wird und somit weniger induzierte Leistung zur Erzeugung von Auf-
trieb durch Abwind benotigt wird. Dahingegen ist fiir die Reiseflugsegmente (zu erkennen als
breite Segmente mit hohem Leistungsbedarf) eine geringere Abnahme der Leistung im Ver-
lauf der Mission zu beobachten, da im Reiseflug die parasitare Leistung zum Uberwinden des
Widerstands des Hubschraubers tiberwiegt.

3.1.3 Rechtlicher Rahmen

Die Durchfiihrung von Rettungsfliigen (HEMS) ist durch die Verordnung (EU) Nr. 965/2012 Teil-
abschnitt ] Medizinische Hubschraubernoteinsdtze geregelt [59]. Zu dieser Verordnung existiert
eine zusatzliche Durchfiihrungsverordnung (EU) 2023/1020 hinsichtlich der Anforderungen an den
Flugbetrieb von Hubschraubern im medizinischen Noteinsatz, welche die Regeln im Jahr 2023 ak-
tualisierte [60]. Darin ist unter Artikel SPA.HEMS.125 aufgefiihrt, welche Flugleistungsanfor-
derungen an einen Hubschrauber im HEMS-Betrieb gestellt werden. Diese werden anhand von
drei Flugleistungsklassen beurteilt. Fiir einen Betrieb an einem Krankenhaus in dicht besie-
deltem Gebiet und schwierigen Umgebungsbedingungen wird nach SPA.HEMS.125c eine Flu-
gleistungsklasse 1 vorgeschrieben. Eine Flugleistungsklasse 2 kann nur fiir Einsatze mit ei-
nem HEMS-Standort mit schwierigen Umgebungsbedingungen (nicht dicht besiedelt) genutzt
werden. Dabei wird davon ausgegangen, dass HEMS-Einsatze grundsitzlich unter ,schwieri-
gen Bedingungen® stattfinden [59]. In Ausnahmefillen, wie beispielsweise Rettungseinsatzen
in grofSen Hohen, kann die Flugleistungsklasse 3 angewendet werden. Somit stellt die Flug-
leistungsklasse 1 die hochsten Anforderungen. Die Flugleistungsklassen 1 und 2 fordern dabei
nach Artikel CAT.POL.H.200 und CAT.POL.H.300 der Verordnung (EU) Nr. 965/2012, dass der
Hubschrauber nach Zulassungsvorschrift in ,Kategorie A oder einer gleichwertigen Kategorie®
fallt [59]. Nur in Flugleistungsklasse 3 ist auch ein Betrieb nach Kategorie B erlaubt. Neben der
Zulassungsvorschrift werden in der Verordnung (EU) Nr. 965/2012 weitere Anforderungen an
die Flugleistungen unter CAT.POL.H gelistet. Dabei wird vor allem betrachtet, was der Hub-
schrauber fiir den Fall eines Triebwerksausfalls wiahrend Start, Reiseflug und Landung leisten
muss.

Zum Erreichen der Flugleistungsklasse 1 nach Verordnung (EU) Nr. 965/2012 wird fiir den Start-
vorgang in Artikel CAT.POL.H.205b gefordert, dass bei einem Triebwerksausfall vor dem Star-
tentscheidungspunkt (TDP, Take-off Decision Point) der Start mit einer sicheren Landung in
der FATO (Final Approach and Take-Off Area) abgebrochen werden kann. CAT.POL.H.210a Un-
terpunkt 1 gibt fiir einen Triebwerksausfall am TDP vor, dass der Start fortgesetzt werden kon-
nen muss und dabei definierte Hindernisse iiberflogen werden konnen miissen. Falls ein Trieb-
werk im Reiseflug ausfillt, ist in CAT.POL.H.215a Unterpunkt 3 gefordert, dass
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"[Der] Flug von Reiseflughdhe auf eine Hohe von 300 m (1000 ft) iiber einem Landeplatz fortzu-
setzen [ist], auf dem eine Landung gemdfS CAT.POL.H.220 maglich ist, ohne dass zu irgendeinem
Zeitpunkt unterhalb der entsprechenden Mindestflughdohe geflogen wird. Hindernisse innerhalb
von 900 m beiderseits der Strecke miissen beriicksichtigt werden."[59]

Wie auch fiir den Start gibt es bei der Landung den sogenannten Landeentscheidungspunkt.
Nach Artikel CAT.POL.H.220b muss eine sichere Landung im Bereich der Start- oder Endan-
flugsflache moglich sein oder ein Durchstartmanover durchgefiihrt werden konnen, sollte ein
Triebwerk vor oder am Landeentscheidungspunkt ausfallen. Fiir einen Ausfall eines Triebwerks
nach dem Entscheidungspunkt ist eine sichere Landung in der FATO mit dem Uberflug von in
der Anflugbahn befindlichen Hindernissen nach CAT.POL.H.220c durchzufiihren. Dahingegen
bietet Flugleistungsklasse 2 durch CAT.POL.H.305a die Option eines ,, Flugbetrieb ohne die Mog-
lichkeit einer sicheren Notlandung wihrend der Start- und Landephase”, welcher eine spezielle
Genehmigung benotigt [59].

Neben den Durchfiihrungsverordnungen sind die Anforderungen der EASA CS-29 zu erfiillen
[58]. Im Fall des PRH wird die Zulassungsvorschrift CS-29 zur Musterzulassung des Luftfahr-
zeugs fiir einen zertifizierten Betrieb angewendet, da das maximale Abfluggewicht iiber 3175
Kilogramm liegt. Darin ist festgelegt, welche Anforderungen ein Hubschrauber der Kategori-
en A und B leisten muss, wobei ein HEMS-Hubschrauber in Kategorie A fillt. Nach Artikel CS
29.53 muss jederzeit wiahrend des Starts eine sichere Landung in der FATO (siehe auch CS 29.62)
oder eine weitere Fortsetzung des Starts moglich sein, wenn ein Triebwerk ausfallt. Selbige Re-
gel gilt nach CS 29.79 auch fiir die Landung. Fiir die Fortsetzung des Fluges sind in CS 29.67
Anforderungen fiir Steigleistungen und Hindernishohen sowie Leistungsbedarfe gegeben. Zur
Erfiillung dieser Anforderungen konnen nach der Zulassungsvorschrift fiir Triebwerke CS-E so-
genannte OEI-Ratings (One engine inoperative) erteilt werden [61]. Diese Ratings geben eine
Leistung eines Triebwerks an, die kurzzeitig zur Verfiigung gestellt werden kann, falls ein kri-
tisches Triebwerk ausfallt. Nach Artikel CS-E 40b gibt es Ratings fiir 30 Sekunden, 2 Minuten,
2,5 Minuten, 30 Minuten und OEI kontinuierliche Leistung. Die Hersteller sind nicht verpflich-
tet, die Triebwerke einem Rating zu unterziehen, dennoch miissen die Triebwerke die notigen
Leistungen fiir den Flugbetrieb nach CS-29 gewihrleisten.

Durch diese Anforderungen ergibt sich, dass ein Hubschrauber im HEMS-Flugbetrieb mindes-
tens zwei Triebwerke haben muss, um OEI-Leistung bereitzustellen, die eine Fortsetzung des
Start- und Landevorgangs sowie eine kontrollierte, sichere Notlandung ermoglichen kann. Die-
se Anforderungen iibertragen sich auf den hybriden Antriebsstrang. Weitere Richtlinien der
EASA, wie SC E-19 EHPS zum Betrieb von Luftfahrzeugen mit elektrischen oder hybriden An-
trieben heben diese Zulassungsbedingungen nicht auf [62].

3.2 Anwendung der Hybridisierung auf das Fallbeispiel PRH

Durch die Hybridisierung verandert sich die Konfiguration des in Kapitel 3.1.1 beschriebenen
PRH-Entwurfs. Da sowohl der serielle als auch der parallele Hybrid auf eine Gasturbine ange-
wiesen sind, wird eine der beiden Turbinen des initialen Entwurfs entfernt. Neu hinzu kommen
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die elektrischen Komponenten fiir die Hybridisierung. Zudem andert sich das Treibstoffsystem
durch den Wegfall einer Turbine und einem veranderten Kraftstoffverbrauch. Aufferdem miis-
sen Annahmen zur genauen Architektur und dem Getriebe getroffen werden. Alle diese Fakto-
ren haben Einfluss auf die Massenverteilung des Hubschraubers. Beide Hybridisierungen ha-
ben dabei die Gemeinsamkeit, dass durch den Wegfall der Turbine Bauraum freigegeben wird.
Dieser Bauraum wird direkt fiir die elektrotechnischen Komponenten genutzt, da somit keine
aufwindige, raumliche Neuaufteilung der Architektur stattfinden muss und der Schwerpunkt
durch eine Substitution nicht stark verschoben wird. Ferner finden Wegener et al. (2024) bei ei-
ner Untersuchung zu einer moglichen Platzierung der Batterie in einem Hubschrauber, dass die
Batterie mit Schockabsorbern aufSerhalb der Crash-Zone am sichersten ist [63]. Diese Crash-
Zone ist laut der Studie bis zum Kabinenboden definiert. Wird die Arrius-Triebwerksreihe von
Safran herangezogen, kann aus der EASA-Typenzulassung ermittelt werden, dass tiber die ge-
samte Arrius-Reihe ein durchschnittliches Volumen von 349 1 an Bauraum zur Verfiigung steht,
wenn ein Triebwerk entfernt wird [64]. Ob der verfiighare Bauraum ausreicht, um alle elektri-
schen Komponenten zu platzieren, wird iiber die in Kapitel 2 genannten volumetrischen Dich-
ten beurteilt.

Eine weitere Gemeinsamkeit der beiden Architekturen ist der Heckrotor. Dieser wird herkomm-
licherweise mithilfe einer mechanischen Verbindung vom Hauptgetriebe ausgehend betrieben.
Fortlaufend wird vereinfachend angenommen, dass dies im Fall der PRH-Hybridisierung um-
gesetzt wird. Eine Elektrifizierung des Heckrotors ist moglich, jedoch von zweitrangiger Bedeu-
tung, da im Rahmen dieser Arbeit mit Gesamtleistungen gerechnet wird und die Leistungsan-
gabe somit unabhingig von der Ubertragung der Leistung ist. Folgend wird die genaue Archi-
tektur der Hybridisierungen am Fallbeispiel beschrieben.

3.2.1 PRH Parallelhybrid

Aufbauend auf den in Kapitel 2 identifizierten Konfigurationen und den notigen elektrotech-
nischen Bauteilen wird eine detaillierte Version des parallelen Antriebsstrangs entwickelt. Ab-
bildung 3.3 zeigt diese Konfiguration. Im oberen Teil ist der herkommliche Antriebsstrang mit
Tank und Turbine zu sehen, welche an das Getriebe des Hauptrotors angeschlossen ist. Der
untere Teil bildet den elektrifizierten Antriebsstrang ab. Dazu gehort der Elektromotor, wel-
cher direkt an das Hauptgetriebe angeschlossen wird. Dies stellt die Herausforderung vor sich,
dass das Hauptgetriebe sowohl Eingangsdrehzahlen als auch Drehmomente von zwei sehr un-
terschiedlichen Quellen aufnehmen konnen muss. Als Referenz fiir das Triebwerk des PRH
dient das Arrius 2B2 Triebwerk von Safran [64]. Dieses bietet laut Type-Certificate Data Sheet
E.029 eine maximale Dauerleistung von 432kW und lauft mit einer Ausgangsdrehzahl von
6252 min~!, sowie 660 N m. Basierend auf dem Stand der Technik (siehe Kapitel 2.4.1) wird da-
von ausgegangen, dass ein Elektromotor gefunden oder entwickelt werden kann, der dhnliche
Kennwerte aufweist, um somit die Anforderungen an das Getriebe moglichst gering zu halten.

Komplementierend zu dem Elektromotor sind die Konverter und ein Thermalmanagementsys-
tem im elektrischen Teilantriebsstrang verbaut. Der Inverter wird hierbei als Leistungsmana-
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o Getriebe & Gasturbine ‘ Kraftstofftank ; Elektromotor / Generator

IZ Inverter IZI DC-DC-Wandler Notfallbatterie - TMS Hauptbatterie

Abbildung 3.3: PRH mit paralleler Hybridisierung

gementsystem genutzt. Das TMS ist mit allen elektrischen Bauteilen verkniipft, um jede Kom-
ponente thermisch regeln zu konnen. AufSerdem werden zwei Batterien eingesetzt, welche in
eine Hauptbatterie und eine Notfallbatterie aufgeteilt sind. Der Grund fiir diese Aufteilung liegt
an den rechtlichen Anforderungen, welche in Kapitel 3.1.3 aufgefiihrt sind. Darin wird eine
OEI-Fahigkeit zur sicheren Landung oder zum Durchstarten gefordert. Dabei hat eine paralle-
le Hybridisierung den Vorteil, dass die Teilantriebsstriange erst am Getriebe gekoppelt werden,
sodass in einer Notsituation jeder Teilantriebsstrang einzeln weiter Antriebsleistung zur Ver-
fligung stellen kann. Die sich ergebenden Ausfallszenarien sind in Abbildung 3.4 visualisiert.

(a) Ausfall des elektrischen Teilantriebsstrang (b) Ausfall des thermischen Teilantriebsstrang

Abbildung 3.4: Schematische Darstellungen fiir den Ausfall eines kritischen Antriebs

Ausfall des elektrischen Teilantriebsstrangs

Falls der elektrische Teilantriebsstrang ausfallt, kann der thermische Antriebsstrang weiterhin
Leistung zum Betrieb des Hubschraubers bereitstellen (siehe Abbildung 3.4a). In diesem Fall
muss lediglich gesichert sein, dass das Triebwerk geniigend OEI-Leistung liefern kann. Aus der
Leistungskurve in Abbildung 3.1 ist zu erkennen, dass zum Schweben und Steigen etwa 700 kW
bis 750 kW gebraucht werden. Diese Leistungen miissen tiber die Triebwerks-Ratings abrufbar
sein. Genaue Werte konnen erst bei der iterativen Auslegung erzielt werden.
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Ausfall des thermischen Teilantriebsstrangs

Kritischer stellt sich der Fall dar, falls der thermische Teilantriebsstrang ausfallt. Wie in Ka-
pitel 2.2 aufgezeigt, wird der elektrische Teilantriebsstrang genutzt, um Schwankungen in den
Leistungsanforderungen zu handhaben, hingegen nicht, um den vollstandigen Leistungsbedarf
zu einem Zeitpunkt der Mission zu decken. Somit ist der elektrische Antriebsstrang zunachst
unterdimensioniert, um eine Notlandung durchzufiihren. Fiir die OEI-Leistung wird in einem
kurzen Zeitraum viel Leistung benotigt. In diesem Fall ist es sinnvoll, eine Batterie zu nut-
zen, die eine hohe C-Rate hat. Somit kann bei kleiner Energiemenge in der Batterie eine hohe
Stromstarke und damit auch Leistung abgerufen werden. Uberschlagen ergibt sich folgender
Zusammenhang:

Leistungsbedarf - OEI-Zeit = Benotigte Energie fiir Notfall

3.1)
750KW - 30s = 750 kW - 0.0083h = 6.25 kWh
P T50kW
P _ T50kW . 3.2
O S~ rmmm (34

Die in Kapitel 2.4.1 recherchierten Technologiestidnde fiir Batterien mit hohen C-Raten erlau-
ben solche Werte, jedoch bieten diese Batterien deutlich geringere gravimetrische Energiedich-
ten, was eine hohere Masse zur Folge hat. Aus diesem Grund wird fiir die Hauptbatterie eine
andere Batterietechnologie mit hohen Energiedichten und kleineren C-Raten gewihlt. Auch
aus operativer Sicht ist dieser Ansatz vielversprechend, da die Notfallbatterie nach einem Not-
fall getauscht werden kann, um die Funktionalitat der genutzten Batterie nach einem Betrieb
unter diesen hohen Anforderungen zu priifen. Zusatzlich kann in einer Notsituation die Haupt-
batterie trotzdem einen kleinen Anteil des Leistungsbedarfs erbringen. Hinzu kommt, dass der
Elektromotor und der Inverter darauf dimensioniert werden miissen, die gesamte Leistung be-
reitstellen zu konnen, obwohl im Normalflug nur ein Bruchteil von benotigt wird.

3.2.2 PRH Seriellhybrid

Fiir eine serielle Hybridisierung wird aufbauend auf Kapitel 2 und den im letzten Kapitel er-
lauterten Uberlegungen zu einem zweigeteilten Batteriesystem eine detaillierte Konfiguration
erstellt. Diese ist in Abbildung 3.5 dargestellt. Im Unterschied zu der parallelen Hybridisie-
rung wird bei der seriellen Hybridisierung nur der Elektromotor als Hauptantrieb eingesetzt.
Zusatzlich wird ein Generator verwendet, der die mechanische Leistung der Turbine in elektri-
sche Leistung umwandelt. Somit verfiigt der serielle Hybrid gegeniiber dem Parallelhybrid iiber
eine zusatzliche Komponente in der Konfiguration. In der Abbildung ist zu erkennen, dass der
Elektromotor auch fiir diese Hybridisierung mit einem Getriebe verbunden ist. Durch den zu-
satzlichen Generator, im Vergleich zur parallelen Hybridisierung, kann ein serieller Hybrid nur
einen Massenvorteil erwirken, wenn auf dieses Getriebe verzichtet werden kann. Dazu miissen
die Anforderungen von Drehzahl und Drehmoment zum Betrieb des Rotors durch den Elektro-
motor erfiillt werden. Der Hauptrotor des PRH hat nach Tabelle 3.1 eine Rotationsgeschwindig-
keit von 350 min~!. Die erforderlichen Drehmomente liegen fiir die Design-Mission zwischen
8000 und 21000 Nm. Anhand der Recherchen aus Kapitel 2.4.1 gibt es keinen Elektromotor,
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der diese Anforderungen erfiillen kann. Besonders die hohen Drehmomente sind dabei ein li-
mitierender Faktor. Da kein geeigneter Elektromotor fiir einen direkten Antrieb des Rotors zur
Verfiigung steht, ergibt sich der Bedarf fiir ein Getriebe. Ohne eine detaillierte Konstruktion ei-
nes solchen Getriebes kann im Konzeptentwurf nicht abgeschitzt werden, wie grof und schwer
das Getriebe abhiangig vom gewihlten Motor sein muss. Aus diesem Grund wird fortlaufend an-
genommen, dass der serielle Hybrid mit dem Standardgetriebe des PRH betrieben wird.

LN
Aumli

Q Getriebe & Gasturbine ‘ Kraftstofftank ’ Elektromotor / Generator

Inverter IZI DC-DC-Wandler Notfallbatterie - ™S Hauptbatterie

Abbildung 3.5: PRH mit serieller Hybridisierung

Die rechtlichen Anforderungen in Notsituationen muss der serielle Hybrid, ebenso wie der par-
allele Hybrid, erfiillen. Wie auch fiir den Parallelhybrid wird das Batteriesystem auf zwei Batte-
rien aufgeteilt. Durch die komplexere Architektur gegentiber dem Parallelhybrid ergeben sich
mehrere technische Herausforderungen, da nun beide Teilantriebsstrange nicht mehr unab-
hédngig voneinander den Rotor antreiben konnen. Aus Abbildung 3.5 folgt, dass es sich bei dem
seriellen Hybrid genau genommen um einen Single-Engine-Antrieb handelt, da der Hauptro-
tor nur iiber einen Elektromotor angetrieben wird. Die Gesamtleistung am Rotor kann dabei
auch von mehreren kleinen Elektromotoren geliefert werden, dennoch ergeben sich weiterhin
Probleme fiir den Umgang in Notsituationen.

Ausfall der Teilantriebsstrange
Fiir die serielle Hybridisierung ergeben sich im Gegensatz zu der parallelen Hybridisierung vier
statt zwei Ausfallszenarien. Dabei handelt es sich um folgende Systemausfille:

1. Ausfall von Turbine / Generator
2. Ausfall des Batteriesystems

3. Ausfall des Inverters

4. Ausfall des Elektromotors

In Abbildung 3.6 sind diese Szenarien einzeln skizziert. Das erste Szenario beschreibt den Aus-
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fall des thermischen Teilantriebsstrangs (siehe Abbildung 3.6a). Dieser Ausfall kann durch eine

Fehlfunktion der Turbine, des Kraftstoffsystems oder des Generators auftreten. In diesem Fall
kann {iber die Batterien die Leistung fiir den Normalflug, sowie fiir Notsituationen, abgerufen
werden.

2
”
\‘

(a) Ausfall Turbine / Generator (b) Ausfall Batterien

3

() Ausfall Inverter (d) Ausfall Elektromotor

Abbildung 3.6: Mogliche Systemausfélle im seriellen Hybrid

Das zweite Szenario wird in Abbildung 3.6b dargestellt und zeigt den Ausfall des Batteriesys-
tems. In diesem Fall kann der Leistungsbedarf iiber den thermischen Teilantriebsstrang bereit-
gestellt werden, sofern das Triebwerk gentigend OEI-Leistung liefern kann.

Besonders kritisch sind die verbliebenen beiden Szenarien, welche in Abbildung 3.6¢ und 3.6d
zu sehen sind, da an diesen Stellen die Teilantriebsstriange gebiindelt werden. Fallt der Inverter
aus, welcher auch hier das Powermanagementsystem beinhaltet, kann keine Antriebsleistung
an den Elektromotor weitergeleitet werden. Ebenso wenig kann die Leistung bei einem Ausfall
des Elektromotors bereitgestellt werden. Diese beiden Systemausfalle resultieren zwangslaufig
in der Notlandung mit Autorotation und erfiillen deshalb die rechtlichen Anforderungen zum
Betrieb in Flugleistungsklasse 1 nicht. Somit miissten entweder die rechtlichen Anforderungen
fiir den Betrieb dieses Hybriden gedandert werden oder zuséatzliche Redundanzen verbaut sein.

Abbildung 3.7 zeigt einen modifizierten Antriebsstrang fiir den seriellen Hybrid, welcher genii-
gend Redundanzen ausweist, um im HEMS-Betrieb fliegen zu konnen. Es wird ein zweiter Elek-
tromotor mit Inverter eingesetzt, sodass eine Twin-Engine-Konfiguration entsteht. Auf diese
Weise kann die Leistung bei einem Ausfall eines Elektromotors oder Inverters tiber die zweite
Antriebseinheit bereitgestellt werden. Hinzu kommt, dass ein grofSeres Kiihlsystem eingesetzt
werden muss, um den durch die Modifizierung hinzugefiigten Elektromotor und Inverter zu be-
riicksichtigen. Durch diese Anpassung der seriellen Hybridisierung erhoht sich die Komplexitat
der Konfiguration deutlich. Dies fiihrt zu einer weiteren Steigerung der Masse des elektrischen
Teilantriebsstrangs.
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Abbildung 3.7: PRH mit erweiterter serieller Hybridisierung

3.3 Auslegung eines Algorithmus fur das Sizing eines hybridisierten
Antriebsstrangs fiir einen Rettungshubschrauber

Mit den bisher aufgezeigten Architekturen und Komponenten wird ein Software-Paket zur Be-
rechnung der hybriden Antriebsarchitektur entwickelt, das mit den Modulen der Hubschrau-
berentwurfsumgebung IRIS des DLR interagiert. Der grundlegende Aufbau dieser Entwurfsum-
gebung ist in Kapitel 3.3.1 erldutert. Fiir die Beschreibung des hybridisierten Antriebsstrangs
werden Algorithmen entwickelt. Hierzu zahlen insbesondere die Auslegung der Hauptbatterie
sowie die Auslegung der elektrotechnischen Komponenten, welche in Kapitel 3.3.2 und 3.3.3
aufgefiihrt sind. Darauf aufbauend wird in Kapitel 3.3.4 beschrieben, wie die Massen des elektri-
schen Teilantriebsstrangs mit den Systemmassen des PRH vereint werden, damit eine korrekte
Spezifikation der Massenzusammensetzung des hybridisierten PRH vorliegt.

3.3.1 Die DLR-Hubschrauberentwurfsumgebung IRIS

In der DLR-eigenen Hubschrauberentwurfsumgebung IRIS interagieren mehrere Module mit-
einander, um einen iterativen Designprozess durchzufiihren [2]. Ausgangspunkt ist eine XML-
Datei mit dem CPACS-Datenmodell, in der die Hubschrauberkonfiguration sowie die zu berech-
nende Flugmission beschrieben sind [4]. Dieser Prozess nutzt den Aeromechanik-Code HOST,
welcher von Airbus Helicopters (ehemals Eurocopter) entwickelt wird [5]. Dieser Code ist in
der Lage Trimmberechnungen, Linearisierungen und nicht-lineare Simulationen durchzufiih-
ren. In einer Reihe von Modulen findet in IRIS die Rotorauslegung und Generierung von Rumpf
und Leitwerken sowie die Skalierung des Antriebsstrangs statt. Die Flugleistungsberechnung
wird durchgefiihrt, indem der Hubschrauber in jedem Flugzustand anhand von sechs Frei-
heitsgraden ausgetrimmt wird. Die zur Erfiillung der Flugmission benotigten Trimmleistungen
und Systemleistungen werden bestimmt und unter anderem als Gesamtleistung im CPACS-
Datenmodell gespeichert. Dieser Prozess kann iterativ stattfinden, wodurch ein konvergierter
Entwurf fiir die zu fliegende Mission gefunden wird. Optimiert werden kann nach individuellen
Parametern, wobei hdufig die Gesamtmasse des Hubschraubers herangezogen wird.

Das Softwaremodul fiir die Hybridisierung des Hubschraubers wird dabei als Adapter entwi-

ckelt, sodass die urspriinglichen Module des DLR nicht angepasst werden miissen. Dazu wird
eine konvergierte Konfiguration des PRH als XML-Datei mit CPACS-Datenmodell iibernom-
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men, modifiziert und weitergegeben. Das CPACS-Datenmodell bietet hierbei die Flexibilitat,
dass auf eine Vielzahl von Parametern, wie Geometrien oder Missionsanalysen, zugegriffen
werden kann. Von besonderer Bedeutung sind dabei die Mission selbst, die Triebwerksparame-
ter und die berechneten erforderlichen Leistungen fiir den Flug. Mithilfe dieser GrofSen wird
die Auslegung der Hybridisierung umgesetzt.

3.3.2 Batterie-Auslegung

Es muss eine geeignete Batterie gefunden werden, sodass die Mission bei moglichst geringer
Masse des Systems erfiillt werden kann. Fiir diesen Zweck wird ein Algorithmus entwickelt.
Dieser basiert auf einer initialen Leistungsberechnung des urspriinglichen PRH-Entwurfs. Wie
in Kapitel 3.1.2 beschrieben, weist der erste Einsatz den hochsten Leistungsbedarf auf und bil-
det somit den kritischsten Fall. Dieser erste Einsatz wird demzufolge fiir die Auslegung des
Batteriesystems herangezogen.

Abbildung 3.8 zeigt den Leistungsbedarf dieses ersten Einsatzes. Die Missionssegmente sind
gemafd Tabelle 3.2 nummiert. Zudem ist die Leistung des Triebwerks in schwarz gestrichelt
eingetragen. In diesem Fall ist exemplarisch die MCP des Triebwerks der urspriinglichen Kon-
figuration markiert. Die genaue Leistungsanforderung an den thermischen Antriebsstrang des
Hybriden wird in Kapitel 4.2 erortert. Relevant ist an dieser Stelle nur die Annahme, dass das
Triebwerk konstant in dem Betriebspunkt mit optimalem Kraftstoffverbrauch betrieben wer-
den soll, um moglichst wenig Kraftstoff zu verbrauchen. Alle Leistungsschwankungen werden
durch den elektrischen Teilantriebsstrang kompensiert. Diese Bereiche sind farbig hinterlegt,
wobei rot signalisiert, dass Leistung hinzugegeben werden muss und griin, dass Leistung auf-
genommen werden kann. Auf dieser Basis aufbauend kann ein Energieinhalt der Batterie ab-
geschatzt werden.
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Abbildung 3.8: Erster Einsatz der Design-Mission mit farbiger Hinterlegung der Betriebszustande des
Hybriden

31



Kapitel 3 Entwicklung einer Entwurfsmethode fiir eine hybridisierte Antriebsarchitektur eines
Rettungshubschraubers

Die Flache unter dieser Art von Leistungskurve gibt die benétigte Energiemenge fiir den ent-
sprechenden Leistungsbedarf an. Diese Energie korrespondiert im Fallbeispiel mit der aero-
mechanischen Energie, die aufgewendet werden muss, um die Mission zu fliegen. Durch das
Triebwerk wird ein Leistungsangebot bereitgestellt, sodass eine Leistungsbilanz hinsichtlich
dieses Leistungsangebots erstellt werden kann. Folglich ergeben sich die farbigen Flachen. Da-
bei spiegeln die rot gekennzeichneten Flachen einen Energieverbrauch wider. Die griinen Fla-
chen zeigen einen Leistungsiiberschuss mit einem moglichen Energiegewinn an. Die Grofie der
farbigen Flachen richtet sich hierbei nach dem Leistungsangebot des Triebwerks.

In Abbildung 3.9 ist der gesamte Algorithmus fiir die Batterieauslegung schematisch darge-
stellt. Als erster Schritt im Batterie-Algorithmus wird eine Energiebilanz erstellt. Dies verfolgt
den Zweck, einen ersten Anhaltspunkt fiir eine mogliche Batteriegrofie zu erhalten. Als Batte-
riegrofSe ist fortlaufend der Energieinhalt der Batterie gemeint. Dazu wird das Integral unter
dem Leistungsbedarf berechnet und anschliefSend das Integral unter dem Leistungsangebot
des Triebwerks abgezogen. Somit ergibt sich eine Nettoenergie iiber den Flug, welche in Kilo-
wattstunden umgerechnet wird. Sollte an dieser Stelle ein negativer Wert entstehen, falls das
Triebwerk zu groff dimensioniert ist, setzt der Algorithmus die Batteriegrofie auf eine Kilo-
wattstunde. Dies gilt als Ausgangspunkt fiir die Abschidtzung der Hauptbatterie. Nachfolgend
muss gepriift werden, dass der Energieinhalt ausreicht, sodass die Batterie zu keinem Zeit-
punkt wiahrend des Flugs einen negativen Ladezustand aufweist und dass gentigend Leistung
und Stromstarke zur Verfiigung stehen. Dazu werden ,,Checks® eingebaut.

Als zweiter Schritt des Algorithmus nutzt der ,,SOC-Check” ebenfalls den Leistungsbedarf (sie-
he Abbildung 3.8), jedoch wird nun die benotigte Energie segmentweise bestimmt. Ein Segment
ist hierbei ein Flugzustand korrespondierend mit den Missionssegmenten aus Tabelle 3.2. Auf-
bauend auf der initialen BatteriegrofSe wird der Verlauf des Ladezustands wahrend der Mission
berechnet, indem die einzelnen Energieverbrauche der Segmente von der im ersten Schritt ge-
fundenen BatteriegrofSe abgezogen oder addiert werden. Sofern ein Ladezustand von null nicht
unterschritten wird, folgt der nachste Schritt im Algorithmus. Oft treten negative Werte auf,
was bedeutet, dass die Batterie wihrend des Flugs vollstandig entladen wird. Ist dies der Fall,
wird die negativste, berechnete Energiemenge auf die initiale BatteriegrofSe addiert. Dement-
sprechend wird sichergestellt, dass die Batterie zum kritischsten Zeitpunkt des Fluges einen
Ladezustand von exakt 0% aufweist. Dies ist riskant, da bei etwaigen Anderungen im Flugplan
keine Reserve mehr tibrig ist.

Um ausreichende Reserven bei dem Energieinhalt der Batterie zu erhalten, wird in Schritt 3
des Algorithmus ein pauschaler Aufschlag von 20% auf die BatteriegrofSe implementiert. So-
mit tritt der niedrigste SOC wihrend des Fluges bei etwa 20% auf. Dies ist zusitzlich relevant,
um den Spannungsabfall bei hoher Entladung, wie in Kapitel 2.3.1 aufgezeigt, zu beriicksich-
tigen.
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Abbildung 3.9: Algorithmus zur Batterieauslegung
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In Schritt 4 wird der ,C-Raten-Check” durchgefiihrt. Dazu wird die C-Rate, welche durch die
Technologierecherche gegeben ist, genutzt, um eine BatteriegrofSe zu berechnen, welche min-
destens erforderlich ist, damit die C-Rate kein limitierender Faktor ist. Formel 3.3 zeigt den
Zusammenhang. Dabei wird der Term Py, — Prursine bestimmt. Dieser driickt den maxima-
len Leistungsbedarf aus, welcher aus der Hauptbatterie abgegeben werden konnen muss. Sollte
die gesuchte BatteriegrofSe bereits iiberschritten sein, setzt der Prozess mit Schritt 5 fort, falls
nicht, wird die BatteriegrofSe auf die berechnete Grofie festgelegt.

R'Ua;n = Pf'uf'bine (33)

Benotigte Batteriegrofie fiir gegebene C-Rate = G

Zuletzt wird in Schritt 5 gepriift, ob bei einer gegebenen Systemspannung geniigend Strom-
starke zur Verfiigung gestellt werden kann. Dieser ,Amp-Check” dient als doppelter Boden,
da diese Bedingung iiber den C-Raten-Check bereits erfiillt sein sollte. Im Gegensatz zum C-
Raten-Check, welcher Leistungen auf Gesamtsystemebene betrachtet, wird im Amp-Check die
Batteriearchitektur detailliert betrachtet und bildet die Grundlage fiir die Zellanordnung. Die
Systemspannung ist hierbei ein Entwurfsparameter, wobei 800 Volt als Standardwert, basie-
rend auf Entwicklungen in der Elektromobilitdat, angenommen werden. Mit dieser Spannung
wird der Energieinhalt der Batterie in eine Kapazitdt umgerechnet. Der Zusammenhang ist in
Formel 3.4 dargestellt.

E=Q-U [E] = Ah-V =Wh (3.4)

Darauf aufbauend wird mittels der C-Rate die maximal abzugebende Stromstarke I bestimmt.
Die Stromstarke wihrend des Flugs I, darf diesen Wert nicht {iberschreiten. Diese wird iiber
die maximale Leistung der Hauptbatterie und der Systemspannung bestimmt. Die Zusammen-
hédnge sind in Formel 3.5 zu sehen.

R ar — P ‘urbine
IMaz = Q -C INom = M U Lurb [I] =A (35)

Sind alle Checks bestanden, liegt eine Batteriegrofie vor, welche den Anforderungen des Flug-
es gerecht wird. Optional kann in Schritt 6 des Algorithmus die Schaltung der Zellen bestimmt
werden. Dies ist fortlaufend von zweitrangiger Bedeutung, da die weitere Auslegung mit Ener-
giedichten erfolgt, welche sich ausschliefSlich auf den Energieinhalt der Batterie beziehen. Zu-
letzt wird in Schritt 7 die Notfallbatterie ausgelegt. Die Auslegung erfolgt, wie in Kapitel 3.2.1
beschrieben, auf Basis einer Leistungsanforderung und einer OEI-Zeit. Als Leistungsanforde-
rung dient die Schwebeleistung zuziiglich 10%, um Steigleistung zu beriicksichtigen. Die OEI-
Zeit ist ein einstellbarer Parameter, der standardmafSig auf 60 s gesetzt wird. Ebenso wie fiir
die Hauptbatterie findet fiir die Notfallbatterie ein C-Raten-Check statt, sodass sichergestellt
ist, dass die gefundene BatteriegrofSe auch mit einer marktverfiigbaren C-Rate die erforderli-
che Leistung bereitstellen kann. Die Batterieauslegungsmethode ist fiir alle Hybridisierungen
identisch.
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Dartiber hinaus ist ein weiterer Effekt zu beriicksichtigen. Mit dem vorgestellten Algorithmus
ist die Batterie darauf ausgelegt, dass die benotigte Leistung oberhalb des Leistungsangebots
des Triebwerks zur Verfiigung gestellt werden kann. Abbildung 3.8 zeigt, dass die Leistungs-
differenz wiahrend des Sinkflugs am grofSten ist (siehe griine Bereiche). In diesen Flugphasen
konnte bei entsprechender Auslegung der Batterie die gesamte Leistung in die Batterie flie-
fen, jedoch miisste dazu bei konstanter C-Rate die Batterie deutlich grofSer skaliert sein. Somit
wiirde die Batterie deutlich schwerer werden, nur um einen begrenzten Teil des Leistungsiiber-
schusses im Sinkflug zurtickzugewinnen. Diese Massensteigerung ist unerwiinscht, sodass sich
als Konsequenz daraus ergibt, dass das Triebwerk gedrosselt werden muss. In Abbildung 3.10
ist dieser Prozess dargestellt. Der schwarze Pfeil zeigt dabei die maximale Leistung, die der
elektrische Teilantriebsstrang abgeben kann (im rot markierten Bereich). Hat die Batterie, wie
angenommen, eine identische C-Rate fiir eine Be- und Entladung, entspricht diese Leistung
der maximalen Ladeleistung.
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Abbildung 3.10: Triebwerksdrosselung aufgrund C-Raten-Beschrinkung

Dieser Zusammenhang hat zur Folge, dass die Triebwerksleistung wihrend der Sinkflugseg-
mente reduziert werden muss (siehe schwarz gestrichelte Linie). Aufgrund dieser Drosselung
verschlechtert sich der Kraftstoffverbrauch. Da dieser Zustand nur iiber einen kurzen Zeitraum
auftritt, wird diese Verschlechterung akzeptiert. Die Drosselung wird in IRIS umgesetzt, da dort
die Triebwerksparameter geandert werden konnen.

3.3.3 Komponenten-Auslegung

Neben der Batterie werden die weiteren elektrischen Komponenten ausgelegt. Dabei ist zwi-
schen den Hybridisierungen zu unterscheiden, da sich unterschiedliche Anforderungen erge-
ben. Die Auslegung ist weniger komplex als die Batterieauslegung, da lediglich charakteristi-
sche Leistungen identifiziert werden miissen, um diese mithilfe von spezifischen Dichten in
Massen und Volumen umrechnen zu konnen. Zusitzlich wird der Wirkungsgrad der jeweiligen
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Komponenten nach Tabelle 2.6 beriicksichtigt, sodass sich der allgemeine Zusammenhang aus
Formel 3.6 ergibt.
PCha'rakte.ristisch

PKcrmponcnte == (36)

TK omponente

Auslegung des Elektromotors

Fiir den seriellen Hybrid handelt es sich bei der charakteristischen Leistung um die maximale
Leistung wahrend der Mission, da diese tiber der Notleistung liegt. Auf diesen Wert wird ein Si-
cherheitsfaktor von 10% aufgeschlagen. Fiir den parallelen Hybrid kann die charakteristische
Leistung entweder die maximale Leistung oberhalb des Leistungsangebots des Triebwerks sein
oder die Notleistung. Dies hangt von dem eingesetzten Triebwerk ab. Oft ist die Notsituati-
on der dimensionierende Fall. Auch fiir diese Hybridisierung wird mit einem Sicherheitsfaktor
von 10% gerechnet. Zusitzlich wird fiir den Fall, dass die Notsituation dimensionierend ist,
ein Motor-Burst-Faktor bei der parallelen Hybridisierung berticksichtigt. Dieser beschreibt, wie
viel Prozent der Motor fiir einen kurzen Zeitraum iiber seiner nominalen Leistung betrieben
werden kann. Dafiir werden 20% angenommen. Somit wird die Uberdimensionierung des Mo-
tors gegeniiber dem Normalflug gemindert.

Auslegung des Generators

Da in einem parallelen Hybrid kein Generator verbaut ist, wird die Generatorleistung in die-
sem Fall auf null gesetzt. Fiir den seriellen Hybrid wird die Design-Triebwerksleistung (Betrieb-
spunkt bei minimalem Kraftstoffverbrauch) herangezogen und ein Sicherheitsfaktor von 10%
verwendet. Dies deckt den Fall einer kurzzeitig hoheren Leistungsanforderung an das Trieb-
werk (beispielsweise Startleistung) ab.

Auslegung des Inverters
Die Inverter versorgen die Elektromotoren und haben demzufolge identische Anforderungen
zu den Motoren. Die ermittelten Leistungen der Elektromotoren werden fiir die Auslegung der
Inverter iibernommen.

Auslegung des DC-DC-Wandlers

Der DC-DC-Wandler dient hauptsachlich zum Laden der Hauptbatterie, sodass die maxima-
le Ladeleistung gemafs Abbildung 3.10 fiir die Auslegung des DC-DC-Wandlers herangezogen
wird. Bei einer detaillierten Auslegung der Notfallbatterie konnte sich ein anderes Spannungs-
niveau ungleich der Systemspannung als geeignet herausstellen. In diesem Fall miisste die
Notfallbatterie auf den DC-DC-Wandler zugreifen, um Spannungsniveaus anzugleichen. Diese
Moglichkeit wird vereinfachend nicht beriicksichtigt, da im Konzeptentwurf eine detaillierte
Auslegung des elektrischen Teilantriebsstrangs nicht erfolgt.
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Auslegung des TMS

Fiir die Auslegung des Thermalmanagementsystems wird die Verlustleistung der jeweiligen
Komponenten herangezogen, indem nach dem Ansatz aus Formel 3.7 der Wirkungsgrad ge-
nutzt wird, um die Verluste zu bestimmen. Dieser Ansatz wird fiir alle einzelnen Komponenten
durchgefiihrt und summiert, wodurch eine TMS-Gesamtleistung bestimmt wird.

PT;’US,Kmnpmwntc = (1 - ??Kon':.ponﬂn.te) ' PCharakte.ristisch (37)

3.3.4 Massenabschatzung

Nachdem fiir alle Komponenten eine Auslegungsleistung, beziehungsweise fiir Batterien ein
Energieinhalt, festgelegt ist, werden mithilfe der in Kapitel 2.4 angegebenen spezifischen Dich-
ten Massen und Volumen berechnet. Diese werden in dem CPACS-Datenmodell unter dem
Pfad /cpacs/toolspecific/HybridHeli gespeichert. Somit ist der elektrische Teilantriebsstrang be-
schrieben, womit die urspriingliche Konfiguration des PRH angepasst werden kann, um den
den hybridisierten Antriebsstrang im CPACS-Datenmodell abzubilden. Durch die Hybridisie-
rung dndern sich die Massen des Treibstoffsystems, des Antriebssystems und des Triebwerk-
systems. Diese Baugruppen beeinflussen wiederum die Zusammensetzung der Basisleermasse.
Diese Massenabschitzung erfolgt in IRIS mit den Formeln der NDARC AFDD Weight Models der
NASA [65]. Mithilfe dieser Modelle werden Massen fiir einzelne Baugruppen bestimmt, welche
zu den Hauptmassen summiert werden. In den Formeln beriicksichtigte Technologieparameter
werden direkt aus dem CPACS-Datenmodell iibernommen.

Zunichst wird die Baugruppe Engine Group modifiziert, indem nur ein Triebwerk berticksich-
tigt wird. Dazu wird eine neue Triebwerksmasse iiber die Design-Leistung des Triebwerks be-
stimmt. Die Design-Leistung wird fortlaufend als Best Operating Point Power (BOPP) bezeich-
net und beschreibt die Leistung, bei der das Triebwerk die hochste Kraftstoffeffizienz aufweist.
Vereinfachend wird angenommen, dass diese Leistung 95% MCP entspricht. Somit kann von
BOPP auf MCP geschlossen werden und mittels von Skalierungsfaktoren die Take-off-Leistung
und OEI-Leistung des Triebwerks bestimmt werden. Diese Skalierungsfaktoren sind im Daten-
modell unter /cpacs/toolspecific/IRISGlobal/DesignParameters/propulsion/ratioEngineRatings zu
finden. AnschliefSend werden die Bestandteile von Engine Group, also Main Engine, Engine Ex-
haust und Engine Accessoiries berechnet und im CPACS-Datenmodell tiberschrieben. Auf selbige
Weise wird die Baugruppe Drive System Group bestehend aus Gearbox, Rotor Shaft, Drive Shaft
und Rotor Brake angepasst. Dabei wird fiir das Getriebe der Einsatz von Elektromotoren be-
rlicksichtigt, indem die Variable Q.,,, die Ausgangsdrehzahl des Triebwerks, auf 20 000 min!
gesetzt wird, weshalb ein schwereres Getriebe resultiert. In der Baugruppe Fuel System Group
wird lediglich die Tankmasse variiert. Bis zur Abgabe der Arbeit konnte eine Diskrepanz zwi-
schen Ergebnissen aus der NDARC-Formel und dem IRIS-Massencode im Bereich der Trieb-
werkspumpen nicht behoben werden, sodass dieses Teilsystem nicht angepasst wird. Alle ge-
nannten Anderungen werden summiert und eine aktualisierte Basisleermasse bestimmt. Diese
wird ebenfalls in dem CPACS-Datenmodell angepasst. Uber die resultierende Basisleermasse
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kann der initiale Effekt einer Hybridisierung auf die Massenzusammensetzung des Hubschrau-
bers beurteilt werden, jedoch wird erst durch die weitere Iteration ein konvergierendes Ergeb-
nis erzielt. In dieser Methodik werden die Batterien zur Basisleermasse gezihlt und nicht zur
Treibstoffmasse.

3.4 Implementierung des Algorithmus in IRIS

Die bisher beschriebenen Ansitze werden als Python-Softwarepaket umgesetzt und in der DLR-
Entwurfsumgebung IRIS implementiert. Der Python-Code wird dabei in zwei Dateien aufge-
teilt. Zum einen HEPS-Calculations.py fiir die Auslegung der Komponenten der Hybridisie-
rung und zum anderen BEM-Calculator.py fiir die Anpassung der Massen. Zusammen ergeben
sie das Modul HybridHeli. Ein Uberblick {iber den Programmaufbau ist in Abbildung 3.11 iiber-
sichtlich dargestellt.

Die Datei HEPS-Calculations.py beinhaltet zwei Klassen und mehrere Support-Funktionen.
Einerseits die Klasse MassDescription, welche das Anlegen von Massen in der CPACS-Struktur
unter Verwendung der TiXI-Bibliothek vereinfacht [66]. Die zweite Klasse HybridElectricDrive-
System stellt den Kern des Softwarepakets dar. Zudem gibt es die Funktion write2cpacs, welche
die Kennwerte der Hybridisierung in einem CPACS-Pfad speichert. Als Benutzerschnittstelle
dient die Funktion hybrid_heli_sizing, welche die Klasse HybridElectricDriveSystem aufruft. Die
Datei BEMCalculator.py berechnet die Systemmassen auf Basis der NDARC-Formeln neu, be-
stimmt eine aktualisierte Basisleermasse und passt die XML-Datei entsprechend an. Ein klas-
sischer Aufruf von HybridHeli besteht aus drei Schritten:

1. hybrid_heli_sizing (Berechnungen zur Hybridisierung durchfiihren)
2. write2cpacs (Hinzufiigen der Hybridisierung im CPACS toolspecific-Pfad)
3. BEMCalculator.modify CPACS (Anpassen und Uberschreiben aller beeinflussten Massen)

Die Funktion hybrid_heli_sizing erhalt den CPACS-Pfad, einen Ausgangswert fiir BOPP, die Ar-
chitektur des Hybriden (entweder ,parallel” oder ,serial®), den Technologiestand (entweder
~Today“ oder ,Future®) und die OEI-Zeit als Startwerte. Diese Variablen werden vom Anwen-
der bei einem Aufruf der Funktion definiert. Zusatzlich kann der SOC nach Ende des ersten
Einsatzes vorgegeben werden. Die Funktion selbst ruft alle notigen Unterfunktionen auf, um
den elektrischen Teilantriebsstrang zu skalieren. Basierend auf den Trimmpunkten, welche
tiber die Funktion load_trim_points_from_cpacs eingelesen werden, wird die Energiebilanz fiir
die Batterieauslegung mit der Funktion calculate_mission_energy bestimmt. AnschliefSend wer-
den iiber die Funktion size_components alle weiteren Auslegungsfunktionen aufgerufen. Diese
geben eine Leistung oder Energie fiir die jeweiligen Komponenten zuriick. In size_components
wird auch calculate_masses_and_volumes aufgerufen. Mit dieser Funktion werden die Leistun-
gen und Energien mittels der spezifischen Dichten in Massen und Volumen umgerechnet. Die
in Kapitel 2.6 bestimmten Simulationsparameter und Technologiestande sind in der Klasse Hy-
bridElectricDriveSystem unter _init__definiert, sodass alle Funktionen darauf zugreifen konnen.
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HEPS_Calculations.py
BEM_Calculator.py

def hybrid_heli_sizing
1. Trimmpunkte laden

2. Klasse HybridElectricDriveSystem initiieren

3. Aufruf von: Energiebilanz, Batterieauslegung und Komponentenauslegung

def modify_CPACS

1. Anpassen von Massen
der Engine Group, Drive
System Group und Fuel
System Group

def write2cpacs

Hinzufiigen der hybriden Komponenten mit Masse und Volumen zu CPACS-
Datei

2. Berechnung neuer
BEM

3. Uberschreiben der
alten Werte in der XML-
Datei

Class MassDescription
Vereinfachung von CPACS Handling mit TiXI|

Class HybridElectricDriveSystem

e =
Organisationsfunktionen

def __init__: Beinhaltet alle Auslegungsparameter und Technologiestande
def visualize_trim_points: Grafische Darstellung der Trimmpunkte
def load_trim_points_from_excel: Einlesen von Trimmpunkten aus Excel

def load_trim_points_from_cpacs: Einlesen von Trimmpunkten aus

L CPACS 4

~

iy
Auslegungsfunktionen

def size_electric_motor: Auslegung Elektromotor
def size_inverter: Auslegung Inverter

def size_generator: Auslegung Generator

def size_dcdc: Auslegung DC-DC-Wandler
def size_thermal: Auslegung TMS

def calculate_mission_energy: Erstellt Energiebilanz

def size_battery: Auslegung Hauptbatterie
def size_emergency_battery: Auslegung Notfallbatterie
def soc_check: Durchfiihrung SOC-Check

def size_components: Ruft alle Koponenten-Auslegungen auf
B

-

Ergebnissfunktion

def calculate_masses_and_volumes: Berechnung von Massen und
Volumen

A

Abbildung 3.11: Aufbau des Codes des Moduls HybridHeli

Das gesamte Softwarepaket kann eigenstandig genutzt werden, um initiale Berechnungen durch-
zufiihren. Die Verifizierung der Funktionalitét erfolgt mittels einer umgekehrten Rechnung,
mit der anhand der charakteristischen GrofSen gepriift wird, ob die Technologieparameter iiber-
einstimmen. Neben dieser eigenstandigen Anwendung wird eine Verwendung innerhalb von
IRIS angestrebt. Dazu wird der Code als Modul HybridHeli in die Benutzeroberfliche von RCE
eingebunden. Abbildung 3.12 zeigt, wie das Modul in einen Workflow eingebunden wird. Zu-
ndachst bekommt HybridHeli eine XML-Datei mit CPACS-Datenmodell als Eingabe. In dieser
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Datei muss eine vollstandige Rechnung der Konfiguration des PRH hinterlegt sein. Das bedeu-
tet, dass die Mission und dazugehorige Leistungswerte im CPACS-Datenmodell gespeichert
sind. Auf Grundlage dieser Daten kann HybridHeli die Berechnungen fiir die Auslegung der
Hybridisierung durchfiihren. Die weiteren Prozesse des Workflows benotigen zusatzliche Pa-
rameter, die als ,Engine Setup“ iibergeben werden. Die korrespondierenden Nutzereingaben
sind in Abbildung 3.13 zu sehen. Dabei wird die Variable Engine Type auf safcmHyb gesetzt, um
im Triebwerksmodell die Drosselung zu aktivieren. Die Anzahl der Triebwerke wird auf eins
gesetzt und die Triebwerksleistung wird aus dem CPACS-Datenmodell iibernommen, welches
bereits durch HybridHeli angepasst ist. Standardméafig wird die mechanische Effizienz auf 98%
eingestellt, um Verluste durch die mechanische Ubertragung im Getriebe zu berticksichtigen.
Zudem wird eine Systemleistung von 25 kW eingestellt, die weitere elektrische Verbraucher wie
die Avionik abbildet.

& (%) : ES . 3]
HybridHeli SNAIL CPA.OST HOST..Perf

Abbildung 3.12: HybridHeli Berechnung als Einzelworkflow

Workflow settings

Configure Workilow Execution settings
Component runtime configuration

~ 4 Input Provider
~ £ Engine Setup
Engine Type (TWdat, safcm, hybrid, electric) | safemHyb
NumberOfEngines 1

ScalingPower (CPACS or value in [W]) CPACS
mechEfficiency (irrelevant if CPACS) | 0.98
systemsPower (irrelevant if CPACS) | 25000
~ & Input Provider (1)
CPACS | Di\doeh_le\Leons PlaygroundBerechnungen_Masterarbeit\DATABASE\BASELINE\BASELINE MissionA.xml
< >

Abbildung 3.13: Einstellungen des Workflows

Nach HybridHeli werden die IRIS-Module SNAIL, CPACS4HOST und HOST-Mission_Perf auf-
gerufen. In SNAIL wird das Triebwerk skaliert und in CPACS4HOST werden die CPACS-Daten
umgewandelt, um sie im Simulationscode HOST zu benutzen. Die Missionsberechnung findet
mit HOST-Mission_Perf statt. Am Ende des Workflows wird eine XML-Datei zuriickgegeben.
Dieser Einzelworkflow hat den Nachteil, dass keine Riickkoppelung von HOST-Mission_Perf zu
HybridHeli gegeben ist und somit der neue Kraftstoffbedarf nicht in die Berechnung der Hybri-
disierung einfliefSt. Aus diesem Grund wird HybridHeli in einem zweiten Workflow innerhalb
eines iterativen Prozesses implementiert. Dies ist in Abbildung 3.14 dargestellt. Der Workflow
besteht aus denselben Modulen wie der Einzelworkflow, jedoch sind diese mithilfe des Moduls
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Converger verkniipft, das priift, ob ein Konvergenzkriterium erreicht wird. Als Kriterium wird
die Basisleermasse herangezogen, da diese die elektrischen Komponenten beinhaltet und sich
aufgrund der Hybridisierung stark verdandert. Eine Konvergenz wird entweder durch eine ab-
solute Anderung von 1kg oder eine relative Anderung von 0,3% festgestellt. Ist das Kriterium
erfiillt, wird eine XML-Datei zuriickgegeben, falls nicht, wird der Workflow fortgesetzt.

Y
s C4H
HOST...Perf CPA..OST

ar .
- OB ®
= Converger HybridHeli SNAIL

k!

\_.3

Abbildung 3.14: HybridHeli Berechnung als Schleife mit Konvergenzpriifer

Im Folgenden wird der Workflow schrittweise erlautert, um zugrundeliegende Zusammenhan-
ge aufzuzeigen. Zunichst wird dem Workflow eine XML-Datei mit CPACS-Datenmodell mit
einer vollstindig berechneten Konfiguration des urspriinglichen Hubschraubers iibergeben.
Uber das ,,Engine Setup“ werden die Parameter zur Anpassung der Triebwerksberechnung ein-
gestellt. Im zweiten Knoten werden die Basisleermasse und die Kraftstoffmasse ausgelesen.
AnschliefSend wird im Modul Converger der Startwert zur Beurteilung der Konvergenz aus der
XML-Datei gesetzt. Folgend berechnet HybridHeli die bendtigten elektrischen Komponenten,
schreibt diese in das CPACS-Datenmodell und passt die Massenzusammensetzung des Hub-
schraubers an. Alle wichtigen Parameter fiir die Hybridisierung, wie die Art der Hybridisierung
und der Technologiestand, miissen im Code von HybridHeli hinterlegt sein. Danach setzt sich
der Prozess, wie bereits fiir den Einzelworkflow erlautert, fort. Dabei werden die Flugleistun-
gen des hybridisierten Hubschraubers fiir die Mission bestimmt. Es ergibt sich ein veranderter
Kraftstoffverbrauch, weshalb eine neue Kraftstoffmasse resultiert. Die Massenzusammenset-
zung des Hubschraubers dndert sich demzufolge erneut, sodass eine aktualisierte Gesamtmasse
vorliegt, die sich wiederum auf den Leistungsbedarf auswirkt. Dieser veranderte Leistungsbe-
darf wirkt sich auf die Anforderungen an die Hybridisierung aus, weshalb eine erneute Berech-
nung mit HybridHeli notig ist. Die Schleife setzt sich fort bis das Konvergenzkriterium erreicht
ist.
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4 Losungsraum fur einen hybridisierten
Rettungshubschrauber

Basierend auf den erarbeiteten Grundlagen und dem entwickelten Softwarepaket wird unter-
sucht, ob und wie eine Hybridisierung des PRH moglich ist. Zu diesem Zweck werden zunéchst
die Massen des elektrischen Teilantriebsstrangs in Kapitel 4.1 untersucht. Darauf aufbauend
wird in Kapitel 4.2 anhand von Off-Design-Missionen diskutiert, welche Auslegungsleistung
fiir den thermischen Antriebsstrang geeignet ist. In Kapitel 4.3 folgt die Analyse der parallelen
und seriellen Hybridisierungen fiir einen heutigen und zukiinftigen Technologiestand, welche
mit einer Diskussion iiber die Umsetzbarkeit der Hybridisierung abschliefSt. Wie eine Variation
von verschiedenen Entwurfsparametern die Resultate beeinflusst, wird in Kapitel 4.4 anhand
der vielversprechendsten Hybridisierungsoption aufgezeigt.

4.1 Massenzusammensetzung des elektrischen Teilantriebsstrangs

Zunidchst wird untersucht, wie viel Masse der elektrische Teilantriebsstrang zum Gesamtsystem
hinzufiigt. Dazu werden mithilfe des entwickelten Softwarepakets HybridHeli die Massen fiir
den seriellen und parallelen Hybrid fiir die Technologielevel 2025 und 2035 bestimmt. Mafdgeb-
lich dafiir, wie grofS die Massen der elektrischen Komponenten sind, ist die Leistung des Trieb-
werks, da somit festgelegt wird, wie grofS der Anteil des elektrischen Systems an der Gesamt-
leistung ist. Dieser Anteil wird als Hybridisierungsgrad beschrieben. Da die Triebwerksleistung
in HybridHeli eine Auslegungsvariable ist, kann eine Parametervariation durchgefiihrt werden.

In Abbildung 4.1 ist die Massenverteilung der elektrischen Komponenten fiir unterschiedli-
che Triebwerksskalierungen fiir den heutigen Technologiestand dargestellt. Das Triebwerk wird
dabei mit der Design-Leistung BOPP beschrieben. Auf der oberen Achse ist zudem der korre-
spondierende Hybridisierungsgrad zu sehen. Die Balken ohne Schraffur zeigen den Seriellhy-
brid und mit Schraffur den Parallelhybrid. Mithilfe der Grafik sind mehrere Zusammenhinge
zu erkennen. Zum einen die Tatsache, dass der elektrische Teilantriebsstrang fiir ein kleines
BOPP die grofSte Masse aufweist. Durch die kleine Triebwerksskalierung ist folglich der Hy-
bridisierungsgrad hoch, sodass das elektrische System mehr Leistung liefern muss. Umgekehrt
bedeutet dies, dass ein kleiner Hybridisierungsgrad (hohe BOPP) eine kleinere Masse des elek-
trischen Systems zur Folge hat. Zum anderen féllt auf, dass die elektrischen Komponenten im
seriellen Hybrid stets eine hohere Masse aufweisen als fiir den Parallelhybrid. Dies liegt an der
deutlich komplexeren Architektur des seriellen Hybrids, der entsprechend eine hohere Masse
im Bereich des Elektromotors, Inverters und TMS aufweist. Der grofSte Massenzuwachs ergibt
sich fiir beide Hybride durch die Hauptbatterie. Der Anteil der Hauptbatterie am elektrischen
Teilantriebsstrang betragt 67% fiir den parallelen Hybrid und 51% fiir den seriellen Hybriden
bei 500 kW BOPP. Eine Erhohung auf 600 kW fiihrt bei beiden Hybriden zu einer Reduktion die-
ses Anteils um 20%. Die Notfallbatterie ist fiir die zwei Hybridisierungen gleich grof$, was durch
den Auslegungsalgorithmus bedingt ist. Weiterhin ist zu erkennen, wie der DC-DC-Wandler mit
steigender BOPP geringere Massen aufweist. Durch den kleineren Hybridisierungsgrad sinkt
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Abbildung 4.1: Massen des elektrischen Teilantriebsstrangs fiir den Technologiestand 2025 (Parallel-
hybrid schraffiert)

die Ladeleistung der Hauptbatterie, sodass der DC-DC-Wandler kleiner skaliert wird. Fiir den
seriellen Hybrid ist im Fall des Generators zu erkennen, dass die Masse dieser Komponente mit
einer steigender Leistung wachst. Durch die hohere Leistungsabgabe des Triebwerks wird ein
grofSerer Generator benotigt, um diese Leistung umzusetzen.

Die urspriingliche Konfiguration des PRH hat eine MCP pro Triebwerk von 529 kW, was mit ei-
nem Umrechnungsfaktor von 95% rund 500 kW BOPP ergibt. In diesem Fall hat das elektrische
System des parallelen Hybrids eine Masse von 643 kg, wihrend im seriellen Hybrid 848 kg anfal-
len. Eines der Triebwerke des PRH wiegt 124 kg. Daher ergibt sich eine grofSe Differenz zwischen
der Masse, die aus der urspriinglichen Konfiguration herausgenommen wird und der Masse der
elektrischen Komponenten, die hinzugefiigt werden. Fiir ein BOPP von 600 kW reduzieren sich
die Massen bereits auf 387 kg fiir den parallelen Hybrid und 603 kg fiir den seriellen Hybrid. In
beiden Fillen entspricht dies einer Reduktion von rund 250 kg gegeniiber einem BOPP von 500
kW. Aus diesem Grund erscheint die Wahl niedrigerer Hybridisierungsgrade zweckmafiig.

Wird der Technologiestand fiir 2035 betrachtet, zeigen sich dieselben Trends, jedoch verbes-
sern sich die Werte deutlich. Dies ist in Abbildung 4.2 dargestellt. Es ist zu erkennen, dass
die Komponenten deutlich leichter sind und somit die Gesamtmasse des elektrischen Teilan-
triebsstrangs reduziert werden konnte. Fiir ein BOPP von 500 kW ergeben sich fiir den seriellen
Hybrid 549 kg und fiir den Parallelhybrid 447 kg. Eine Erhohung auf 600 kW reduziert die Mas-
sen zusatzlich um rund 180 kg. Des Weiteren fallt auf, dass der Abstand zwischen den Massen
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des Seriellhybrids und des Parallelhybrids auf rund 100 kg sinkt, wahrend mit heutigem Tech-
nologiestand rund 200 kg anfallen. Der Anteil der Batterie am elektrischen System steigt weiter.
Dies ist mit den deutlichen Verbesserungen der spezifischen Dichten von Elektromotoren und
Invertern gegeniiber den Energiedichten der Batterietechnik zu begriinden.
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Abbildung 4.2: Massen des elektrischen Teilantriebsstrangs fiir den Technologiestand 2035 (Parallel-
hybrid schraffiert)

Eine Verringerung der Massen des elektrischen Teilantriebsstrangs erleichtert eine Hybridisie-
rung, da der Massenzuwachs auf die urspriingliche Konfiguration des PRH verkleinert wird. Die
Analyse zeigt, dass diese Massensteigerung stark von der Triebwerksleistung abhdngig ist. Ein
linearer Zusammenhang zwischen dem Leistungsangebot des Triebwerks und der Masse des be-
notigten elektrischen Teilantriebsstrangs ist festzustellen, jedoch kann keine optimale Trieb-
werksskalierung nachgewiesen werden. Lediglich die Tendenz zu kleineren Hybridisierungs-
graden kann abgeleitet werden. Somit ergibt sich die Fragestellung, auf welches Leistungsni-
veau das Triebwerk skaliert werden muss, damit eine Hybridisierung zweckmafig moglich ist.

4.2 Skalierung des thermischen Teilantriebsstrangs

Zur Untersuchung der im letzten Kapitel aufgeworfenen Fragestellung wird das Verhalten des
elektrischen Teilantriebsstrangs wiahrend der Mission detailliert betrachtet. Ziel ist es, eine
Randbedingung zu finden, um eine Triebwerksskalierung festzulegen. Fiir eine Beurteilung
wird das Verhalten der Hauptbatterie wihrend des Flugs analysiert. Von besonderer Bedeutung
ist dabei die Entwicklung des Ladezustands der Batterie. Abbildung 4.3 stellt einen exempla-
rischen SOC-Verlauf fiir einen Parallelhybrid bei einem BOPP von 500 kW dar, der qualitativ

44



4.2 Skalierung des thermischen Teilantriebsstrangs

ebenso fiir den Seriellhybrid anwendbar ist. Dabei ist zu erkennen, wie sich der SOC wihrend
der verschiedenen Flugphasen der Design-Mission im Verlauf des ersten Einsatzes dndert.
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Abbildung 4.3: SOC-Verlauf Parallelhybrid 500 kW

Die Mission beginnt mit einem Schwebeflugsegment, in dem der elektrische Teilantriebsstrang
Leistung bereitstellt, woraufhin der SOC sinkt. Das darauffolgende Steigflugsegment hat je
nach Triebwerksskalierung einen leichten Leistungsiiberschuss oder ein Leistungsdefizit. Im
gezeigten Beispiel steigt der SOC in diesem Segment, sodass ein Uberschuss vorliegt und Ener-
gie gespeichert wird. Im Reiseflugsegment verliert die Batterie schnell an Ladung, da durch
den hohen Leistungsbedarf eine gesteigerte Leistungsanforderung an die Batterie gestellt wird.
Wahrend des Sinkflugs steigt der SOC, jedoch kann nicht geniigend Energie in diesem kurz-
en Zeitraum nachgeladen werden, um den Ladezustand signifikant zu erh6hen. Demnach sind
nach dem Hinflug rund 40% der Energie aufgebraucht. Auf dem Riickflug wiederholt sich die-
ser Zyklus, wodurch der SOC am Ende des ersten Einsatzes bei rund 20% liegt. Somit ergibt
sich der Bedarf fiir ein Aufladen der Batterie nach dem ersten Einsatz, um die tibrigen vier Ein-
satze fliegen zu konnen. Da sich dieses Muster mit jedem weiteren Einsatz wiederholt, muss
die Batterie nach jedem Riickflug geladen werden. Die Hybridisierung erfolgt in diesem Fall als
Plug-In-Hybrid und nicht als Mildhybrid. Das bedeutet, dass zum Betrieb des Hubschraubers
eine externe Energiequelle benétigt wird und sich der Hubschrauber fiir einen uneingeschrank-
ten Betrieb nicht selbst versorgen kann.

Wie sich dieser Zusammenhang fiir weitere Triebwerksskalierungen verhalt, zeigt Abbildung
4.4. Auf der linken Achse ist die BatteriegrofSe der Hauptbatterie in Form des Energieinhalts
dargestellt, wahrend die rechte Achse den SOC am Ende des ersten Einsatzes visualisiert. Da-
bei handelt es sich um den in Abbildung 4.3 mit einem Punkt markierten Wert. Fiir die Para-
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Abbildung 4.4: Benotigte Batteriegrofse und SOC am Ende des Einsatzes tiber BOPP

metervariation der Triebwerksleistung sind die korrespondierenden Hybridisierungsgrade auf-
gefiihrt. Die BatteriegrofSen sind demnach fiir hohere BOPP-Werte kleiner, da der Hybridisie-
rungsgrad sinkt. Der Verlauf der SOC-Kurve macht deutlich, dass sich der SOC am Ende des
ersten Einsatzes nur marginal von 18,3% bei 500 kW auf 19,4% bei 640 kW dndert. Das bedeu-
tet, dass der bereits festgestellte Bedarf einer Zwischenladung unabhingig von der Triebwerks-
leistung gegeben ist.

Eine solche Zwischenladung stellt wiederum Infrastrukturanforderungen, da Krankenhauser in
diesem Fall iiber eine Ladestation verfiigen miissen, an welcher der Hubschrauber nachladen
kann. Ein geeignetes Zeitfenster fiir die Durchfiihrung der Zwischenladung ist wahrend der Pa-
tienteniibergabe gegeben. Alternativ kann das Triebwerk im Stand weiterhin betrieben werden,
um die Batterie zu laden, was jedoch Nachteile in Bezug auf den Kraftstoffverbrauch und Larm
bietet. Eine weitere Option kann eine Skalierung der Batterie sein. Diese miisste fiinfmal grofer
sein, um alle fiinf konsekutiven Einsatze zu fliegen. Aus dem vorherigen Kapitel wird jedoch
deutlich, dass bereits ohne diese VergrofSerung die Batterie den ausschlaggebenden Massenan-
teil des elektrischen Teilantriebsstrangs darstellt. Diese Moglichkeit wird aufgrund des hohen
Massenzuschlags nicht in Erwagung gezogen. Mit der Erkenntnis, dass die Batterie nach dem
Einsatz stets auf rund 20% entleert wird, kann keine Randbedingung ermittelt werden, um ei-
ne geeignete Skalierung des Triebwerks festzulegen. Daher ist weiterhin keine Aussage dariiber
moglich, wie das Triebwerk skaliert werden muss. Aus diesem Grund werden Off-Design-Fille
betrachtet.

4.2.1 Untersuchung von Off-Design-Missionen

Fiir eine Beurteilung der benotigten Triebwerksskalierung werden drei Off-Design-Missionen
erstellt, welche das Ziel haben, die Bereiche im Leistungsdiagramm mit Leistungsabgabe zu mi-
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nimieren, sodass gegebenenfalls im Flug mehr Energie gespart oder nachgeladen werden kann.
Dabei gelten weiterhin hohe Anforderungen an die Transportzeit im Rahmen eines HEMS-
Einsatzes. Die Design-Mission, welche in Kapitel 3.1.2 beschrieben ist, wird fortlaufend Mission
A genannt, wihrend die Off-Design-Missionen mit B, C und D bezeichnet werden. In Mission
B wird im Vergleich zu Mission A der Riickflug bei einer niedrigeren Geschwindigkeit durchge-
fiihrt, um die Leistungsanforderungen zu senken. Dahingegen bildet Mission C einen Reiseflug
bei der Geschwindigkeit bester Reichweite fiir Hin- und Riickflug ab. Bei Mission D handelt
es sich um eine modifizierte Mission A, in der die Flugzustande angepasst sind, sodass sich
der Leistungsbedarf zugunsten der Hybridisierung verschiebt. Folgend werden alle drei Off-
Design-Mission detailliert analysiert.

Mission B

Der erste Off-Design-Fall basiert auf der Grundlage, dass der Hubschrauber moglichst schnell
am Einsatzort ankommen soll, um medizinische Versorgung zu leisten. Aus diesem Grund wird
der Hinflug nicht verandert. Sind die Patient:innen jedoch zum Transport stabilisiert, kann ei-
ne geringfligig niedrigere Reisefluggeschwindigkeit gewihlt werden. Als Anhaltspunkt wird ei-
ne Verlangerung der Flugzeit des Riickflugs auf 20 Minuten angenommen. Das urspriingliche
Riickflugsegment ist 18,6 min lang, davon 13,3 min im Reiseflug iiber 66 km. Somit verlangert
sich dieses Segment um 1,4 min. Fiir den Riickflug ergibt sich demnach eine aktualisierte Rei-
sefluggeschwindigkeit von 75 ms™!. Diese Reduktion der Geschwindigkeit um 9ms™! bewirkt
eine Verringerung des Leistungsbedarfs von 697 kW bei 83 ms™! auf 573 kW bei 75ms™'. Ein
exemplarischer Leistungsverlauf tiber die Flugzeit ist in Abbildung 4.5 dargestellt.
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Abbildung 4.5: Off-Design-Mission B (Griin: Batterien laden, Rot: Batterien entladen)

Esist zu erkennen, dass das Riickflugsegment eine griine Fliche aufweist, die symbolisiert, dass
Energie zurlickgewonnen werden kann. In der Abbildung ist eine beispielhafte BOPP von 600
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kW eingezeichnet, welche zwischen den Reiseflugleistungen positioniert ist. In Abbildung 4.6
ist ein exemplarischer SOC-Verlauf fiir diese Mission fiir die Technologiestinde von 2025 und
2035 zu sehen. Mit diesem Missionsprofil kann der Leistungsbedarf so angepasst werden, dass
auf dem Riickflug ein signifikanter Teil des SOC wieder nachgeladen werden kann. Somit wer-
den hohe Ladezustinde am Ende des Einsatzes realisiert und es besteht die Moglichkeit eine
SOC-Randbedingung einzufiihren. Das Triebwerk wird dabei skaliert, bis ein bestimmter SOC
am Ende des Einsatzes erreicht ist. Zudem wird einen Unterschied zwischen den Technologie-
standen deutlich. Mit dem heutigen Stand wird die Batterie nur bis zu einem minimalen SOC
von 43% entladen, wahrend bei einem zukiinftigen Stand 18% erreicht werden. Dies ist mit
der C-Rate des heutigen Technologiestands zu erklaren, da die Batterie im gezeigten Beispiel
grofler skaliert werden muss, um geniigend Leistung abgeben zu konnen. Durch diese grofSe-
re Batterie wird demzufolge bei gleichbleibendem Energieverbrauch ein prozentual kleinerer
Energieanteil verbraucht, weshalb der SOC nicht so tief sinkt. Diese Begrenzung tritt fiir den
zukiinftigen Technologiestand nicht mehr auf, sodass die Batterie auf den SOC ausgelegt ist
und somit naher an die durch den Algorithmus bedingten Begrenzungen von 20% und 100%

herankommt.
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Abbildung 4.6: SOC-Verlauf Mission B 620 kW BOPP

In Abbildung 4.7 ist das Verhalten des SOC am Ende des ersten Einsatzes iiber die Triebwerks-
leistung sowie die notige Batteriegrofie fiir beide Technologiestande am Beispiel des Parallel-
hybrid dargestellt. Ein Hybridisierungsgrad kann an dieser Stelle nicht mehr angegeben wer-
den, da sich dieser fiir die Technologiestande unterscheidet. Es ist zu erkennen, dass sich das
Verhalten des SOC bei einer Auslegung mit Mission B von dem mit Mission A signifikant unter-
scheidet. Zunachst wird auf den heutigen Technologiestand in der durchgezogenen Linie ein-
gegangen werden. Fiir ein BOPP von 500 kW bis 540 kW ist ein Plateau mit SOC-Werten knapp
tiber 20% zu sehen. Mithilfe von Abbildung 4.5 kann erkannt werden, dass fiir diese Leistungen
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nur im Sinkflug Energie nachgeladen werden kann, da das BOPP in diesem Fall zu niedrig ist.
Somit ergeben sich nur niedrige Ladezustande am Ende des Einsatzes. Entsprechend wird auch
eine grofSere Batterie gebraucht.
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Abbildung 4.7: Batteriegrofie und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhangigkeit der Triebwerkss-
kalierung fiir den parallelen Hybrid mit Missionsprofil B

Bei 540 kW ist ein Knick sowohl in der SOC-Kurve als auch in der Batteriekurve zu erkennen. Bei
dieser Leistung ist die benotigte BatteriegrofSe so weit gesunken, dass die Batterie zu klein ist,
um den Leistungsbedarf zu decken. Der Algorithmus passt die Batterie ab diesem Punkt anhand
des C-Raten-Checks an, weshalb der Anstieg der Batteriekurve fiir hohere BOPP-Werte flacher
verlauft. Gleichzeitig ist ab dieser Leistung die Kombination aus BatteriegrofSe und BOPP aus-
reichend, um SOC aufbauen zu konnen, da das Triebwerk nun einen grofSeren Teil der Leistung
bereitstellt. Auf diese Weise ergibt sich der steigende Teil im SOC-Verlauf bis etwa 625 kW. Fiir
TriebwerksgrofSen tiber 625 kW knickt die Kurve ab und folgt einem Plateau knapp unter 100%
SOC. Der obere Knick ist dabei der Punkt, an dem auf dem Riickflug am Ende des Sinkfluges
erstmalig 100% Ladezustand in der Batterie erreicht werden. Das letzte Schwebeflugsegment
verbraucht jedoch Energie, sodass der in der Abbildung dargestellte SOC am Ende des Einsatzes
stagniert. Gleichzeitig ist die BatteriegrofSe im Bereich des oberen Plateaus so weit gesunken,
wodurch die Hybridisierungsgrade deutlich unter 10% liegen.

Fiir den zukiinftigen Technologiestand ergibt sich ein @hnliches Bild, jedoch mit veranderten
Werten. Zum einen ist zu erkennen, dass die Batteriegroffe unter dem Niveau des heutigen
Technologiestands liegt. Dies ist mit den verbesserten Eigenschaften der Batterie zu erklaren.
Zudem ist die Gesamtkonfiguration mit dem zukiinftigen Technologiestand leichter und weist
demzufolge einen geringeren Leistungsbedarf auf. Der Knick im unteren Bereich tritt in die-
sem Fall bei 560 kW auf. Dies korrespondiert ebenfalls mit der C-Rate, fiir diesen Technologie-
stand hingegen bei deutlich kleineren Batteriegrofien. Die SOC-Kurve steigt fiir den zukiinf-
tigen Technologiestand steiler an als die Kurve mit heutigem Technologiestand. Dies hat den
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Hintergrund, dass fiir kleinere Batterien bei gleichen Energiemengen grofRere prozentuale An-
derungen resultieren. Somit tritt der Knick im oberen Bereich bereits bei 615 kW auf. Es ist zu
erkennen, dass mit dem zukiinftigen Technologiestand nahezu 100% SOC am Ende des ersten
Einsatzes fiir ein BOPP von 640 kW erreicht werden konnen. Dabei sind die Batteriegrofien so
klein, dass sich ein Hybridisierungsgrad von nur 4% ergibt. In diesem Fall liegt das BOPP iiber
der Schwebeleistung im letzten Einsatzsegment, womit die Batterie auch in diesem Segment
geladen werden kann. Eine Auslegung des Hybrids auf eine Leistung in dem Bereich des oberen
Plateaus ist daher ungeeignet, da das Triebwerk tiberdimensioniert ist. Hinzu kommt, dass es in
der Iterationsschleife keine Riickkopplung gibt, falls die Batterie einen Ladezustand von 100%
wihrend des Fluges erreicht. In diesem Fall miisste das Triebwerk gedrosselt werden, was je-
doch eine direkte Integration des SOC-Wertes in die Trimmberechnung notwendig macht. Dies
ist im Rahmen dieser Arbeit nicht umsetzbar, da es tiefgreifende Veranderungen in IRIS zur
Folge hatte.

Zu Abbildung 4.7 ist anzumerken, dass dazu eine einzelne konvergierte Konfiguration als Ba-
sis fiir die Parametervariation genutzt wird, welche die Hybridisierung und die dazugehorigen
Leistungen fiir eine spezifische Triebwerksskalierung vorgibt. Fiir die Analyse wird HybridHeli
als einzelnes Modul ohne Iteration ausgefiihrt. Durch die Variation entfernt sich die BOPP von
der Ausgangskonfiguration, sodass kein konvergierter Entwurf mehr vorliegt. Diese Methode
wird auf diese Weise angewendet, da eine Berechnung eines konvergierten Entwurfs fiir eine
Vielzahl von Triebwerksskalierungen sehr hohe Rechenzeiten und entsprechende Ressourcen
benotigt. Daher wird eine begrenzte Ungenauigkeit akzeptiert, um abschatzend die Trends zu
erkennen. Die Grafiken zeigen einen qualitativ aussagekraftigen Verlauf, jedoch konnen fiir die
absoluten Werte Abweichungen im einstelligen Prozentbereich auftreten. Zur Beurteilung, ob
eine Randbedingung gefunden werden kann, ist geniigend Aussagekraft gegeben. Quantitative
Werte miissen darauf aufbauend mit Berechnungen in der Iterationsschleife gefunden werden.

Anhand der durchgefiihrten Analyse bietet es sich an, das Triebwerk zwischen 80% SOC am
Ende des Einsatzes und dem oberen Knick, welcher eine vollgeladene Batterie nach dem Sink-
flug auf dem Riickflug anzeigt, zu skalieren. Mit heutigem Technologiestand ergibt sich eine
Leistung von 615 bis 625 kW BOPP und fiir den zukiinftigen Technologiestand ein Bereich zwi-
schen 605 und 615 kW BOPP. Wird ein SOC von 90% am Ende des Einsatzes vorausgesetzt, er-
gibt sich ein Wert von 620 kW bei 29,6 kWh Batteriegrofie fiir den heutigen Technologiestand
und 610 kW bei 20,4 kWh Batteriegrofie fiir 2035. Wahrend die Batterien bei einer Auslegung
auf Mission A einen Energieinhalt zwischen 30-40 kWh im vorgeschlagenen Leistungsbereich
aufweisen, liegen diese Werte fiir Mission B bei 20-30 kWh. Dies veranschaulicht, dass eine
Auslegung auf Mission B deutliche Gewichtseinsparungen ermoglichen kann. Wie sich diese
Zusammenhange fiir den Seriellhybrid verhalten, ist in Abbildung 4.8 zu sehen. Fiir diese Hy-
bridisierung zeigt sich bei heutigem Technologiestand ein unterschiedliches Verhalten. In den
Kurven fiir die BatteriegrofSe und den SOC sind keine Knicke vorhanden. Dies ist mit der Tat-
sache zu erklidren, dass diese Konfiguration sehr schwer ist und somit einen deutlich hheren
Leistungsbedarf hat. Dieser Zusammenhang wird in Kapitel 4.3 thematisiert.
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Abbildung 4.8: Batteriegrofie und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhédngigkeit der Triebwerkss-
kalierung fiir den seriellen Hybrid mit Missionsprofil B

Die charakteristische Form der SOC-Kurve wird in diesem Fall gestreckt. Uber den Hybridi-
sierungsgrad kann der Unterschied zwischen den Technologiestianden verdeutlicht werden.
Ein BOPP von 660 kW resultiert bei heutigem Technologiestand in einen Hybridisierungsgrad
von 19,3%, was einen grofden Anteil des elektrischen Teilantriebsstrangs an der Gesamtleis-
tung verdeutlicht. Bei identischer Triebwerksleistung weist der serielle Hybrid mit zukiinfti-
gem Technologiestand einen Hybridisierungsgrad von 5,3% auf. Die BatteriegrofSen sind fiir
den Technologiestand 2025 vergleichsweise grof}, sodass keine C-Raten-Begrenzung erreicht
wird. Dennoch konnen fiir den seriellen Hybrid hohe Ladezustdnde erzielt werden. Fiir den
heutigen Technologiestand wird ein BOPP von 650 kW benotigt, um einen SOC von 90% am
Ende des ersten Einsatzes zu erlangen, mit einer Batteriegroffe von 56 kWh. Zukiinftig kann
ein BOPP von 620 kW und 19,5 kWh Batterie genutzt werden. Diese Zahlen beziehen sich auf
einen konvergierten Antriebsstrang mit Mission B.

Mission C

Die zweite Off-Design-Mission basiert auf dem Ansatz, dass dem Hubschrauber keine zeitli-
chen Grenzen gesetzt sind, beispielsweise bei einer Verlegung von Patient:innen. Somit wird
angenommen, dass Hin- und Riickflug mit der Geschwindigkeit bester Reichweite durchgefiihrt
werden, was einem Einsatzprofil eines heutigen Rettungshubschraubers nahekommt. Diese
Geschwindigkeit liegt im Fall des PRH bei 71 ms™!. Der Leistungsbedarf im Reiseflug liegt da-
mit je nach Konfiguration bei 520-550 kW. Demzufolge ist der Reiseflug kein kritischer Fall und
die Schwebeleistung wird zur Dimensionierung herangezogen. In Abbildung 4.9 ist ein exem-
plarischer Leistungsbedarf iiber einen Einsatz mit Missionsprofil C zu sehen. Zu erkennen sind
grofSe Leistungsspitzen, die im Schwebeflug vorliegen, hingegen nur kurz andauern. Die Reise-
flugleistung ist moderat, sodass die BOPP kleiner gewahlt werden kann. Insgesamt ergibt sich
ein deutlich ausgeglicheneres Profil.
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Abbildung 4.9: Off-Design-Mission C (Griin: Batterien laden, Rot: Batterien entladen)

In Abbildung 4.10 ist beispielhaft der SOC-Verlauf wahrend des ersten Einsatzes fiir den Paral-
lelhybrid dargestellt. Es wird erkenntlich, dass sich der Verlauf im Vergleich zu Mission A oder
B unterscheidet. Der SOC ist kontinuierlich in einem hohen Bereich und veridndert sich iiber
den Reiseflug nur geringfiigig. Fiir den zukiinftigen Technologiestand ist eine grofSere SOC-
Tiefe zu sehen, mit einem minimalen SOC wihrend des Einsatzes von 72% wobei im heutigen

Technologiestand 89% vorliegen.
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Abbildung 4.10: SOC-Verlauf Mission C 530 kW BOPP
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Zur Erklarung dieses Verhaltens wird der Verlauf des SOC-Wertes am Ende des Einsatzes in Ab-
bildung 4.11 betrachtet. Es ist zu erkennen, dass sich die charakteristischen Punkte der Kurve
hin zu kleineren BOPPs verschieben. Das Plateau im hohen SOC-Bereich ist im Vergleich zu
Mission B breiter.
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Abbildung 4.11: Batteriegrofle und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhingigkeit der Trieb-
werksskalierung fiir den parallelen Hybrid mit Missionsprofil C

Ab einem BOPP von 530 kW wird mit dem heutigen Technologiestand bereits ein SOC von iiber
90% erreicht. Da die Leistungsspitzen im Leistungsbedarf weiterhin tiber 700 kW liegen, wer-
den in diesem Fall hohe Hybridisierungsgrade erreicht, was im Umkehrschluss bedeutet, dass
eine grofSere Batterie verwendet werden muss, um die erforderliche Leistung bereitzustellen.
Somit ist fiir den heutigen Technologiestand iiber die gesamte dargestellte Leistungsvariation
eine C-Raten-Begrenzung aktiv. Dies erklart die hohen SOC-Werte aus Abbildung 4.10, da eine
grofSe Batterie bei kleinen Energiemengen den SOC nur geringfiigig dndert. Fiir den zukiinfti-
gen Technologiestand tritt die C-Raten-Begrenzung erst ab 490 kW BOPP auf, sodass sich dort
ein Knick ergibt. Anschlieflend steigt die SOC-Kurve steil an und geht in ein breites Plateau
tiber. Dies hangt mit den wiederum sehr kleinen BatteriegrofSen zusammen, da bei gleichen
Energiemengen prozentual hohe Anderungen auftreten. Das Plateau ergibt sich, wie auch bei
Mission B, aus dem Energieverbrauch im letzten Schwebeflugsegment. Bei einem BOPP von
645 kW wird schliefSlich ein Hybridisierungsgrad nahe 0% erreicht, sodass in diesem Fall 100%
SOC zu sehen sind. GemafS des Algorithmus zur Batterieauslegung wird die Batteriegrofie in
diesem Fall auf 1 kWh gesetzt. Fiir den Parallelhybrid mit heutigem Technologiestand ist folg-
lich eine Triebwerksskalierung auf 530 kW BOPP bei 68 kWh BatteriegrofSe anzustreben, um
90% SOC am Ende des Einsatzes zu erhalten.

Fiir den zukiinftigen Technologiestand kann ein Wert von 90% nur bei sehr kleinen Hybridisie-
rungsgraden beziehungsweise hohen BOPP-Werten erreicht werden. Dies ist jedoch ungeeig-

net, da somit der elektrische Teilantriebsstrang vernachlassigbar wire. Das breite Plateau er-
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laubt eine grofSe Auswahl an potenziellen Triebwerksskalierungen mit SOC-Werten iiber 80%.
Es wird sich ebenso fiir 530 kW entschieden, was mit einem SOC von 85% am Ende des Einsat-
zes bei einer Batteriegrofie von 11,7 kWh korrespondiert. Fiir den heutigen Technologiestand
entspricht dies einem Hybridisierungsgrad von 28%, wiahrend fiir die identische Leistung im
zukiinftigen Fall nur 18% erreicht werden. Diese Werte beziehen sich auf einen konvergierten
Antriebsstrang mit Mission C.
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Abbildung 4.12: Batteriegrofle und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhingigkeit der Trieb-
werksskalierung fiir den seriellen Hybrid mit Missionsprofil C

Ein dhnliches Verhalten ist in Abbildung 4.12 fiir den seriellen Hybrid zu sehen. Die Batte-
riegrofSen im heutigen Fall sind nochmals grofSer, was mit einer schwereren Konfiguration zu
begriinden ist. Fiir den heutigen Technologiestand werden 90% SOC am Ende des Einsatzes bei
550 kW erreicht. In diesem Fall ergibt sich ein Energieinhalt von 98 kWh. Mit dem zukiinftigen
Technologiestand treten dhnliche Werte im Vergleich zu dem Parallelhybrid auf. Es wird eben-
falls eine Triebwerksskalierung von 530 kW fiir 85% SOC gewahlt, bei 14,6 kWh Batteriegrofie.

Mission D

Als dritte Off-Design-Mission wird eine Abwandlung der Mission A betrachtet, bei der andere
Flugzustande generiert werden, um die Integrale unter dem Leistungsbedarf zu verschieben.
Abbildung 4.13 stellt dies dar. Es ist erkenntlich, dass das Verhéltnis von roten und griinen Fla-
chen ausgeglichener ist.

Das Reiseflugsegment mit dem anschliefSenden Sinkflug wird dabei variiert, indem das Reise-
flugsegment verkiirzt und das Sinkflugsegment verlangert wird. Unterdessen bleibt die Reise-
fluggeschwindigkeit von 83 ms™! erhalten. Die Flugzeit bis zum Einsatzort und wieder zuriick
bleibt konstant, sodass das Sinkflugsegment schneller geflogen werden muss. Der Sinkflug in
Mission A findet bei 50 ms™! horizontaler Geschwindigkeit und -5ms™! vertikaler Geschwin-
digkeit statt und wird fiir Mission D auf 75ms™ und -2 ms™! geidndert. Durch den geidnderten
Flugzustand steigt der Leistungsbedarf im Sinkflug. Dies soll bewirken, dass das Triebwerk we-
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Abbildung 4.13: Off-Design-Mission D (Griin: Batterien laden, Rot: Batterien entladen)

niger gedrosselt werden muss und gleichzeitig die griine Flache in Abbildung 4.13 gréfSer wird.
Demzufolge kann mehr Energie in diesem Segment nachgeladen werden. Die Auswirkung die-

ses Missionsprofils auf den SOC-Verlauf zeigt Abbildung 4.14.
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Abbildung 4.14: SOC-Verlauf Mission D 600 (heute) & 650 (Zukunft) kW BOPP

Die Reiseflugsegmente haben, wie bereits im Fall von Mission A, einen signifikanten Einfluss
aufden SOC, jedoch kann wihrend des Sinkfluges im Vergleich mehr Energie nachgeladen wer-
den, sodass der SOC hoher steigt als bei Mission A (siehe Abbildung 4.3). Der minimale SOC tritt
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fiir Missionsprofil D ebenfalls nach dem zweiten Reiseflugsegment mit 18% auf. Das Nachla-
den wahrend des letzten Sinkflugs fiihrt dazu, dass der SOC am Ende des Einsatzes leicht hoher
liegt als bei Mission A. Auch der zukiinftige Technologiestand zeigt vergleichbare Trends. Im
Vergleich zu dem Verlauf von Mission A ergibt sich folglich eine Verbesserung des SOC am Ende
des Einsatzes, jedoch kann kein sehr hoher SOC, wie etwa fiir Mission B (siehe Abbildung 4.6),
erzielt werden. In Abbildung 4.15 ist die BOPP-Variation fiir diese Mission fiir den Parallelhy-
brid dargestellt.
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Abbildung 4.15: Batteriegrofle und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhidngigkeit der Trieb-
werksskalierung fiir den parallelen Hybrid mit Missionsprofil D

Es zeigt sich eine dynamische Kurve mit einer Vielzahl von Steigungsdnderungen fiir den SOC
am Ende des Einsatzes. Dies korrespondiert mit der Beschaffenheit der Integrale unter dem
Leistungsbedarf. Zum besseren Verstandnis konnen die Leistungsniveaus in Abbildung 4.13
herangezogen werden, wobei beriicksichtigt werden muss, dass dort nur ein expliziter, kon-
vergierter Fall dargestellt ist. Mit dem heutigen Technologiestand bleibt der SOC am Ende des
Einsatzes bis 530 kW unter 20%. Es kann bei diesen Triebwerksleistungen nicht gentigend Ener-
gie im Flug nachgeladen werden. AnschliefSend ist der Einfluss der Sinkflugsegmente bis 590
kW zu sehen, in denen die Batterie geniigend nachgeladen wird, um einen SOC am Ende des
Einsatzes bis 30% zu erreichen. Es folgt ein Knick in der Kurve mit einem kleinen Plateau.
Gleichzeitig ist eine leichte Kriimmung in der Batteriekurve zu erkennen. Das BOPP befindet
sich an dieser Stelle genau mittig zwischen der minimalen und maximalen Leistung wiahrend
des Flugs, sodass die Batterie ideal dimensioniert ist, um dieselbe Leistung, die sie abgeben
konnen muss, auch aufnehmen zu konnen. Wird die BOPP weiter erhoht, wird die Batterie auf
die Leistungsabgabe ausgelegt, was im Umkehrschluss bedeutet, dass das Triebwerk gedros-
selt werden muss, da nicht mehr genug Leistung von der Batterie aufgenommen werden kann.
Somit stagniert der SOC am Ende des Einsatzes. Bei 610 kW folgt die C-Raten-Begrenzung im
Algorithmus, da die BatteriegrofSe nun zu klein wird. Danach steigt der SOC weiter, da sich
nun prozentual auf die kleinen Batteriegrofden grofiere Ladehiibe ergeben. Die Unebenheiten
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im oberen Verlauf der Kurve ergeben sich, wenn die BOPP die Schwebeleistungen iiberschreitet.
In diesem Bereich sind die Hybridisierungsgrade allerdings schon sehr gering, beispielsweise
bei 650 kW mit 8%. Geht der Hybridisierungsgrad gegen null kann ein SOC am Ende des Einsat-
zes von 80% erreicht werden, da die BatteriegrofSe durch den Algorithmus auf die Konstante 1
kWh gesetzt wird. Die Kurven des zukiinftigen Technologiestandes folgen denen des heutigen
Technologiestandes und zeigen @hnliche Effekte. Dabei ist die bendtigte BatteriegrofSe gering-
fligig kleiner. Dahingegen zeigt sich fiir den Seriellhybrid in Abbildung 4.16 ein leicht anderer

Zusammenhang.
200 100
= Batterie 2025
L = = Batterie 2035 °
160 - '\.\\ — SOC 2025 g0 .E
= % - = SOC 2035 i %
E “\.\ I %
£ 120- L oo E
> S .
B N /I <
= " J o
Eé’ 80 1 S v F40 S
8 ““5_\ — _...--"" =]
= S G E
s} _-2Z_ S
40 == """--..__. - 20 S
S 2
0 . . . : — =1y
400 450 500 550 600 650 700

Leistung BOPP in kW

Abbildung 4.16: Batteriegrofle und SOC am Ende des ersten Einsatzes in Abhidngigkeit der Trieb-
werksskalierung fiir den seriellen Hybrid mit Missionsprofil D

Mit heutigem Technologiestand wird die Konfiguration des seriellen Hybrid ein hoher Mas-
senzuwachs vor, weshalb sich der Leistungsbedarf stark erhoht, sodass grofSere Energieinhalte
fiir die Batterien benotigt werden. Bei 560 kW ist ein Knick durch die C-Raten-Begrenzung zu
sehen. Danach steigt die SOC-Kurve kontinuierlich. Durch die grofSen Batterien treten im Ver-
gleich zum Parallelhybrid bei hoheren BOPP-Werten hohe Hybridisierungsgrade auf. Ein BOPP
von 650 kW entspricht beispielweise einem Hybridisierungsgrad von 20%. Somit kann fiir die-
se Konfiguration ein Betriebspunkt mit 90% SOC am Ende des Einsatzes mit 690 kW und 40
kWh BatteriegrofSe gefunden werden. Dahingegen folgt der Verlauf des seriellen Hybriden mit
zukiinftigem Technologiestand stark dem Verlauf des heutigen Parallelhybrides. Fiir die zwei
gezeigten Parallelhybriden und den seriellen Hybrid mit zukiinftigem Technologiestand kann
kein geeigneter Betriebspunkt mit hohem SOC am Ende des Einsatzes gefunden werden, oh-
ne sehr kleine Hybridisierungsgrade anzunehmen. Hier zeigt sich, wie auch bei Mission A, der
Einfluss einer anspruchsvollen Mission auf die Hybridisierung. Aus diesem Grund ist in diesen
Fillen eine Triebwerksskalierung zwischen 600 und 650 kW anzustreben, wobei ein SOC von
rund 30% am Ende des Einsatzes erreicht wird (siehe Abbildung 4.15 und 4.16).
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4.2.2 Festlegung einer Triebwerksskalierung auf Basis der Ergebnisse der
Off-Design-Missionen

Mithilfe der Analyse der Off-Design-Missionen kann gezeigt werden, dass die Hybridisierung
eines Hubschraubers zu einem hohen MafS von der Design-Mission abhéngt. Je hoher die Leis-
tungsanforderungen sind, desto anspruchsvoller ist eine Hybridisierung umzusetzen. Im Falle
des PRH bedeutet dies, dass Mission A nur eingeschrankt umsetzbar ist, da die Batterie bereits
nach dem ersten Einsatz entleert ist. Mit Mission D, welche eine Abwandlung von Mission A
hin zu einem geeigneteren Leistungsbedarf fiir eine Hybridisierung ist, kann nur eine geringfii-
gige Verbesserung des SOC am Ende des ersten Einsatzes erzielt werden. In beiden Fillen zeigt
sich, dass gegeniiber dem originalen Triebwerk des PRH eine Skalierung der Triebwerksleistung
auf Werte iiber 600 kW stattfinden muss. Zum einen, um hohe Ladezustidnde der Batterie am
Ende eines Einsatzes zu erreichen und zum anderen, um kleinere Batteriegroffen verwenden
zu konnen, was mit einer Massenersparnis einhergeht. Je weiter die Leistungsanforderungen
sinken, desto kleiner konnen die benotigten Batterien werden und desto hoher sind die Lade-
zustande der Batterie nach einem Einsatz. Von besonderer Bedeutung ist dabei der Einfluss ei-
nes ausgeglichenen Missionsprofils, wie durch die Missionen B und C gezeigt. Mission C bietet
hohe Freiheitsgrade in der Triebwerksskalierung. Eine Hybridisierung mit hohen Ladezustan-
den am Ende eines Einsatzes ist dabei bereits mit den Triebwerksskalierungen des originalen
PRH-Entwurfs moglich. Die Analyse dieses Missionsprofils deutet darauf hin, dass eine Hybri-
disierung von Hubschraubern mit einem ahnlichen Missionsprofil vielversprechend ist. Dies
trifft beispielsweise auf heutige Rettungshubschrauber zu. Mission B stellt einen Sonderfall
zwischen Mission A und C dar und vereint die Vorteile von beiden Missionsprofilen, bei einem
geringfiigigen Flugzeitnachteil. Auf dieser Grundlage wird Mission B herangezogen, um eine
Randbedingung fiir die Triebwerksskalierung festzulegen. Mit den Erkenntnissen aus diesem
Kapitel werden die Triebwerksleistungen definiert, indem ein SOC von 90% am Ende des ers-
ten Einsatzes bei einem Flug mit Mission B gefordert wird. Die korrespondierenden Werte sind
in Tabelle 4.1 aufgefiihrt.

Tabelle 4.1: Triebwerksskalierung nach Hybridisierung
BOPPin MCPin Hybridisierungsgrad

Hybridisierung kW kW (Mission A)
Parallelhybrid Heute 620 653 12,2%
Parallelhybrid Zukunft 610 642 13,2%
Seriellhybrid Heute 650 684 19,0%
Seriellhybrid Zukunft 620 653 12,3%

Es ist zu erkennen, dass die benotigten Triebwerksleistungen unabhangig von der Hybridi-
sierung nah beieinander liegen. Lediglich der serielle Hybrid mit heutigem Technologiestand
braucht durch seine schwere Konfiguration mehr Leistung. Dies wird in Kapitel 4.3 eingehend
beleuchtet. Mit den ermittelten Triebwerksskalierungen ergeben sich Hybridisierungsgrade zwi-
schen 12% und 19%. Durch die Analyse kann gezeigt werden, dass kleine Anderungen bei die-
sen vorgeschlagenen Leistungen einen grofSen Einfluss auf den SOC haben konnen, wie im
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Abschnitt zu Mission B beschrieben. Die Sensitivitat der Hybridisierung auf anspruchsvolle
Missionen spiegelt sich auf diese Weise wider. Als operationelle Randbedingung ergibt sich
zudem, dass der Hubschrauber bei Fliigen mit Missionsprofil A zwingend Ladeinfrastruktur an
Krankenhdusern benotigt, um die entleerte Batterie wieder aufzuladen. Nur somit kann sicher-
gestellt werden, dass fiinf konsekutive Einsitze geflogen werden konnen. Selbst bei Fliigen mit
Missionsprofil B ist eine vollstandig beladene Batterie nach dem ersten Einsatz nicht moglich,
sodass sich gegebenenfalls ein Ladebedarf ergibt. Aus der Untersuchung folgt zudem, dass der
Pilot oder die Pilotin durch eine Anpassung der Flugzustande grofSen Einfluss auf den Ladezu-
stand der Batterie nehmen kann. Eine grundlegende Annahme der Methode ist der Betrieb des
Triebwerks in einem einzigen Betriebspunkt. In der Realitédt kann die Leistung des Triebwerks
kurzfristig angepasst werden, um mehr Energie nachzuladen oder weniger zu verbrauchen, so-
dass sich ein weiterer Freiheitsgrad ergibt.

4.3 Analyse der Hybridisierungen nach Technologiestand

Mit der vorangegangenen Analyse sind fiir jede Hybridisierung Triebwerksskalierungen verfiig-
bar, welche genutzt werden konnen, um die finalen Auspragungen der Hybridisierungen mit
Missionsprofil A zu berechnen. Dazu wird HybridHeli innerhalb der in Kapitel 3.4 Abbildung
3.14 vorgestellten Iterationsschleife verwendet, um ein konvergiertes Ergebnis zu erhalten. Als
eine libergreifende Annahme fiir die Berechnung aller Hybridisierungen wird eine OEI-Zeit von
60 s festgelegt. Diese Zeit liegt zwischen den 30 Sekunden und 2,5 Minuten Ratings, welche in
Kapitel 3.1.3 beschrieben sind, und wird als ausreichend betrachtet, um eine sichere Notlan-
dung durchzufiihren, respektive iiber ein Hindernis zu steigen. In Abbildung 4.17 ist exempla-
risch das Verhalten der Basisleermasse wihrend der Iterationen in der Schleife bis zum Errei-
chen des Abbruchkriteriums dargestellt.
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Abbildung 4.17: Konvergenz der Basisleermasse fiir Hybridisierungen der Mission A
In drei von vier Fillen ist die Konvergenz nach vier bis fiinf Iterationen erreicht. Lediglich der
serielle Hybrid mit heutigem Technologiestand braucht sieben Iterationen. Dabei nédhert sich

diese Konfiguration asymptotisch einer Konvergenz, wiahrend die iibrigen Hybridisierungen
einen Uberschwinger zeigen, welcher sich nach einer weiteren Iteration ausgleicht. Fiir alle
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Hybridisierungen ist zu erkennen, dass die Basisleermasse steigt, was durch die elektrischen
Komponenten verursacht wird. Der geringste Massenzuwachs tritt fiir den Parallelhybrid mit
zukiinftigem Technologiestand auf. Der serielle Hybrid mit zukiinftigem Technologiestand und
der Parallelhybrid mit heutigem Technologiestand weisen eine nah beieinander liegende Ba-
sisleermasse auf. Der serielle Hybrid mit heutigem Technologiestand hat den grofSten Massen-
zuwachs. Die genauen Werte werden detailliert in den folgenden Unterkapiteln beschrieben.

4.3.1 Analyse Parallelhybrid mit heutigem Technologiestand

Wird mit dem heutigen Stand der Technik eine parallele Hybridisierung auf den Entwurf des
PRH angewendet, ergibt sich eine Massenzusammensetzung wie in Abbildung 4.18 aufgefiihrt.
In der Grafik sind die Massen fiir den Take-Off zu Missionsbeginn aufgeschliisselt.
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Abbildung 4.18: Vergleich der Startmasse fiir Parallelhybrid 2025

Auf der linken Seite ist die originale Massenzusammensetzung des PRH zu sehen, wihrend
auf der rechten Seite die Massenzusammensetzung durch die Hybridisierung nach heutigem
Technologiestand zu sehen ist. Die Masse der Nutzlast ist in beiden Fallen gleich grof. Es ist
zu erkennen, dass sich die Basisleermasse von 2063 kg auf 2447 kg erhoht. Dies entspricht ei-
ner Steigerung von 18,6%. Gleichzeitig reduziert sich der Kraftstoffbedarf zur Erfiillung der
Mission. Dieser sinkt von 916 kg um 16,6% auf 764 kg. Auf die Startmasse des Hubschraubers
wirkt sich die Hybridisierung mit einer Massensteigerung von 6,2% von 3749 kg auf 3981 kg
aus. Folglich ist der Parallelhybrid schwerer als der originale PRH-Entwurf, gleichwohl kon-
nen 152 kg Kraftstoff eingespart werden. Die maximale Startmasse tritt im ersten Einsatz nach
dem Einladen der Patient:innen auf (siehe Kapitel 3.1.2). Die Massenzusammensetzung fiir
diesen Fall ist in Tabelle 4.2 dargestellt. Die Tabelle zeigt, dass sich die Nutzlast auf 950 kg
erhoht, wohingegen die Kraftstoffmasse durch den Verbrauch auf dem Hinflug zu den Pati-
enten bereits auf 834 kg sinkt. Fiir den Fall der maximalen Startmasse weichen die prozen-
tualen Anderungen aufgrund der Hybridisierung lediglich geringfiigig von der Betrachtung der
Take-Off-Massenzusammensetzung ab. Die Kraftstoffeinsparungen aufgrund der Hybridisie-
rung sind mit dem dauerhaften Betrieb des Triebwerks in einem effizienten Betriebspunkt ver-
bunden. Abbildung 4.19 zeigt dabei den spezifischen Kraftstoffverbrauch (SFC) wiahrend dem
ersten Einsatz.
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Tabelle 4.2: Massenverteilung des PRH Parallelhybrid 2025

Konﬁgul’atlon lestanﬂ mpg mp MmpEmM MGesamt AmF AmBEM Amcesamt

PRH Original =~ Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749kg
Parallelhybrid Take-Off 764kg 770kg 2447kg 3981kg -16,6% +18,6% +6,2%

PRH Original MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847kg
Parallelhybrid MTOM  699kg 950kg 2447kg 409 kg -16,2% +18,6% +6,5%

Aufgrund der Hybridisierung wird im Vergleich zum Original ein erheblich niedrigeres SFC-
Niveau erreicht, wobei Anderungen ausschlieflich durch die notigen Drosselungen auftreten.
Fiir den urspriinglichen Entwurf ist fiir jedes Missionssegment eine Anpassung des SFC-Wertes
notwendig, wobei die Sinkflugsegmente hohe Werte von iiber 250 kg s™! GW™! aufweisen. Dieses
Verhalten ist exemplarisch fiir alle untersuchten Hybridisierungen, da ein Betrieb des Trieb-
werks bei einem moglichst niedrigen SFC eine allgemeine Entwurfsbedingung ist.
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Abbildung 4.19: Vergleich des Einflusses der Parallelhybridisierung auf den SFC wihrend des ersten
Einsatz

Die Erhohung der Basisleermasse wird mafdgeblich durch die elektrischen Komponenten der
Hybridisierung bewirkt. In Tabelle 4.3 ist aufgeschliisselt, auf welche Auslegungsgrofien die
Komponenten mithilfe von HybridHeli skaliert sind, sowie die dazugehorigen Massen und Volu-
men. Fiir den Parallelhybrid weist der Inverter die maximale Auslegungsleistung auf, wahrend
der Elektromotor kleiner skaliert ist. Damit wird die Fahigkeit von Elektromotoren kurzzeitig
tiber 100% Nennleistung abzugeben, ausgenutzt, da die maximale Leistung hauptsachlich im
Fall eines Triebwerkausfalls benotigt wird. Ein Generator ist in der parallelen Hybridisierung
nicht enthalten, sodass die Auslegungsleistung dieses Elements null ist. Der DC-DC-Wandler
ist anhand der maximal moglichen Ladeleistung wiahrend des Fluges skaliert und das TMS ent-
sprechend der Wirkungsgrade aller Bauteile ausgelegt. Die Massen der Komponenten bestati-
gen die Erkenntnis aus Kapitel 4.1, dass die Batterien den Grof3teil der Massen der elektrischen
Teilantriebsstrangs bilden. Der Energieinhalt der Notfallbatterie ist gegentiber der Hauptbatte-
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rie um 63% kleiner, wohingegen die Masse lediglich 25% leichter wird. Hierbei wird der Einfluss
der geringeren gravimetrischen Energiedichte der Notfallbatterie veranschaulicht. Alle Kom-
ponentenmassen summieren sich auf 460 kg. Es resultiert ein Nettozuwachs fiir die Gesamt-
masse des Hubschrauber, trotz des verminderten Kraftstoffbedarfs. Die Abschiatzung der da-
zugehorigen Volumen ergibt einen benotigten Bauraum von 264 Litern. Dies liegt mafSgeblich
unter der in Kapitel 3.2 getroffenen Annahme von 349 Litern, sodass keine Bauraumbegrenzung
vorliegen sollte, um die elektrischen Komponenten an der Stelle des fehlenden Triebwerks zu
platzieren.

Tabelle 4.3: Elektrische Komponenten des PRH Parallelhybrid 2025

Komponente Auslegungsgréofie Masseinkg Volumeninl

Elektromotor 682 kW 57 16
Inverter 835 kW 42 46
DC-DC 96 kW 5 5
Generator 0 kW 0

TMS 109 kW 57 54
Hauptbatterie 41 kWh 171 74
Notfallbatterie 15 kWh 128 69
Summe 460 264

Die Entwicklung des Ladezustands der Hauptbatterie wiahrend der Gesamtmission ist in Abbil-
dung 4.20 dargestellt. In der Grafik ist der bekannte SOC-Verlauf im ersten Einsatz zu erkennen
(siehe Abbildung 4.3), mit einem SOC nach dem ersten Einsatz von rund 20%. Die gestrichel-
te Linie stellt dabei einen hypothetischen Ladevorgang dar, welcher nicht auf die Missionszeit
angerechnet wird.
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Abbildung 4.20: SOC-Verlauf der Gesamtmission fiir den Parallelhybrid 2025 (Gestrichelte Linie: Nach-
laden der Batterie)

Im dargestellten Beispiel wird die Batterie nach jedem Einsatz auf 90% geladen. Einen Wert
von 90% nach jedem Einsatz zu erreichen ist nicht zwangslaufig notwendig, da aus dem Verlauf
der Kurve folgt, dass der Ladehub mit jedem Einsatz geringer wird. Durch den fortwahrenden
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Krafttsoffverbrauch wird der Hubschrauber wiahrend der Mission leichter, sodass der Leistungs-
bedarf sinkt und weniger Energie aus der Batterie entnommen werden muss. Es wird deutlich,
dass der erste Einsatz der dimensionierende Fall ist und im weiteren Verlauf die Anforderun-
gen an den elektrischen Teilantriebsstrang sinken. Somit hat der Hybrid fiir die Einsitze 3 bis 5
erhebliche Leistungs- und Energiereserven. Trotzdem ist weiterhin eine Zwischenladung nach
jedem Einsatz unabdingbar. Der dargestellte SOC-Verlauf ist aufgrund der Auslegungsmethode
fiir alle Hybridisierungen vergleichbar und kann exemplarisch fiir die anderen Hybridisierun-
gen gesehen werden. Die qualitativen Aussagen bleiben bestehen und die quantitativen Werte
unterscheiden sich nur geringfiigig. Lediglich das Verhalten des seriellen Hybrids mit heutigem
Technologiestand unterscheidet sich davon, was im folgenden Kapitel aufgezeigt wird.

4.3.2 Analyse Seriellhybrid mit heutigem Technologiestand

Wird auf den PRH-Entwurf eine serielle Hybridisierung mit heutigem Technologiestand ange-
wendet, ergibt sich, wie aus Abbildung 4.17 erkenntlich ist, eine grofie Steigerung der Basisleer-
masse. Abbildung 4.21 stellt die Zusammensetzung der Startmasse dieser Konfiguration dar.
Die Basisleermasse steigt von 2063 kg auf 2788 kg, was einer Erhohung von 35,1% entspricht.
Dies ist insbesondere auf die komplexe Antriebsarchitektur mit den zusatzlichen elektrischen
Komponenten gegeniiber dem Parallelhybrid zuriickzufiihren. In der Iteration entsteht ein ne-
gativer Kreislauf, in dem ein immer schwerer werdender Hubschrauber einen immer hoheren
Leistungsbedarf hat. Auch fiir die serielle Hybridisierung ist ein verringerter Kraftstoffbedarf
zu erkennen. Dieser sinkt um 11,8% von 916 auf 808 kg, womit eine geringere Einsparung im
Vergleich zu der parallelen Hybridisierung vorliegt. Die Startmasse zu Beginn der Mission steigt
von 3749 kg auf 4366 kg, was einer Anderung von 16,5% entspricht.
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Abbildung 4.21: Vergleich der Startmasse fiir Seriellhybrid 2025

In Tabelle 4.4 sind zudem die Werte fiir die Massenzusammensetzung bei maximaler Startmas-
se aufgefiihrt. Wie auch im Fall des Parallelhybrids liegen die prozentualen Abweichungen nah
beieinander. Die maximale Startmasse fiir die Hybridisierung betragt 4477 kg. Diese erhebliche
Steigerung gegeniiber dem originalen PRH wirft die Frage auf, ob weitere Auslegungsparameter
gedndert werden miissen und ob ein komplettes Resizing dieser Konfiguration notig ist. Diese
Frage wird in Kapitel 4.3.5 diskutiert.
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Tabelle 4.4: Massenverteilung des PRH Seriellhybrid 2025

Konﬁguration Zustand mpg mp MBEM MGesamt Amp AmBEM AmGe samt

PRH Original ~ Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749kg
Seriellhybrid ~ Take-Off 808 kg 770kg 2788kg 4366kg -11,8%  +35,1% +16,5%

PRH Original MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847 kg
Seriellhybrid ~ MTOM  739kg 950kg 2788kg 4477kg -11,4%  +35,1% +16,4%

Einen Uberblick iiber die Massenverteilung der elektrischen Komponenten liefert Tabelle 4.5.
Die Werte verdeutlichen, warum diese Hybridisierung signifikant schwerer ist als der Parallel-
hybrid. Zum einen sind Elektromotor und Inverter nun bei iiber 900 kW Auslegungsleistung
skaliert. Dies hat den Grund, dass die Schwebeleistung durch den Massenzuwachs auf tiber 800
kW ansteigt und sich mit den beriicksichtigen Reserven im Algorithmus solch hohe Leistungen
ergeben. In Bezug auf die Massen und Volumen dieser Komponenten muss bedacht werden,
dass jeweils zwei Inverter und Elektromotoren in dieser Konfiguration installiert sind. Ferner
liegt die Auslegungsleistung des Generators mit 745 kW sehr hoch, sodass 63 kg zuséatzliche
Masse verursacht werden, die im Parallelhybrid nicht veranschlagt sind. Ein weiterer ausge-
pragter Unterschied liegt bei der Batteriegrofde vor. Die Hauptbatterie hat in diesem Fall einen
Energieinhalt von 51 kWh. Bei der Auslegung der Batterie tritt, wie bereits fiir die Off-Design-
Missionen erortert, eine C-Raten-Begrenzung auf. Das bedeutet, dass die Batterie grofSer ska-
liert wird, damit gentigend Leistung zur Verfligung gestellt werden kann. Dies fiihrt jedoch
dazu, dass die Batterie nicht auf SOC-Werte optimiert ist. Zudem wird eine grofSere Notfallbat-
terie bendtigt, um die gestiegene Schwebeleistung zu kompensieren.

Tabelle 4.5: Elektrische Komponenten des PRH Seriellhybrid 2025

Komponente Auslegungsgréofle Masseinkg Volumeninl

Elektromotor 920 kW 154 44
Inverter 939 kW 94 104
DC-DC 156 kW 8 8
Generator 745 kW 62 18
T™MS 137 kW 99 97
Hauptbatterie 51 kWh 219 91
Notfallbatterie 17 kWh 143 77
Summe 772 439

Insgesamt ergibt sich eine Masse von 772 kg fiir den elektrischen Teilantriebsstrang. Das ent-
spricht einer Steigerung von 68% gegeniiber dem Parallelhybrid. Auch fiir das Volumen ergeben
sich demzufolge grofSere Werte. Mit 439 Litern Gesamtvolumen der elektrischen Komponenten
ist der verfiigbare Bauraum durch Entfernung eines Triebwerks von 349 Litern weit iiberschrit-
ten. Dies bedeutet, dass nicht alle Bauteile im vorgesehenen Bauraum platziert werden konnen.
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In Abbildung 4.22 ist die C-Raten-Begrenzung im SOC-Verlauf der Gesamtmission zu erken-
nen, da der SOC nach dem ersten Ersatz bei rund 40% liegt und nicht bei 20%. Somit wird die
Energie in der Batterie nicht ideal genutzt. Zudem verkleinert sich mit jedem Einsatz der Lade-
hub durch den sinkenden Leistungsbedarf, sodass auf eine grofie Batterie gesehen ein kleinerer
SOC-Bereich abgedeckt wird. Als Folge tritt im letzten Einsatz ein begrenztes SOC-Gefille von
90% auf 80% am Ende der Mission auf. In diesem Fall besteht die Moglichkeit das Nachladen der

Batterie zwischen Einsatz 3 und 4 oder Einsatz 4 und 5 auszulassen, da geniigend SOC-Reserve
vorliegt.
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Abbildung 4.22: SOC-Verlauf der Gesamtmission fiir den Seriellhybrid 2025 (Gestrichelte Linie: Nach-
laden der Batterie)

4.3.3 Analyse Parallelhybrid mit zukiinftigem Technologiestand

Fiir die parallele Hybridisierung mit zukiinftigem Technologiestand verbessern sich die Werte
gegeniiber dem heutigen Stand der Technik stark, da durch die technische Weiterentwicklung
hohere Leistungs- und Energiedichten vorliegen. Abbildung 4.23 visualisiert die Massenzu-
sammensetzung dieser Konfiguration und Tabelle 4.6 stellt die entsprechenden Werte dar.

My
BEM MgEM

2063 kg

2283 kg
(55,0 %)

(60,0 %)

= =
= =
b =
5 =

770 kg

20,2 %

750k S
(19,7 %) mp
Mg
Gesamt: 3749 kg Gesamt: 3803 kg

Abbildung 4.23: Vergleich der Startmasse fiir Parallelhybrid 2035

65



Kapitel 4 Losungsraum fiir einen hybridisierten Rettungshubschrauber

Es ergibt sich eine Steigerung der Basisleermasse von 2063 kg auf 2283 kg. Dies entspricht ei-
nem Zuwachs von 10,7%. Zudem sinkt die benotigte Kraftstoffmasse um 18,1% von 916 kg auf
750 kg. Insgesamt ergibt sich ein Nettozuwachs von 1,4% bei der Startmasse. Somit ist mit dem
Technologiestand 2035 und einer parallelen Hybridisierung nur eine minimale Steigerung der
Startmasse gegeniiber dem originalen PRH festzustellen. Die maximale Startmasse erhoht sich
von 3847 kg auf 3918 kg, was einen Anstieg um 1,8% bedeutet.

Tabelle 4.6: Massenverteilung des PRH Parallelhybrid 2035

Konﬁguration Zustand mpg mp MBEM MGesamt Amp AmBEM AmGe samt

PRH Original ~ Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749kg
Parallelhybrid Take-Off 750kg 770kg 2283kg 3803kg -18,1% +10,7% +1,4%

PRH Original MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847kg
Parallelhybrid MTOM  685kg 950kg 2283kg 3918kg -17,9% +10,7% +1,8%

Wird die Zusammensetzung des elektrischen Teilantriebstrangs in Tabelle 4.7 betrachtet, zeigt
sich, dass die Massen fiir die Leistungselektronik im Vergleich zum heutigen Stand der Tech-
nik erheblich gesunken sind. Die Batterien weisen einen Energiegehalt wie fiir den heutigen
Technologiestand auf. Durch gesteigerte Energiedichten sind diese nun leichter, wohingegen
der Anteil der Batteriemasse an den Komponentenmassen weiter steigt. Die Massen der elek-
trischen Komponenten summieren sich auf 301 kg, was einer Reduktion um 35% im Vergleich
zum heutigen Technologiestand entspricht. Auch das Volumen ist um 35% auf 172 Liter ge-
sunken, sodass keine Bauraumbegrenzungen zu erwarten sind. Fiir die AuslegungsgrofSen des
heutigen und zukiinftigen Technologiestands ergeben sich nur geringe Abweichungen vonein-
ander. Die moderate Abnahme der Auslegungsleistungen ist durch die leichtere Konfiguration
zu erklaren.

Tabelle 4.7: Elektrische Komponenten des PRH Parallelhybrid 2035

Komponente Auslegungsgroffe Masse inkg Volumen inl

Elektromotor 645 kW 27 6
Inverter 789 kW 11 12
DC-DC 87 kW 1 1
Generator 0 kw 0 0
TMS 103 kW 44 34
Hauptbatterie 40 kWh 123 68
Notfallbatterie 14 kWh 95 51
Summe 301 172
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4.3.4 Analyse Seriellhybrid mit zukiinftigem Technologiestand

Fiir die serielle Hybridisierung mit zukiinftigem Technologiestand ergeben sich gleichermafien
Verbesserungen. Die Werte der Massenzusammensetzungen sind in Abbildung 4.24 und Tabel-
le 4.9 dargestellt. Die Basisleermasse steigt um 17,1% von 2063 kg auf 2415 kg. Im Vergleich
zum heutigen Technologiestand entspricht dies einer Reduktion um 13%. Zudem ist eine zu-
satzliche Einsparung von Kraftstoff zu erkennen. Die Kraftstoffmasse sinkt von 916 kg auf 763
kg, was eine Reduktion von 16,7% und eine Verbesserung im Vergleich zum derzeitigen Stand
der Technik von 5,6% bedeutet.
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Abbildung 4.24: Vergleich der Startmasse fiir Seriellhybrid 2035

Zu Beginn der Mission liegt eine Startmasse von 3948 kg vor, was dquivalent zu einem Mas-
senzuwachs von 5,3% ist. Die maximale Startmasse vergrofiert sich auf 4062 kg und liegt damit
5,6% iiber dem originalen PRH-Entwurf, was einer Reduktion von 9% gegeniiber dem heutigen
Technologiestand entspricht.

Tabelle 4.8: Massenverteilung des PRH Seriellhybrid 2035

Konfiguration Zustand mp mp MBEM MGesamt AMp Amppny AMgesamt
PRH Original ~ Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749kg

Seriellhybrid ~ Take-Off 763kg 770kg 2415kg 3948kg -16,7% +17,1% +5,3%
PRH Original MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847 kg

Seriellhybrid ~ MTOM  687kg 950kg 2415kg 4062kg -16,4% +17,1% +5,6%

Tabelle 4.9 stellt die Kennwerte der elektrischen Komponenten dar. Gegeniiber dem heutigen
Stand der Technik sinken die Auslegungsleistungen, da die Konfiguration erheblich leichter
ist und der Leistungsbedarf abnimmt. Gepaart mit dem technologischen Fortschritt ergeben
sich signifikante Massenersparnisse fiir die elektrischen Bauteile. In Summe ergibt sich eine
Gesamtkomponentenmasse von 412 kg und ein Volumen von 226 Litern. Somit ist geniigend
Volumen im verfiigbharen Bauraum vorhanden, um die Komponenten zu platzieren. Die Gesamt-
masse des elektrischen Teilantriebsstrangs nimmt um 47% im Vergleich zum heutigen Tech-
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nologiestand ab. Wie auch fiir den Parallelhybrid ergibt sich ein Energieinhalt von 40 kWh fiir

die Hauptbatterie, wiahrend die Notfallbatterie 15 kWh aufweist.

Tabelle 4.9: Elektrische Komponenten des PRH Seriellhybrid 2035

Komponente Auslegungsgréofle Masse inkg Volumeninl
Elektromotor 810 kW 68 16
Inverter 826 kW 23 25
DC-DC 89 kW 1

Generator 710 kW 30 7

TMS 122 kW 69 57
Hauptbatterie 40 kWh 121 67
Notfallbatterie 15 kWh 100 53
Summe 412 226

4.3.5 Vergleich und Diskussion der Konfigurationen

Die vier untersuchten Hybridisierungen zeigen Potenziale fiir Kraftstoffeinsparungen, gleich-

wohl sind diese Ersparnisse mit einer Erthohung der Startmasse verkniipft, die sich aufgrund
der Elektrifizierung ergibt. Folgend werden die Konfigurationen diskutiert. Dazu ist in Tabelle

4.10 eine zusammenfassende Ubersicht aller Massen dargestellt, sowie die jeweilige prozen-

tuale Abweichung vom originalen PRH-Entwurf.

Tabelle 4.10: Ubersicht der Massenverteilung der PRH-Hybride

Konfiguration Zustand mp mp MBEM MGesamt Amp Amppy AMgesamt
PRH Original Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749 kg

Parallelhybrid 2025 Take-Off 764kg 770kg 2447kg 3981kg -16,6% +18,6% +6,2%
Parallelhybrid 2035 Take-Off 750kg 770kg 2283kg 3803kg -18,1% +10,7% +1,4%
Seriellhybrid 2025 Take-Off 808 kg 770kg 2788kg 4366kg -11,8% +35,1% +16,5%
Seriellhybrid 2035 Take-Off 763kg 770kg 2415kg 3948kg -16,7% +17,1% +5,3%
PRH Original MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847kg

Parallelhybrid 2025 MTOM  699kg 950kg 2447kg 4096kg -16,2% +18,6% +6,5%
Parallelhybrid 2035 MTOM  685kg 950kg 2283kg 3918kg -17,9% +10,7% +1,8%
Seriellhybrid 2025 MTOM  739kg 950kg 2788kg 4477kg -11,4% +35,1% +16,4%
Seriellhybrid 2035 MTOM  687kg 950kg 2415kg 4062kg -16,4% +17,1% +5,6%

Fiir die Bewertung der Effizienz der jeweiligen Konfigurationen werden die Abweichungen Am g
und Ameesamt herangezogen. Der Wert Am - beschreibt dabei die Kraftstoffeffizienz, welche im
vorliegenden Fall die Einsparung an Kraftstoff zum Fliegen der Design-Mission durch die Hy-
bridisierung beschreibt. Dahingegen bewertet Amg,qa.m: die Masseneffizienz der Gesamtkonfi-
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guration und beschreibt, wie sich die Gesamtmasse des Hubschraubers durch eine Hybridisie-
rung andert. Fiir beide Effizienzparameter bedeutet ein kleinerer Wert eine hohere Effizienz.
Fiir die Beurteilung werden die Anderungen in Bezug auf die maximale Startmasse verwendet.
Anhand von Tabelle 4.10 ist zu erkennen, dass die Hybridisierungen 11,4% bis 17,9% Kraftstoff
bezogen auf die maximale Startmasse einsparen konnen. Somit zeichnen sich alle Konfigura-
tionen mit einer hohen Kraftstoffeffizienz aus. Der beste Wert wird dabei mit der parallelen
Hybridisierung mit zukiinftigem Technologiestand erreicht. Dahingegen schneidet die seriel-
le Hybridisierung mit heutigem Technologiestand am schlechtesten ab. Der Parallelhybrid mit
heutigem Technologiestand und der Seriellhybrid mit zukiinftigem Technologiestand positio-
nieren sich zwischen den anderen beiden Konfigurationen. Mit 16,2% und 16,4% unterscheiden
sich diese Hybridisierungen nur marginal in Bezug auf Kraftstoffersparnisse, wobei der serielle
Hybrid durch eine geringfiigig kleinere Gesamtmasse die bessere Effizienz aufweist. Somit kon-
nen die von Weiand et al. (2022) gefundenen 16% Kraftstoffeinsparungen ebenfalls mit einer
Hybridisierung erreicht werden und im Fall des Parallelhybrids mit zukiinftigem Technologie-
stand weiter verbessert werden [1]. Zudem konnen die von Bertram et al. (2021) gefundenen
Trends hin zu kleineren Hybridisierungsgraden bei hoher Effizienz [13] auch fiir die Anwen-
dung in einem Rettungshubschrauber bestatigt werden.

Wird die Gesamtmasseneffizienz betrachtet, sind keine Ersparnisse, sondern eine leichte Ver-
grofSerung der maximalen Startmasse von 1,8% bis 16,4% zu erkennen. Auch bezogen auf diese
GrofSe bietet der Parallelhybrid mit zukiinftigem Technologiestand die beste Effizienz, wihrend
der Seriellhybrid mit zukiinftigem Technologiestand den schlechtesten Wert aufweist. Dazwi-
schen reiht sich der Parallelhybrid mit heutigem Technologiestand mit einer Steigerung von
6,5% und der Seriellhybrid mit zukiinftigem Technologiestand mit 5,6% ein. Fiir die Gesamt-
masseneffizienz ist ein grofSerer Vorteil fiir den zukiinftigen Seriellhybrid zu erkennen als bei
der Kraftstoffeffizienz. MafSgeblich fiir diese Verbesserung verantwortlich sind die Batterie-
massen. Eine vergleichende Ubersicht ist in Tabelle 4.11 aufgefiihrt.

Tabelle 4.11: Batterieparameter fiir verschiedene Hybridisierungen

Konfiguration Energieinhalt Energieinhalt Gesamt- Anteil Batterien
Hauptbatterie Notfallbatterie  batteriemasse an Massen des
elektr. Teilan-
triebsstrangs
Parallelhybrid 2025 41 kWh 15 kWh 299 kg 65%
Parallelhybrid 2035 40 kWh 14 kWh 218 kg 72%
Seriellhybrid 2025 51 kWh 17 kWh 355 kg 46%
Seriellhybrid 2035 40 kWh 15 kWh 221 kg 54%

Es sind mehrere Zusammenhinge zu erkennen. Zum einen liegen die BatteriegrofSen der Haupt-
batterie nahe 40 kWh, mit Ausnahme des heutigen seriellen Hybrids, welcher durch seine hohe
Startmasse und dem damit einhergehenden, erhohten Leistungsbedarf mehr Energie benotigt.
Diese 40 kWh sind als charakteristisch fiir die Design-Mission anzunehmen, da mit weniger
Energie die Mission nicht fliegbar ware. Dies liegt zum einen an der Randbedingung des Batte-
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rieauslegungsalgorithmus, einen SOC am Ende der Mission von mindestens 20% zu erreichen.
Zum anderen sind die Reiseflugsegmente mit ihrem hohen Leistungsbedarf die Treiber fiir ei-
ne Entleerung der Batterie. Dieser Leistungsbedarf fiir hohe Fluggeschwindigkeiten ist jedoch
weniger von Massenschwankungen abhingig als die Schwebeleistung, sodass sich die 40 kWh
fiir alle Konfigurationen ergeben. Die Werte fiir die Notfallbatterie liegen ebenfalls nah beiein-
ander, was darin begriindet ist, dass die Notfallbatterie fiir alle Hybridisierungen auf dieselbe
OEI-Zeit von 60 Sekunden ausgelegt ist. Die Unterschiede ergeben sich durch die verschiede-
nen Leistungsbedarfe fiir HOGE, jedoch fallen diese Schwankungen durch die Multiplikation
mit einem sehr kleinen Wert fiir die OEI-Zeit in Stunden weniger ins Gewicht.

Insgesamt verursachen beide Batterien zusammen zwischen 218 kg und 355 kg zusatzliche
Masse bei der Hybridisierung. Dies entspricht einem Anteil der Batterien am elektrischen Teilan-
triebsstrangs von 46% bis 72%. Diese Anteile sind im Fall einer Parallelhybridisierung stets
hoher, da weniger elektrische Komponenten verbaut sind als im Seriellhybrid. Zudem ist zu
erkennen, dass die zukiinftigen Werte stets hoher sind als die heutigen. Dies liegt einerseits
daran, dass die zukiinftigen Konfigurationen leichter sind und somit der Leistungsbedarf und
die Auslegungsleistungen fiir die elektrischen Bauteile sinken. Andererseits sind die Steige-
rungen der spezifischen Dichten der elektrischen Komponenten abseits der Batterien hoher als
die Steigerung der Energiedichten der Batterien, sodass die Massenanteile dieser Komponen-
ten starker sinken. Die hohen Batteriemassen und grofSen prozentualen Anteile zeigen jedoch,
dass jegliche Masseneinsparungen im Bereich der Batterien eine sehr groffe Wirkung auf die
Gesamtmasseneffizienz hat.

Zur endgiiltigen Bewertung der Gesamtmasseneffizienz muss gepriift werden, ob die Konfigu-
ration mit der erhohten Startmasse betrieben werden kann. Der gegebene originale Entwurf des
PRH ist ein konvergierter Entwurf mit einer passenden Auslegung fiir die originale maximale
Startmasse. Durch die Hybridisierung entfernt sich die maximale Startmasse von der urspriing-
lichen Konfiguration. Dabei spielt besonders die Rotorauslegung eine wichtige Rolle, da ein
Betrieb einer schwereren Konfiguration mit demselben Rotor zu Ablosegebieten aufgrund von
hoheren Blattanstellwinkeln zur Erzeugung von mehr Auftrieb fiihren kann. Dies begrenzt die
Betriebsenvelope im Schnellflug. Zur Beurteilung, ob der gegebene Rotor mit den Hybridisie-
rungen betrieben werden kann, wird die spezifische Rotorblattbelastung % herangezogen [67].
Dieser dimensionslose Beiwert setzt den Schubbeiwert C; und die Rotorkreisflichendichte o
ins Verhiltnis (siehe Formel 4.1). Eine detaillierte Herleitung des Beiwertes sowie eine Erkla-
rung aller einfliefenden Variablen und Werte fiir die Berechnung findet sich in Anhang D.

S m'g (4.1

p)
o p-'l/:ﬁp-nBL-cAR

Als AuslegungsmafSstab fiir den PRH-Entwurf wird ein Wert von %T = 0,07 fiir Schweben auf
Meereshohe verwendet. Bittner (2002) gibt als Standardwert fiir pTT einen Wert von 0,08 an
[67], wahrend van der Wall (2015) Normalwerte zwischen 0,06 und 0,08 beschreibt, maximal
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jedoch 0,12 [68]. Somit wird angenommen, dass Werte bis 0,08 ohne eine neue Rotorauslegung
akzeptabel sind. In Tabelle 4.12 sind die entsprechenden %Z—Werte fiir die Hybridisierungen
aufgefiihrt.

Tabelle 4.12: Spezifische Rotorblattbelastung fiir verschiedene Hybridisierungen
Konfiguration Er

Parallelhybrid 2025 0,0745
Parallelhybrid 2035 0,0713
Seriellhybrid 2025 0,0814

Seriellhybrid 2035  0,0739

Die Beiwerte verdeutlichen, dass der serielle Hybrid mit heutigem Technologiestand die Grenze
von 0,08 tiberschreitet, sodass diese Konfiguration ein neues Sizing bekommen muss. Die tibri-
gen Hybridisierungen erfiillen das Kriterium und liegen dabei bei Werten unter 0,075 und damit
ndher an dem DLR-Auslegungsparameter als an dem Literaturwert. Aufgrund des hohen Mas-
senzuwachses bei dem seriellen Hybrid mit heutigem Technologiestand und dem Uberschreiten
des Grenzwertes fiir die spezifische Rotorblattbelastung ergibt sich, dass diese Art der Hybri-
disierung nicht umsetzbar ist. Mit fortschreitender Verbesserung der Technologieparameter
der elektrischen Komponenten kann eine serielle Hybridisierung jedoch wieder in Betracht ge-
zogen werden. Demgegeniiber ist eine parallele Hybridisierung bereits heute umsetzbar und
verbessert sich mit der technischen Weiterentwicklung zunehmend. Auf Basis der Kraftstoffef-
fizienz, der Gesamtmasseneffizienz und der Beurteilung der spezifischen Rotorblattbelastung
wird als abschliefSende Abstufung der Hybridisierungen nach ihrer Gesamteffizienz folgende
Reihenfolge festgelegt:

1. Parallelhybrid 2035
2. Seriellhybrid 2035
3. Parallelhybrid 2025

Diese Erkenntnisse erneuern den Wissensstand zur Machbarkeit von Hybridisierungen eines
Hubschraubers und zeigen, dass eine Hybridisierung moglich ist. Somit werden Darlegungen
von Autoren, wie Gurevich et al. (2014) und Mercier et al. (2015), die beide eine Umsetzbarkeit
aufgrund zu grofSer Massenzuschlidge ausschliefen, aktualisiert [17], [18]. Die von Gurevich Gu-
revich et al. (2014) prognostizierten Masseneinsparungen durch zukiinftige Technologiestinde
konnen hingegen nicht bestitigt werden. Die von Avanzini et al. (2017) gefundenen Batterie-
grofen fiir Notlandungen konnen in ihrer GrofSenordnung bestéatigt werden [19]. Zudem zei-
gen die PRH-Hybridisierungen hohere Kraftstoffeinsparungen als die von Donateo et al. (2018)
gefundenen 14% [20]. Mithilfe der Ergebnisse kann die von Weiand et al. (2022) indizierte Ein-
sparung von 16% Kraftstoff bei einem Betrieb des PRH mit einem Triebwerk auch mit einer
Hybridisierung bei gleichzeitiger Bereitstellung von Notleistung erzielt werden [1].
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4.4 Trade-Off-Studien fur den Parallelhybrid

Aufgrund der vorangegangenen Analysen wird eine parallele Hybridisierung mit zukiinftigem
Technologiestand als vielversprechendste Moglichkeit fiir die Umsetzung einer Hybridisierung
fiir den PRH angenommen. Aus diesem Grund wird diese Art der Hybridisierung herangezogen,
um weitere Effekte der Einflussparameter aufzuzeigen.

4.4.1 Massenzusammensetzung fiir Technologiestand 2030

In Kapitel 2.4 sind neben den Jahren 2025 und 2035 gleichermafien Technologiestdande fiir das
Jahr 2030 aufgelistet. Mithilfe dieses Technologiestands kann eine weniger ambitionierte tech-
nologische Entwicklung reprasentiert werden. Abbildung 4.25 stellt die Massenzusammenset-
zung einer parallelen Hybridisierung des PRH fiir die drei Technologiestande vergleichend dar.
Die verwendeten Triebwerksskalierungen liegen bei 620 kW BOPP fiir 2025 und 2030 sowie 610
kW fiir 2035 gemiafd der Off-Design-Analyse aus Kapitel 4.2.1.
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Abbildung 4.25: Vergleich der Massenzusammensetzung fiir Parallelhybride bei verschiedenen Tech-
nologiestinden

Erwartungsgemafs platziert sich der Technologiestand 2030 zwischen den beiden anderen. Da-
bei liegt die maximale Startmasse von 2030 naher an den Werten von 2035 als von 2025. Die
benotigte Kraftstoffmenge dndert sich nur leicht von 699 kg in 2025 zu 694 kg in 2030. Eine
grofRere Anderung ist in der Basisleermasse zu erkennen, welche von 2025 bis 2030 um 113 kg
sinkt. Da bereits der Parallelhybrid mit heutigem Technologiestand das Kriterium der spezifi-
schen Rotorblattbelastung erfiillt, erreicht auch die Konfiguration fiir 2030 diese Anforderung.
Somit kann sich bis 2030 die maximale Startmasse der Hybridisierung bereits um 118 kg ge-
geniiber dem heutigen Stand der Technik reduzieren.
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4.4.2 Einfluss der Triebwerksskalierung auf die Massenzusammensetzung

Anhand der Off-Design-Missionen ist eine Triebwerksleistung von 610 kW BOPP fiir den Par-
allelhybrid mit zukiinftigem Technologiestand festgesetzt. Da sich fiir einen Flug mit Mission
A stets ein SOC am Ende des ersten Einsatzes von rund 20% einstellt, ergibt sich die Frage, wie
sich eine Anderung in der Triebwerksskalierung auf die Massenzusammensetzung auswirkt, um
gegebenenfalls eine weitere Reduktion der maximalen Startmasse zu erreichen. Dafiir wird der
Parallelhybrid mit zukiinftigem Technologiestand untersucht, in dem die BOPP-Werte in einem
Bereich von +20 kW um die urspriingliche Auslegungsgrofie variiert werden. Dabei handelt es
sich jeweils um konvergierte Berechnungen. Die Resultate sind in Abbildung 4.26 dargestellt.
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Abbildung 4.26: Vergleich der Massenzusammensetzung fiir Parallelhybride bei verschiedenen BOPP-
Werten

Es wird deutlich, dass sich die maximale Startmasse mit steigenden BOPP-Werten leicht ver-
ringert. Dabei verhalten sich die Kraftstoffmasse und die Basisleermasse gegensitzlich. Die
Basisleermasse sinkt mit steigendem BOPP, wihrend die Kraftstoffmasse zunimmt. Dieses Ver-
halten ist in den Abbildungen 4.27a und 4.27b dargestellt.
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Abbildung 4.27: Verhalten von mp und mpggjs bei Variation der Triebwerksskalierung
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Die Basisleermasse sinkt aufgrund des verringerten Hybridisierungsgrades bei einem steigen-
den BOPP, da somit der elektrische Teilantriebsstrang kleiner skaliert werden kann. Pro 10
kW BOPP-Steigerung fallt die Basisleermasse um rund 17 kg. Dahingegen muss das Triebwerk
bei kleineren Hybridisierungsgraden ofter gedrosselt werden, da aus dem kleineren Anteil des
elektrischen Systems und der grofSeren Triebwerksleistung eine geringere maximale Ladeleis-
tung folgt. Demnach erhoht sich der Kraftstoffverbrauch, sodass die Kraftstoffmasse steigt. Pro
10 kW BOPP-Steigerung erhoht sich die Kraftstoffmasse um rund 7 kg. Zusammen ergibt sich
eine leicht sinkende maximale Startmasse von rund 10 kg pro 10 kW BOPP-Steigerung. Diese
Erkenntnis spricht fiir eine VergrofSerung des BOPP, jedoch gibt es zwei Punkte, welche bertick-
sichtigt werden miissen. Zum einen der SOC-Verlauf fiir Off-Design-Missionen. Wie im Kapitel
4.2.1 gezeigt wird, hat die Batterie fiir steigende BOPP-Werte nur sehr geringe Energieinhalte,
sodass eine nennenswerte Hybridisierung nicht mehr gegeben ist. Zum anderen ist fiir diesen
Fall keine Riickkopplung des SOC mit dem Triebwerksmodell in der Berechnung gegeben, so-
dass bei einem Ladestand von 100% keine Drosselung des Triebwerks stattfindet. Wiirde dies
beriicksichtigt werden, ist eine Trendumkehr fiir die maximale Startmasse fiir steigende BOPP-
Werte zu erwarten, da sich der Kraftstoffbedarf weiter erhoht.

4.4.3 Einfluss der OEl-Zeit auf die Massenzusammensetzung

Ein weiterer zentraler Design-Parameter ist die OEI-Zeit. Diese Zeit beschreibt, wie lange Not-
leistung aus dem elektrischen Teilantriebsstrang zur Verfligung gestellt werden kann. Sie di-
mensioniert mafigeblich die Notfallbatterie, welche darauf ausgelegt ist, fiir die gegebene OEI-
Zeit HOGE-Leistung plus 10% fiir senkrechtes Steigen zur Verfligung zu stellen. Die OEI-Zeit
ist nicht gleichzusetzen mit der im Notfall effektiv nutzbaren Flugzeit, da durch Fahrtaufnah-
me der Leistungsbedarf des Hubschraubers erheblich unter die HOGE-Leistung gesenkt werden
kann und somit die effektive OEI-Zeit verlangert wird. Uberschlagen ergibt sich folgender Zu-
sammenhang mit der Annahme einer HOGE-Leistung von 650 kW, sowie einer Leistung bei der
Geschwindigkeit langster Flugzeit Py, von 350 kW:

Procge - 1,1 - toer = EnNotfalibatterie

i (4.2)
50kW-1.1- 225 _ 19kWh
2ol ' 3600

ENatfuilbattcrie

P, = tf)EI._cffcktiu..mu:z
VeE

(4.3)
12kWh

S50KW 0,0343h = 123,45

In Formel 4.2 wird der benotigte Energieinhalt fiir die Notfallbatterie laut dem HybridHeli-
Algorithmus bestimmt. Mit Formel 4.3 wird daraufhin die Zeit berechnet, die mit dieser Ener-
gie bei der Geschwindigkeit langster Flugdauer Vs geflogen werden kann. Bei der Geschwin-
digkeit langster Flugdauer wird der Zustand mit dem niedrigsten Leistungsbedarf des Hub-
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schraubers erreicht. Durch diese Uberschlagsrechnung zeigt sich, dass die Design-OEI-Zeit im
Idealfall um einen Faktor 2 gestreckt werden kann. Da bei einer Auslegung auf diesen Betrieb-
spunkt jedoch keine Steigleistung zur Verfligung steht, liegt eine reale effektive OEI-Zeit zwi-
schen diesen beiden Extremen. Standardmafdig wird fiir alle Berechnungen in dieser Arbeit ei-
ne Entwurfs-OEI-Zeit von 60 s angenommen. Wie sich eine Veranderung dieser Annahme auf
die Massenzusammensetzung des Parallelhybrids mit zukiinftigem Technologiestand auswirkt,
stellt Abbildung 4.28 dar.
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Abbildung 4.28: Vergleich der Massenzusammensetzung fiir Parallelhybride bei verschiedenen OEI-
Zeiten

Die maximale Startmasse nimmt bei steigender OEI-Zeit zu, da die Notfallbatterie entspre-
chend grofer skaliert wird. Dies wirkt sich hauptsachlich auf die Basisleermasse aus, in der
die Notfallbatterie beriicksichtigt ist. Die Kraftstoffmasse dndert sich hingegen nur begrenzt.
Dabei ergibt sich der Zusammenhang, dass die Basisleermasse und maximale Startmasse pro
30 Sekunden zusatzlicher OEI-Zeit um rund 60 kg steigen. Fiir eine OEI-Zeit von 30 Sekunden
ergibt sich ein Unterschied der maximalen Startmasse des Parallelhybrids im Vergleich zu dem
originalen PRH-Entwurf von lediglich 11 kg.

4.4.4 Einfluss der Mission auf die Massenzusammensetzung

Die Analyse der Off-Design-Missionen in Kapitel 4.2.1 weist einen grofSen Einfluss des Missi-
onsprofils auf den SOC am Ende des ersten Einsatzes nach. Diese Off-Design-Missionen werden
herangezogen, um ihre Auswirkung auf die Massenzusammensetzung des Parallelhybrids mit
zukiinftigem Technologiestand zu untersuchen. Dazu werden die Missionen jeweils einzeln ite-
rativ berechnet. Als Grundlage dient ein BOPP von 610 kW, wie es fiir die Berechnungen von
Mission A und B festgelegt ist. Fiir Mission D wird dieser Wert iibernommen. Somit ergibt sich
fiir diese drei Missionen ein Hybridisierungsgrad von 12%. Lediglich Mission C muss abgewan-
delt werden, da das Leistungsprofil fiir diese Mission sehr unterschiedlich ist und 610 kW fiir
diesen Fall iiberdimensioniert sind. Mit 610 kW gibt sich ein kleiner Hybridisierungsgrad von
6% und die Batterie liegt tiber einen Grof3teil der Mission bei 100% SOC. Wie in Kapitel 4.2.1 be-
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leuchtet, kann Mission C mit einer grofSen Bandbreite an BOPP-Werten zu hohen SOC-Werten

am Ende des ersten Einsatzes fiihren. Es wird ein BOPP von 530 kW gewihlt, um den Hybridi-
sierungsgrad zu steigern. Abbildung 4.29 stellt die Ergebnisse dar.
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Abbildung 4.29: Vergleich der Massenzusammensetzung fiir Parallelhybride bei verschiedenen Ausle-
gungsmissionen

Es wird deutlich, dass mit allen Off-Design-Missionsprofilen eine kleinere maximale Startmas-
se erzielt werden kann, als bei einer Auslegung auf Design-Mission A. Die Gesamtmassen fiir
Mission B und D weisen eine geringe Differenz auf, jedoch unterscheiden sie sich in Bezug auf
Kraftstoffmasse und Basisleermasse. Diese Unterschiede sind auf die Missionsprofile und de-
ren Einfluss auf die Auslegungsleistungen und Triebwerksdrosselungen zuriickzufiihren. Fiir
Mission B kann ein hoher SOC von 91% am Ende des ersten Einsatzes erreicht werden. Somit
kann mit diesem Missionsprofil auf eine externe Ladeinfrastruktur verzichtet werden, wah-

rend fiir Mission D weiterhin Zwischenladungen notig sind. Der entsprechende SOC-Verlauf
von Mission B ist in Abbildung 4.30 dargestellt.
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Abbildung 4.30: SOC-Verlauf wihrend Mission B
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Der Verlauf zeigt, dass der minimale SOC wihrend der gesamten Mission im ersten Einsatz auf-
tritt und anschliefSend keine kritischen Werte aufweist. Durch den nachlassenden Leistungs-
bedarf im Laufe der Mission kann ein SOC von 100% zwischen den Einsdtzen erreicht wer-
den. Ahnlich verhilt sich der Zusammenhang fiir Mission C. Dabei ist festzustellen, dass die
maximale Startmasse geringer ist als die des initialen PRH-Entwurfs. In diesem Fall ist der
Massenzuwachs durch die elektrischen Komponenten niedrig genug, sodass die Ersparnisse im
Bereich des Kraftstoffs ausreichen, um den Gesamtmassenzuwachs iiberkompensieren zu kon-
nen. Gleichzeitig kann mit einem kleiner skalierten Triebwerk gegeniiber den anderen Missio-
nen ein hoher SOC von 85,2% am Ende des ersten Einsatzes erreicht werden. Somit zeigt sich,
dass ein in Bezug auf den Leistungsbedarf weniger anspruchsvolles Missionsprofil erhebliche
Vorteile bei einer Hybridisierung bietet und ebenfalls auf externe Ladeinfrastruktur verzichtet
werden kann. Es muss jedoch bedacht werden, dass die Ladezustdnde durch ein ausgewogenes
Leistungsprofil fiir eine fortschreitende Mission dauerhaft in einem sehr hohen Bereich lie-
gen. Hinzu kommt, dass eine kleine Triebwerksskalierung in Bezug auf die Notleistung kritisch
sein kann. Das Triebwerk konnte in diesem Fall moglicherweise nicht geniigend Leistung fiir
die Erfiillung der rechtlichen Vorgaben im Falle eines Ausfalls des elektrischen Teilantriebss-
trangs liefern. Fiir eine Auslegung auf Mission C muss demzufolge eine detaillierte Analyse
durchgefiihrt werden, um eine zweckmafSige Kombination aus BOPP und Hybridisierungsgrad
zu finden.

Eine Hybridisierung des PRH auf andere Auslegungsmissionen zeigt eine sensitive Kopplung
von Ladezustand der Batterie, der Triebwerksskalierung, der Notwendigkeit von externer Ladein-
frastruktur und der Massenzusammensetzung des Hubschraubers. Es ergibt sich ein vielschich-
tiges Spannungsfeld, welches Potenziale fiir eine weitere Verbesserung des Entwurfs verdeut-
licht.

4.4.5 Analyse der idealen PRH-Hybridisierung basierend auf den Erkenntnissen dieser
Arbeit

Mit allen dargelegten Erkenntnissen dieser Arbeit soll abschliefRend eine PRH-Hybridisierung
mit optimierten Parametern diskutiert werden. Grundlegend wird such auf eine parallele Hy-
bridisierung mit zukiinftigem Technologiestand gestiitzt.

Aus der Analyse der OEI-Zeit geht hervor, dass eine OEI-Zeit von 30 s die kleinste maximale
Startmasse zur Folge hat, weshalb diese Zeit im Folgenden angenommen wird. Die rechtliche
Umsetzbarkeit sei an dieser Stelle vernachlassigt. Mithilfe der Triebwerksanalyse ergibt sich ei-
ne Tendenz zu hoheren Triebwerksskalierungen fiir Mission A. Die Missionsanalyse zeigt, dass
Mission A am unvorteilhaftesten fiir die Massenzusammensetzung des PRH ist und mindestens
Mission D als Verbesserung genutzt werden sollte. Mission C wird an dieser Stelle aufgrund der
Einsatzanforderungen nicht weiter betrachtet, auch wenn dort die kleinste maximale Start-
masse der Analyse zu sehen ist. Fiir diese Diskussion wird Mission B in Betracht gezogen, da
somit im Vergleich zu Mission A und D keine Ladeinfrastruktur benétigt wird und sich trotz-
dem eine Verbesserung der Massenzusammensetzung im Vergleich zu Mission A ergibt. Dazu
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wird zunachst eine genaue Betrachtung der notigen Triebwerksskalierung fiir Missionsprofil B
durchgefiihrt. Dies ist in Abbildung 4.31 fiir drei verschiedene BOPP-Werte dargestellt.
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Abbildung 4.31: Vergleich der Massenzusammensetzung fiir Parallelhybride mit Auslegungsmission B
und OEI-Zeit 30s

Es ist zu erkennen, dass im Gegensatz zu einer Auslegung auf Mission A die maximale Start-
masse bei einer Variation der Triebwerksleistung nahezu konstant bleibt. Fiir ein steigendes
BOPP sinkt die Basisleermasse, jedoch nimmt der Kraftstoffbedarf durch Drosselungen zu. Bei-
de Effekte heben sich in diesem Fall auf. Deutlicher dndert sich hingegen der SOC am Ende des
ersten Einsatzes mit steigenden BOPP-Werten. Bei einer kleinen Skalierung des Triebwerks
von 590 kW auf 610 kW steigt der Wert von 60,4% auf 97,5%. Der SOC reagiert demzufolge sehr
sensitiv auf kleine Anpassungen. Zur Einordnung sind in Abbildung 4.32 die entsprechenden
SOC-Verladufe tiber die Gesamtmission dargestellt.
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Abbildung 4.32: SOC-Verldufe fiir Parallelhybride mit Auslegungsmission B und OEI-Zeit 30s nach
Triebwerksskalierung
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4.4 Trade-Off-Studien fir den Parallelhybrid

Fiir ein BOPP von 590 kW ist zu sehen, dass nach dem Hinflug der Einsdtze 2 und 3 ein SOC
von 0% erreicht wird. Das ist nicht akzeptabel, sodass diese Triebwerksskalierung nicht infra-
ge kommt. Eine Erhohung auf 600 kW bewirkt eine merkliche Verbesserung, jedoch liegt der
minimale Wert von Einsatz 2 bei rund 10%, was ebenfalls zu niedrig ist. Bei 610 kW liegen am
Ende jedes Einsatzes Plateaus bei 100% vor, was bedeutet, dass das Triebwerk gedrosselt wer-
den muss. Somit erscheint es geeignet eine Triebwerksskalierung zwischen 600 und 610 kW zu
nutzen. Es wird sich fiir 605 kW entschieden, was einen SOC nach dem ersten Einsatz von 88%
bewirkt. Der SOC-Verlauf fiir diese Triebwerksskalierung ist in Abbildung 4.33 zu sehen.
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Abbildung 4.33: SOC-Verlauf fiir Parallelhybrid mit Auslegungsmission B und OEI-Zeit 30s bei 605 kW
BOPP

In diesem Fall tritt der minimale SOC fiir kurze Zeit auf dem Hinflug des ersten Einsatzes auf,
was als tolerierbar bewertet wird. Danach sinkt der SOC tiber die verbleibende Mission nicht
mehr unter 20%. Mit der Triebwerksskalierung auf 605 kW BOPP werden die Massen des hybri-
disierten Entwurfs bestimmt. Die Massenzusammensetzung ist in Tabelle 4.13 fiir die maximale
Startmasse und den Start der Mission (Take-Off) zu sehen.

Tabelle 4.13: Massenverteilung der Idealkonfiguration

Konﬁguration Zustﬂnd mg mp MBEM McCesamt Amp AmBEM Amge samt

PRH Original ~ Take-Off 916kg 770kg 2063kg 3749 kg

PRH Idealhybrid Take-Off 768kg 770kg 2168kg 3706kg -16,2%  +5,1% -1,1%
PRH Original ~MTOM  834kg 950kg 2063kg 3847 kg
PRH Idealhybrid MTOM  704kg 950kg 2168kg 3822kg -15,6%  +5,1% -0,6%

Es wird eine maximale Startmasse von 3822 kg erreicht, was eine Reduktion gegeniiber dem in-
itialen PRH-Entwurf um 0,6% bedeutet. Bezogen auf die maximale Startmasse konnen 15,6%
Kraftstoff gespart werden, bei einer Basisleermassensteigerung von 5,1%. Die Kennwerte der
elektrischen Komponenten sind in Tabelle 4.14 aufgefiihrt. Es ist zu sehen, dass die Batteriegro-
f8en im Vergleich zu einer Auslegung auf Mission A halbiert werden. Die Konfiguration erreicht
dennoch einen Hybridisierungsgrad von 13,3%.
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Tabelle 4.14: Elektrische Komponenten der Idealkonfiguration

Komponente Auslegungsgréfle Masse inkg Volumeninl

Elektromotor 625 kW 26 6
Inverter 765 kW 11 11
DC-DC 82 kw 1 1
Generator 0 kW 0 0
TMS 99 kW 43 33
Hauptbatterie 21 kWh 64 35
Notfallbatterie 7 kWh 46 25
Summe 191 111

Mit dieser Konfiguration kann im Vergleich zu einer Auslegung auf Mission A geringfiigig weni-
ger Kraftstoff gespart werden, gleichwohl ergibt sich nun ein Gesamtmassenvorteil. Somit wird
die Gesamteffizienz dieser Konfiguration besser bewertet. Dieser geringfiigige Massenvorteil
kann jedoch nur in Bezug auf einen PRH-Entwurf mit Auslegungsmission A gezeigt werden.
Ein konvergierter Entwurf des PRH auf Mission B liegt nicht vor, sodass eine Aussage zu einem
Massenvergleich dieser Konfigurationen nicht moglich ist.
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5 Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen dieser Arbeit wird untersucht, wie sich ein hybrider Antriebsstrang auf den Kon-
zeptentwurf fiir den vom DLR entwickelten Rettungshubschrauber PRH auswirkt. Dazu werden
Hybridisierungskonzepte fiir einen Hubschrauber erortert und zwei Hybridisierungen, paral-
lel und seriell mit Batterie, als vielversprechendste Losungen identifiziert. Darauf aufbauend
werden elektrische Komponenten zur Umsetzung eines hybridisierten Antriebsstrangs analy-
siert und mithilfe einer ausfiihrlichen Technologierecherche die jeweiligen Technologiestinde
von 2025 bis 2035 ermittelt, welche als Grundlage fiir eine Methode zur Auslegung des elektri-
schen Teilantriebsstrangs genutzt werden. Zu diesen Komponenten gehoren Batterien, Elek-
tromotoren, Konverter und Kiihlung. Die entwickelte Methode HybridHeli wird als Adapter fiir
die bereits existierende DLR-Entwurfsumgebung fiir Hubschrauber IRIS umgesetzt. Dabei bil-
det ein konvergierter Entwurf des PRH mit berechneten Leistungen fiir die Design-Mission den
Ausgangspunkt. Die Antriebsstringe werden anhand von rechtlichen Rahmenbedingungen fiir
den HEMS-Betrieb so angepasst, dass mit einer Hybridisierung alle Anforderungen beziiglich
der Notleistungen eingehalten werden konnen. Dies hat zur Folge, dass das Batteriesystem in
eine Hauptbatterie und eine Notfallbatterie aufgeteilt wird. Unter Verwendung eines eigens
entwickelten Batterieauslegungsalgorithmus werden die Batteriegrofien fiir den elektrischen
Teilantriebsstrang ausgelegt. Die weiteren Komponenten werden tiber charakteristische Leis-
tungen anhand des Flugprofils skaliert. Somit kann der originale Entwurf des PRH angepasst
werden und in IRIS mit einem hybriden Antriebsstrang konvergiert werden.

Auf Grundlage der entwickelten Methode wird eine umfangreiche Analyse zum Einfluss der Hy-
bridisierung auf den PRH-Entwurf durchgefiihrt. Dabei werden zunachst die Massen der elek-
trischen Komponenten untersucht. Es stellt sich heraus, dass diese Massen fiir beide Hybri-
disierungen mit steigender Skalierung des thermischen Teilantriebsstrangs abnehmen, da der
Hybridisierungsgrad sinkt. Hauptursache ist der hohe Anteil der Batterie an der Gesamtmasse
der elektrischen Komponenten. Die Batterie wird kleiner, wenn der Hybridisierungsgrad sinkt
und demzufolge auch die Masse des elektrischen Teilantriebsstrangs. Somit kann als erste Er-
kenntnis festgehalten werden, dass eine Tendenz zu hohen Triebwerksskalierungen aufgrund
einer Massenreduktion aufseiten des elektrischen Teilantriebsstrangs vorliegt. Als zweite Er-
kenntnis zeigt sich, dass eine serielle Hybridisierung aufgrund der komplexeren Systemarchi-
tektur stets schwerer ist als die parallele Hybridisierung. Fiir beide Konfigurationen ist hinge-
gen nicht erkennbar, was ein geeigneter Hybridisierungsgrad beziehungsweise eine geeignete
Triebwerksskalierung darstellt. Folglich wird als anschliefSender Analyseschritt eine Randbe-
dingung gesucht, um diese Fragestellung zu beantworten.

Zu diesem Zweck wird der Ladezustand der Batterie wihrend des ersten Einsatzes analysiert.
Aufgrund der anspruchsvollen Design-Mission ergibt sich, dass die Batterie sowohl auf dem
Hinflug zum Einsatzort als auch auf dem Riickflug entladen wird, sodass der Ladezustand am
Ende des ersten Einsatzes bei rund 20% liegt. Es wird gezeigt, dass dieses Verhalten unabhingig
von der Triebwerksskalierung ist. Demnach ergibt sich der Bedarf einer Zwischenladung nach
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jedem Einsatz. Eine Randbedingung fiir eine Triebwerksskalierung kann vorerst nicht gefunden
werden. Aus diesem Grund werden drei Off-Design-Missionen betrachtet, welche als B, C und
D bezeichnet werden. Bei Mission B findet der Riickflug mit einer leicht niedrigeren Geschwin-
digkeit statt, wodurch sich die Flugzeit von 18,6 auf 20 Minuten erhoht. In Mission C finden die
Reiseflugsegmente bei der Geschwindigkeit bester Reichweite statt. Im Rahmen von Mission
D werden die Flugzustinde von Reiseflug und Sinkflug angepasst, um bei konstanter Flugzeit
der Leistungsbedarf zugunsten der Hybridisierung zu verandern. Die Analyse dieser Missionen
zeigt, dass Mission B geeignet ist, um die Batterie wahrend des Riickfluges zu laden und zu
einem hohen Ladezustand nach dem ersten Einsatz zu gelangen. Somit kann anhand des Lade-
zustands der Batterie nach dem ersten Einsatz eine Randbedingung fiir die Triebwerksskalie-
rung gefunden werden, indem ein hoher Ladezustand festgelegt wird. Dies hat zur Folge, dass
bei einem Flug mit Mission B Zwischenladungen vermieden werden konnen. Dies wird fiir eine
Triebwerksskalierung auf 600-620 kW BOPP erreicht. Dahingegen kann Mission C bereits mit
einem BOPP von 520-550 kW betrieben werden. Auch fiir diese Mission ist ein Zwischenladen
nicht notig. Die Analyse dieses Missionsprofils zeigt, dass eine Hybridisierung fiir ein solches
Missionsprofil deutlich weniger kritisch ist und fiir heutige Rettungshubschrauber sehr prakti-
kabel sein konnte. Fiir Mission D ergibt sich ein @hnlicher Zusammenhang wie fiir die Design-
Mission, jedoch mit einem SOC am Ende des ersten Einsatzes von 30-40%, weshalb ebenfalls
Zwischenladungen notig sind. Aufgrund dieser Analyse werden Triebwerksskalierungen von
610-650 kW auf Basis von Mission B gewihlt, da diese den besten Kompromiss zwischen Eig-
nung fiir eine Hybridisierung und Erfiillung der Anforderungen fiir die Rettungsmission bietet.
Es ergibt sich je nach Konfiguration ein Hybridisierungsgrad von 12-19%.

Basierend auf dieser Randbedingung wird der PRH-Entwurf auf eine parallele und eine serielle
Hybridisierung angepasst, jeweils fiir den Technologiestand 2025 und 2035. Alle Konfigura-
tionen werden anhand ihrer Massenzusammensetzung bewertet. Die Hybridisierungen zeigen
jeweils das Potenzial, Kraftstoff einzusparen, da der thermische Teilantriebsstrang fiir laingere
Zeit in einem effizienten Betriebspunkt betrieben werden kann. Dabei sind Einsparungen von
11-18% moglich. Neben diesen Einsparungen erhoht sich hingegen die Basisleermasse um 11%
bis 35% aufgrund der elektrischen Komponenten. Infolgedessen ergibt sich kumulativ eine Er-
hohung der maximalen Startmasse um 2% bis 16%. Aufgrund der sehr hohen Massenzuschla-
ge und der Uberschreitung der Anforderung fiir die spezifische Rotorblattbelastung wird die
serielle Hybridisierung mit heutigem Technologiestand als nicht umsetzbar eingeordnet. Da-
hingegen ist eine parallele Hybridisierung des PRH bereits heute moglich. Wird der zukiinftige
Technologiestand betrachtet, zeigen sich zusatzliche Verbesserungen in Bezug auf die maxima-
le Startmasse. Die Massen der seriellen Hybridisierung fiir den Technologiestand 2035 liegen in
einer dhnlichen GrofSenordnung, wie die Massen der parallelen Hybridisierung mit heutigem
Technologiestand.

Mit der Erkenntnis, dass sich eine parallele Hybridisierung mit zukiinftigem Technologiestand

am besten fiir eine Umsetzbarkeit eignet, werden anhand dieses Beispiels Parametervariatio-
nen fiir die Triebwerksskalierung, die OEI-Zeit und den Einfluss der Mission auf diese Kon-
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figuration durchgefiihrt. Fiir eine steigende Triebwerksskalierung ist eine marginal sinkende
maximale Startmasse zu beobachten. Dabei sinkt die Basisleermasse aufgrund eines kleine-
ren elektrischen Teilantriebsstrangs durch den verringerten Hybridisierungsgrad. Gleichzeitig
steigt der Kraftstoffverbrauch, da das Triebwerk ofter gedrosselt werden muss. Die Analyse der
OEI-Zeit zeigt, dass merkliche Einsparungen bei der maximalen Startmasse moglich sind, wenn
die OEI-Zeit moglichst kurz gehalten wird, da folglich die Notfallbatterie kleiner skaliert wer-
den kann. Eine Auslegung der Hybridisierung auf die Off-Design-Missionen zeigt einen starken
Effekt auf den Verlauf des Ladezustands der Batterie, was insbesondere operationelle Auswir-
kungen hat. Zudem verdeutlicht die Auslegung auf Mission C, dass die maximale Startmasse
gegeniiber dem initialen PRH-Entwurf gesenkt werden kann. Diese Analysen arbeiten ein kom-
plexes Spannungsfeld zwischen dem Ladezustand der Batterie, dem Hybridisierungsgrad, der
Missionsabhingigkeit und der Massenzusammensetzung des Hubschraubers heraus. Werden
alle Parameter zugunsten der Hybridisierung eingestellt, kann eine minimale Reduktion der
maximalen Startmasse bei 16% Kraftstoffeinsparungen fiir folgende Konfiguration erzielt wer-
den: Parallelhybrid 2035, Auslegungsmission B, 605 kW BOPP und 30 s OEI-Zeit.

5.1 Einordnung der Ergebnisse dieser Arbeit

Die aufgezeigten Erkenntnisse beziehen sich auf eine Konzeptentwurfsmethode, welche statis-
tische Abschiatzungen zur Massenbestimmung des Hubschraubers und Annahmen fiir Techno-
logiestinde beinhaltet. Somit konnen mithilfe der entwickelten Methode die grundlegenden
Tendenzen, wie eine Reduktion des Kraftstoffbedarfs bei einer leichten Erhohung der maxi-
malen Startmasse, qualitativ abgebildet werden, jedoch konnen sich die quantitativen Zahlen-
werte bei einer detaillierten Betrachtung dndern. Aus diesem Grund werden in der Methode
Sicherheitsfaktoren genutzt, um eine etwaige Massensteigerung bei einer detaillierten Ent-
wicklung zu berticksichtigen. Wie in der Diskussion in Kapitel 4.3.5 gezeigt, konnen neuere
Forschungsergebnisse aus der Literaturrecherche bestitigt werden. Es gibt dennoch Verbesse-
rungspotenziale an der Methode, welche die Ergebnisse weiter verfeinern konnen.

Zum einen ist eine Umsetzung einer intensiven Kopplung des Triebwerkmodells und Hybrid-
Heli zu empfehlen, da auf diese Weise eine direkte Anpassung des Triebwerks in Abhangigkeit
des Ladezustands der Batterie ermoglicht wird. Dies ist besonders niitzlich, falls dieser Lade-
zustand 100% erreicht und das Triebwerk daraufhin gedrosselt werden muss. Zudem kann auf
diese Weise ein Steuermodell entwickelt werden, welches den Leistungsbedarf auf die Teilan-
triebsstrange dynamisch aufteilt. Die Drosselung bei 100% SOC ist bisher aufgrund der Umset-
zung von HybridHeli als Adapter zu IRIS nicht implementiert, sodass sich daraus Abweichun-
gen im berechneten Kraftstoffverbrauch ergeben. Dies ist besonders fiir die Einsdtze 3 bis 5
relevant, da die Batterie hohere Ladezustande aufgrund des verringerten Leistungsbedarfs des
Hubschraubers aufweist. Die Abweichung wird als klein eingeschatzt, da die Zeitraume, in de-
nen 100% auftreten, fiir die Design-Mission und Mission B begrenzt sind.

Eine zweite Verbesserung stellt eine detaillierte Analyse der charakteristischen Leistungen dar.
Dies bezieht sich primar auf Notsituationen mit dem Ausfall eines Teilantriebsstrangs. Mit ver-
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feinerten Anforderungen und Annahmen fiir diese Situationen kann ein komplexerer Algo-
rithmus fiir die Skalierung der Notfallbatterie erstellt werden. Auch weitere, charakteristische
Leistungen zur Auslegung verschiedener elektrischer Komponenten konnen detaillierter be-
trachtet werden, indem beispielsweise Anforderungen fiir Steigleistungen definiert werden.

Das aufgezeigte Spannungsfeld von Einflussfaktoren auf die Hybridisierung kann mithilfe einer
Zielfunktion und einer Optimierungsschleife auf Optima untersucht werden. Dabei kann auch
eine benutzerfreundlichere Umsetzung von HybridHeli mit einer Einbindung von Eingabefel-
dern in RCE erfolgen.

Alle bisher genannten Verbesserungen konnen am bestehenden Modell umgesetzt werden,
jedoch ist fiir die detaillierte Berechnung eines hybridisierten Antriebsstrangs eine viel tief-
greifendere Analyse notig. Dazu gehort die Erstellung eines Batteriemodells, welches konkrete
Energiefliisse abbilden kann und Spannungsniveaus wiahrend des Betriebs aufschliisselt. Auch
fiir die weiteren elektrischen Komponenten sollte ein Modell erstellt werden, um eine genaue
Beschreibung der Interaktion zwischen diesen Komponenten zu gewahrleisten. Dazu ist je-
doch eine Integration der Modelle in die Flugleistungsberechnung notwendig, damit jederzeit
eine Riickkopplung zwischen elektrischem Antriebsstrang, thermischem Antriebsstrang und
den Leistungsanforderungen des Hubschraubers gegeben ist.

5.2 Neue Forschungsfragen basierend auf den Ergebnissen dieser Arbeit

Neben den genannten Optimierungsmoglichkeiten ergeben sich neue grundlegende Forschungs-
fragen aus dieser Arbeit. Diese sollen zum einen die getroffenen Annahmen dieser Arbeit iiber-
priifen und zum anderen die Umsetzbarkeit der Hybridisierung im Detail adressieren. Folgende
Untersuchungen sind zu empfehlen:

» Eine weiterentwickelte Vorentwurfsmethode anhand der Verbesserungspotenziale kon-
zipieren.
» Den elektrischen Teilantriebsstrang detailliert charakterisieren:
- Modelle fiir elektrische Komponenten zur detaillierten Betrachtung von Energief-
liissen und elektrischen GrofSen im Entwurfsprozess entwickeln.
- Elektromotoren und Leistungselektronik mit hohen spezifischen Dichten entwickeln.
- Priifen, ob durch eine geeignete Auslegung des elektrischen Teilantriebsstrangs auf
einen DC-DC-Wandler verzichtet werden.
- Priifen, ob die Auslegungsleistung des Elektromotors reduziert werden konnen, um
die Diskrepanz zwischen Normalleistung und Notleistung zu verkleinern.
- Batterie-Pack zur Einhaltung rechtlicher Anforderungen und Bestimmung des ei-
gentlichen Cell2Pack-Verhaltnisses detailliert auslegen.
- Thermalmanagementsystems detailliert auslegen.
- Komponentenanordnung im Bauraum unter Beriicksichtigung der Schwerpunktlage
analysieren.
- Kabel auslegen und Kabelbaum erstellen.
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» Untersuchen, ob sich ein elektrischer Betrieb des Heckrotors gegeniiber der klassischen
mechanischen Welle als vorteilhaft erweist.

« Untersuchen, welches reale Verhiltnis von BOPP zu MCP fiir Turboshaft-Triebwerke vor-
liegt.

» Ein geeignetes Getriebe zur Mischung von elektrischen und thermischen Antriebsstran-
gen mit unterschiedlichen Drehzahlen und Drehmomenten auslegen.

» Ein Konzept fiir die Leistungsverteilung innerhalb des Getriebes entwickeln (Leistungs-
iiberschiisse im elektrischen Teilantriebsstrang zuriickgewinnen, wiahrend Rotorleistung
bereitgestellt wird).

» Eine Missionsoptimierung zur besseren Anpassung an die Hybridisierung durchfiihren.

« Priifen, ob weitere operationelle Anforderungen durch die Hybridisierung entstehen.

» Die Hybridisierung fiir weniger anspruchsvolle Missionen betrachten, um Potenzial fiir
heutige Rettungshubschrauber nachzuweisen.

« Untersuchen, wie sich das Verhalten des Piloten oder der Pilotin auf die Nutzbarkeit des
Antriebsstrang auswirkt und welche Informationen dafiir dem Piloten oder der Pilotin zur
Verfiigung gestellt werden miissen.

» Einen Technologiedemonstrator in Form eines realen Testantriebsstrangs aufbauen.

Mithilfe dieser Forschungsfragen kann beurteilt werden, ob und wie sich die in dieser Arbeit
gefundenen Tendenzen im weiteren Entwurfsprozess bestatigen lassen konnen, sowie perspek-
tivisch die Frage nach einer realen Umsetzbarkeit geklart werden.
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16. Juli 2025).
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Anhang

Anhang A Ubersicht iiber am Markt verfiigbare Elektromotoren

Mittels einer Marktrecherche werden die in Tabelle A.1 aufgelisteten marktfiihrenden Elektro-
motoren mit sehr hohen Leistungsdichten identifiziert. Die Angaben beruhen dabei auf unge-
priiften Herstellerangaben.

Tabelle A.1: Top-Elektromotoren 2025 (*abgeschitzt aus verfiigbaren Daten)
Peak Kont. Peak Kont. Torque in RPM in

Hersteller Name KWke—! kWke=! kWI-! kwI-! Nm i Quelle
H3X HPDM-140 - 13 - 40 67 20000  [69]
H3X HPDM-500 - 12 - 42 478 10000  [70]
H3X HPDM-180R - 11 - 11* 576 2985 [71]
Evolito D250 1x3 18 16 17 15 230 10000  [72]
Evolito D500 1x3 12 - 25 - 560 9000  [72]
Evolito D1700 2x3 12 8 13 9 1700 2500  [72]
Donut Lab Automotive 21" 16 - - = 4300 - [73]
Helix SPM177-165 25 24 106 100 400 25000 [74]
Helix SPM177-79 13 13 39 38 240 19000  [74]
Helix SPC242-110 15 10 43 29 529 17000  [75]
Additive Drives - - 25 100 - - - [76]
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Anhang B Ubersicht (iber am Markt verfligbare Konverter

Anhang B Ubersicht iiber am Markt verfiigbare Konverter

Mittels einer Marktrecherche werden die in Tabelle B.1 aufgelisteten marktfiihrenden Konver-
ter mit sehr hohen Leistungsdichten identifiziert. Die Angaben beruhen dabei auf ungepriiften
Herstellerangaben.

Tabelle B.1: Top-Inverter 2025 (*abgeschitzt aus verfiigharen Daten)
Peak Kont. Peak Kont.

Hersteller Name Wke! KWhkg! kW1 kWit Quelle
Koenigsegg David 50 35 75 52 [77]
Rimac Single Inverter 50 370 = = [78]
Rimac Dual Inverter 71 26* - - [78]
Tesla 4DU Model Y Inverter 53 - 66 - [79]
Inovance XPeng G6 Inverter 59 - 57 - [79]
McLaren Applied PG5 12 45 103 64 [80]
McLaren Applied IPG5-x 114 71 105 66 [81]
ZeroAvia 400 kW Bidirectional 22 20 21 18 [82]
Helix MCU1200-1050 54 367 36 24* [83]
Helix MCU1200-640 55 30* 53 27* [84]
Helix CTI-4 52 30* 48 28* [85]
H3X HPDI-190 - 86 - 100 [86]
Wolfspeed CRD600DA12E-XM3 62 35* 70 40* [87]
Fraunhofer 100kW SiC 29 - 51 - [88]
Fraunhofer 200kW DC-DC 62 - 143 - [89]




Anhang C Ubersicht iiber am Markt verfiigbare Batteriezellen

Mittels einer Marktrecherche werden die in Tabelle C.1 aufgelisteten marktfiihrenden Batterie-
zellen mit sehr hohen Energiedichten identifiziert. Die Angaben beruhen dabei auf ungepriiften
Herstellerangaben.

Tabelle C.1: Top-Batteriezellen mit hohem GED 2025

GEDin VEDin Max. kont. Max. kont.

Hersteller Name Whkg~! Whi-! (([::;itlf) (Ef:l—tlk::«lt:n) Quelle
WeLion SHP320-35 311 713 2 5 [90]
WeLion SHP800L-35-CYL 291 793 3 3 [91]
WeLion SHP270-30 275 632 2 7 [92]
WeLion Nio Semi-Solid 360 800 - - [46]
Ionblox Launch 340 850 6 5 [93] [24]
Grepow GRPA688190 350 709 2 3 [94]
Grepow GRP9680218 249 542 5 - [95]
Amprius  SiMaxx HP 400 820 10 10 [54]
Amprius  SiMaxx HE 500 1300 1 1 [54]
Amprius  SiCore PD 370 910 10 10 [96]
Amprius  SiCore BEPD 346 787 1 3 [96]
SionPower Licerion EV 400 780 2 = [97]
SionPower Licerion HE 490 900 - = [97]

Marktverfiigbare Batteriezellen mit sehr hohen C-Raten werden in Tabelle C.2 aufgefiihrt. Auch
hier handelt es sich um ungepriifte Herstellerangaben.

Tabelle C.2: Handelsiibliche Batterien mit hoher C-Rate 2025
GEDin VEDin Max. kont.

Hersteller Name Whkg~! Whkg~! C-Rate (Entladen) 2USL¢
GensAce  Advanced G-Tech HV 161 260 100 [98]
Grepow GRP9075185 151 307 50 [99]
GensAce  Redline 1.0 Hardcase 155 285 130 [100]
GensAce  Redline 2.0 Hardcase 191 368 140 [101]
Gaoneng  4SLiPo 153 280 120 [102]
Dogcom 6S 8000 mAh 151 309 120 [103]
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Anhang D Herleitung spezifische Rotorblattbelastung

Anhang D Herleitung spezifische Rotorblattbelastung

Zur Beurteilung, ob der Rotor durch eine schwerere Hubschrauberkonfiguration zu stark belas-
tet wird, wird die spezifische Rotorblattbelastung (;—T herangezogen. Diese setzt sich aus dem
Schubbeiwert C' (siehe Formel D.1) und der Rotorkreisflichendichte o (siehe Formel D.2) zu-
sammen [67].

B T B m-g
_p‘VﬁiP-ﬂ-Rz_p‘VﬁiP-ﬂ-RQ

Cr (D.1)

Der Schubbeiwert setzt sich zusammen aus dem Schub 7', welcher in diesem Fall gleich der Ge-
wichtskraft m - g ist, um den Schwebefall zu betrachten. Dabei ist / die maximale Startmasse.
Dieser Schub wird mit der Luftdichte p auf MSL, der quadrierten Blattspitzengeschwindigkeit
V7, und der Rotorkreisfliche = R* normiert. Hierbei wird, wie bei Hubschraubern iiblich, auf
den Faktor 0,5 verzichtet. Die Rotorkreisflichendichte o ist definiert {iber die Anzahl der Ro-
torblatter n und der Flache eines Rotorblattes f, welche naherungsweise tiber die Blatttiefe C'
mal den Rotorradius R bestimmt werden kann. Normiert wird in diesem Fall auf die Rotorkreis-
fliche mR2.
n-f mn-c-R

e S R - (D.2)

Die spezifische Rotorblattbelastung ergibt sich dann geméaf$ Formel D.3. Dabei kiirzt sich die
Rotorkreisfliche 7 R? aus dem Term.

g

Cr _Vi,~® _  m-g  m R meg (D.3)
o ::LHJ? _p.ij,ip-ﬂ-Rz n.-c-R_p-VEip-n-c-R '

Zur Bestimmung des Beiwertes werden die in Tabelle D.1 aufgelisteten GrofSen verwendet.

Tabelle D.1: Werte zur Bestimmung der spezifischen Rotorblattbelastung
Formelzeichen Einheit Wert

p kgm™ 1,225
Vrip ms™! 210

R m 5,86
¢ m 0,341
n - 5

XXvii



