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| Kurze Darstellung zu

1 Aufgabenstellung

Im Rahmen des Vorhabens sollten Konzepte fur Flugzeugsysteme und -subsysteme
entwickelt werden. Dazu gehdren das Propellersystem, das Getriebe, das ,Installation
Protection System®, ,Interfaces Control & Indication System* und das ,Platform Electri-
cal Distribution System®. Zudem sollte die Konzeption und Vorentwicklung der Luftlinie
des Brennstoffzellenantriebsstrangs erfolgen, um dessen aerodynamische und funkti-
onale Anforderungen optimal auf das Gesamtsystem abzustimmen. Ein weiterer
Schwerpunkt lag in der Vorentwicklung von FlugzeugauRenanbauten sowie in der an-
schlieBenden Flugerprobung dieser Komponenten als nicht-funktionale, aerodynami-
sche Dummykorper, um deren Verhalten unter realen Betriebsbedingungen zu unte-
resuchen. Ergénzend sollte eine Vorstudie zur Einfuhrung einer Wasserstoffbodeninf-
rastruktur durchgefuihrt, die zentrale Aspekte der Betankung, Speicherung und Hand-
habung von Wasserstoff am Boden betrachtet werden. Schlief3lich sollte ein multifunk-
tioneller Elektromotor flr den Erprobungstrager aufgebaut werden, der eine umfas-
sende Analyse und Validierung neuer Antriebstechnologien im praktischen Einsatz er-
maoglicht.

2 Voraussetzungen, unter denen das Vorhaben durchgefihrt wurde

Nach dem Austritt von Siemens eAircraft und RUAG aus dem Konsortium vor der An-
tragseinreichung haben das Deutsche Zentrum fur Luft- und Raumfahrt (DLR) und die
MTU die Projekte eigenstandig weitergefiihrt. Diese Entwicklung erforderte eine neue,
langfristige Ausrichtung der Projekte, um die entstandenen Liicken zu schlieRen und
die gesetzten Ziele zu erreichen.

Das DLR tubernahm dabei die Verantwortung fur den Erprobungstrager, der urspring-
lich von RUAG, heute General Atomics AeroTec Systems GmbH, betreut wurde. Zu-
dem wurde das DLR fur die erprobungstradgernahen Schnittstellensysteme zustandig,
die zuvor von Siemens entwickelt wurden. Dazu gehdren das Propeller-, das elektri-
sche Verteil- und das Getriebesystem. Diese Ubernahme war entscheidend, um die
Kontinuitat und den Fortschritt der Projekte zu gewdahrleisten. Die MTU ihrerseits Uber-
nahm die Entwicklung des gesamten Antriebsstrangs, der ebenfalls zuvor von Sie-

mens verantwortet wurde. Ein zentraler Aspekt dieser Aufgabe war die Entwicklung
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eines neuen Antriebsstrangs auf Basis von Brennstoffzellen. Dieser Schritt stellte ei-

nen hoéheren Entwicklungsaufwand dar, bot jedoch auch die Mdglichkeit, innovative
und nachhaltige Technologien in die Luftfahrt zu integrieren. Das neue Ziel der Pro-
jekte war es nun, die DO228 mit einem Brennstoffzellenantriebsstrang als fliegendes
Labor auszustatten.

3 Planung und Ablauf des Vorhabens

In folgendem Projektstrukturplan ist die Arbeitspaketgliederung dargestellt.

Projekt: ,,EPS”

Verbundfthrung: MTU e P

HAP 1: Konzeptionierung
Flugzeugsysteme und
Subsysteme [DLR]

HAP 2: Vorbereitung des
Erprobungstragers und der
Versuche [DLR]

AP 1.1: Flugzeug System- und
Subsystem Konzeptionierung

DLR, UAN

AP 2.1: Unterstiitzender
Entwicklungsflugversuch

DLR, MTU

AP 1.2: Vorentwicklung
FlugzeugauBenanbauten

DLR, UAN

AP 2.2: Erhaltung der
Lufttichtigkeit und Wartung

DLR

AP 2.3: Vorstudie
Bodeninfrastruktur

DIR

AP 1.4: Beschaffung

AP 2.4: Aufbau

Testkomponenten Multifunktionaler Plattform
Flugzeugsysteme Motor

DLR DLR, UAN

AP 1.5:

Konfigurationsmanagement

DLR, MTU

Abbildung 1: Projektstrukturplan EPS
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Abbildung 2: Projektplan (Stand 31.12.2024)
Im Projektverlauf gab es mit dem Verbundpartner Differenzen tber die Art und Weise
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der Zielerreichung, weswegen schlussendlich die Nichterreichung von Meilensteinen
in Kauf genommen wurde. Das Concept Review wurde jedoch, mit Verzégerung, er-
folgreich vom 24.-26.10.2022 durchgefuhrt und bestanden. Auf Grundlage der Ergeb-
nisse wurde seitens MTU eine neue Validierungsstrategie entwickelt und im Dezember
2023 vorgestellt. Das Preliminary Design Review konnte aus diesem Grunde nicht
mehr auf Gesamtflugzeugebene erreicht werden.

4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Flugzeuge der General Aviation stellen geringere Anforderungen an ihre Triebwerke
als kommerzielle Luftfahrzeuge, was sie zu einem idealen Ausgangspunkt fur elektri-
sche oder hybrid-elektrische Antriebskonzepte macht. Erste Anwendungen finden sich
bereits bei Ultraleicht-, Segel- und leichten Sportflugzeugen. Auch im Bereich Urban
Air Mobility setzen viele VTOL-Konzepte auf elektrische Antriebe, insbesondere wegen
des geringeren Larmpegels gegentber konventionellen Helikoptern. Bei groReren Fla-
chenflugzeugen beginnt die Elektrifizierung mit der Commuter-Klasse (bis 19 Passa-
giere), wo neue Freiheiten in Flugzeug- und Antriebsauslegung entstehen — etwa
durch verteilte Antriebe, die Widerstand senken und Steuerflachen entlasten. Aufgrund
der begrenzten Energiedichte heutiger Batterien kommen hybrid-elektrische Systeme
mit Brennstoffzellen oder Gensets zum Einsatz.

Die Commuter-Klasse bildet die Grundlage fur den Einstieg in den Regionalverkehr
mit bis zu 150 Passagieren und ist damit essenziell fir die Weiterentwicklung emissi-
onsfreier Flugtechnologien. Erfahrungen aus dieser Klasse sind entscheidend fur Zu-
lassung und Betrieb gréRerer Flugzeuge. Wahrend Langstreckenflugzeuge wie der
A350 oder A380 langfristig konventionell betrieben werden, bietet die Elektrifizierung
bei kleineren Maschinen bereits heute Vorteile wie hohere Effizienz, geringeren Treib-
stoffverbrauch und Larmreduktion. Aktuell werden Propellerantriebe mit bis zu 580 kW
Wellenleistung fur bis zu 7 Passagiere erprobt. Der nachste Entwicklungsschritt um-
fasst ein hybrid-elektrisches Antriebssystem in der 500-kW-Klasse fur ein zweimotori-
ges Flugzeug, das mit der Dornier D0228 als Erprobungstrager in der CS-23-Klasse

umgesetzt werden sollte.
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I Eingehende Darstellung

1 Wissenschaftliche/technische Ergebnisse

1.1 Executive Summary

Aufgabenstellung

Ergebnis

Konzeptentwicklung fir Flugzeugsysteme

Konzepte fur Flugzeugsysteme wurden ent-
wickelt und im CR bestéatigt.

Konzept und Vorentwicklung der Luftlinie
des Brennstoffzellenantriebsstrangs

Konzept und Vorentwicklung der Luftlinie
des Brennstoffzellenantriebsstrangs wurde
abgeschlossen und in CR bestatigt.

Vorentwicklung fir Flugzeugaulienanbauten
und Flugerprobung derer

Ein tragfahiges Kiihlkonzept konnte vor
Neuausrichtung nicht entwickelt werden.

Die FlugzeugauRenanbauten konnten daher
nicht final spezifiziert und anschlieend im
Fluge erprobt werden.

Vorstudie zur Einfihrung einer Wasserstoff-
bodeninfrastruktur

Eine Vorstudie zur Einfiihrung einer Was-
serstoffbodeninfrastruktur wurde durchge-
fuhrt und dokumentiert.

Aufbau eines multifunktionellen Elektromo-
tors fur den Erprobungstrager

Ein Konzept fur einen Elektromotor wurde
erstellt, dieser konnte jedoch nicht beschafft

werden, da die in Preisauskiinften von po-
tenziellen Kontraktoren genannten Kosten
die vorkalkulatorischen Mittel um ein Vielfa-
ches Uberstiegen.

1.2
Das Projekt wurde Seitens DLR durch die Projektleitung hinsichtlich Technik/Qualitét,

HAP 0O Projektmanagement

Budget, Zeitplan, Beschaffung, Risiken und Zulassungsvorbereitung gesteuert. Es fan-
den dariber hinaus zweimal wochentlich Abstimmungstreffen zwischen den Projekt-
partnern MTU und DLR statt.

Das Konzeptreview auf Flugzeugebene wurde vom 24.-26.10.2022 durchgefthrt und
mit Folgeaktionen als Bestanden bewertet.

1.3
1.3.1 Propellersystem

AP 1.1 Flugzeug System- und Subsystem Konzeptionierung

Fur das Propellersystem (englisch Propeller Control System (PCS)) (Abbildung 3)
wurde die Entwicklung eines Regelsystems begonnen, welches in der folgenden Ent-
wicklungsphase weiter detailliert und gesondert beschafft werden muss da dieses nicht

durch MT-Propeller entwickelt werden konnte.
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Abbildung 3: Schema des PCS

Fur die weitere Auslegung und die Parameteridentifikation wird die Charakterisierung
des konventionellen Systems mittels Erprobungsflige und der Aufzeichnung des Re-
gelverhaltens mit einer Blattwinkelmesstechnik benétigt. Hierfir wurde ein Digitaler
Zwilling entwickelt (siehe Kapitel 1.3.2).

Neben der Ausdetaillierung der Systemarchitektur (die Aktivitdten zur Gesamtsyste-
marchitektur liefen im Projekt HEPS, Forderkennzeichen 20M1912C) wurden die damit
verbundenen Funktionen und Schnittstellen weiter beschrieben und dokumentiert. Das
Propellersystem konnte nicht bis zum PDR weiterentwickelt werden.

1.3.2 Digitaler Zwilling

Ein digitaler Zwilling des Blattverstellmechanismus eines TPE331-Turboprop-Trieb-
werks wurde entwickelt, um das dynamische Verhalten des Propellersteuerungssys-
tems realitatsnah abzubilden. Die Modellierung basiert umfasst mechanische, hydrau-
lische und aerodynamische Teilsysteme. Abgebildet werden unter anderem der An-
triebsstrang, der Fliehkraftregler, das hydraulische Stellglied sowie das aerodynami-

sche Verhalten des Propellers.
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Abbildung 4: Schema der im digitalen Zwilling abgebildeten Systeme

Das Modell erlaubt die Simulation der Betriebsmodi am Boden (Beta-Modus) und im
Flug. Die Parametrierung erfolgte durch technische Dokumentation und direkte
Vermessung der Bauteile, erganzt um Modelle sicherheitsrelevanter Funktionen wie
Negative Torque Sensing und Uber-/Unterdrehzahlschutz.

Zur Validierung wurden reale Flugmandver mit des Erprobungstragers ausgewertet,
bei denen Drehmoment und Drehzahl wahrend Lastwechseln aufgezeichnet wurden.
Die Ergebnisse zeigten eine gute Ubereinstimmung zwischen Modell und Messdaten,
mit geringfiigigen Abweichungen durch experimentelle Unsicherheiten. Das Modell
eignet sich somit zur Analyse und Weiterentwicklung von elektrifizierten Antrieben. Zu-
kinftig ist die automatisierte Kalibrierung durch Optimierungsverfahren sowie der Ein-
satz in Hardware-in-the-Loop-Umgebungen geplant.

1.3.3 Getriebe

Im Zeitraum Q3/2022 bis Q1/2024 wurde AHTech (ehemals ZF-Luftfahrt) damit beauf-
tragt, drei unterschiedliche Optionen eines Propeller-Getriebes konzeptionell auszule-
gen und diese im Rahmen einer Nutzwertanalyse zu bewerten.

Im Vordergrund stand dabei die Fragestellung, ob das vorhandene Turboprop TPE331
Getriebe (zweistufiges Getriebe bestehend aus Stirnrad- und Planetengetriebe) in
Géanze (Option 3) oder unter Verwendung von Teilsystemen weiter genutzt (Option 2)
werden kdnne, die Alternative in Form einer kompletten Neuentwicklung wurde unter
Option 1 bewertet.

Im Detail wurde dabei untersucht, ob:

10
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unter der Verwendung eines zusatzlichen Vorschaltgetriebes das bereits exis-
tierende Getriebe weiterverwendet werden kdnne (Option 3).

die zweite Getriebestufe (Planetengetriebe) des bereits existierenden Getriebes
weiterbetrieben/integriert werden kdnne (Option 2).

eine komplette Getriebe-Neuentwicklung angestrebt werden solle (Option 1). Im

Rahmen dieser Untersuchung wurde diverse Getriebekonzepte bewertet.

Die Randbedingungen waren dabei fur alle Optionen identisch, insbesondere die Nut-

zung der konventionellen Triebwerksaufh&ngung (eingeschréankter Bauraum), dem li-

mitierten Massenbudget, sowie die Eingangs- und Ausgangsdrehzahl waren dabei de-

sign treibend.

Die Beauftragung zur Untersuchung dieser drei Getriebeoptionen hat dabei unter an-

derem folgende Aspekte beinhaltet:

Konzeptionelle Auslegung der Maschinenelemente

Konzeptionelle Auslegung des Gehauses zur Abschatzung des Gewichtes
Erarbeitung notwendiger CAD-Modelle

Abschéatzung der Getriebeeffizienz und erwartetes Schwingungsverhalten, Ent-
wurf Schmier- und Kihlsystem und notwendige Sensoren

Safety & Reliability: Erarbeitung potentieller Failure Modes der Getriebekon-
zepte

Bewertung der Getriebekonzepte ,Option 1%, ,Option 2“ und "Option 3" im Rah-
men einer Nutzwertanalyse, sowie Auswahl des Konzeptes flir die weiteren Ar-
beiten

Erstellung Interface-Dokumente (Zeichnungen, Systembeschreibung)

Entwurf Test- und Verifikationsplan

Definition der finalen Getriebeanforderungen zur Verwendung im weiteren Pro-
jekt

Erarbeitung Kosten- und Zeitrahmen fiir weiteren Projektverlauf

11
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« Concept 1 » Concept 2 » Concept 3
— Height: 672,5mm — Height: 687,5mm — Height: 631,166mm
— Width: 440mm — Width: 460mm — Width: 401,149mm
— Length: 324,5mm — Length: 358mm — Length: 712mm
— Weight approx.: 79,12 kg — Weight approx.: 80,4 kg — Weight approx.: 87,876 kg

Abbildung 5: Gegeniberstellung der untersuchten Getriebeoptionen

Mittels einer Bewertungsmatrix haben letzten Endes das DLR und AHTech gemein-
sam die unterschiedlichen Optionen bewertet, um final die projektspezifisch geeig-
netste Losung zur Entwicklung eines lufttiichtigen Propeller-Getriebes festzulegen.
Insbesondere die Aspekte des erforderlichen Bauraums, Gewicht, Effizienz, Nach-
weisaufwand sowie Entwicklungsrisiken wurden dabei schwer gewichtet.

Option 1, die komplette Getriebeneuentwicklung, hat sich basierend auf der Bewertung
als die beste herausgestellt. Im Rahmen einer Folgebeauftragung sollte diese entwi-
ckelt, hergestellt und getestet werden, so dass mit Abschluss aller Arbeiten 3 lufttlichtig
qualifizierte Getriebeprototypen vorliegen (1 x MTU-Prifstand, 1 x flugfahiges Ge-
triebe, 1 x Ersatzgetriebe). Ein kommerzielles Festpreisangebot fir die Entwicklung
und Herstellung der Getriebeprototypen, sowie ein ROM flr einen Lastprifstand wur-

den dem DLR mit Abschluss der Beauftragung Gbermittelt.

12
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Abbildung 6: finales Getriebekonzept zur Weiterentwicklung
1.3.4 Installation Protection System
Das Installation Protection System wurde auf Basis des Konzepts zurtickgestellt und
nur grob beschrieben, da dieses die Risiken der Subsysteme von Seiten DLR und MTU
behandeln muss. Die Subsysteme und dementsprechenden Informationen aus den
Subsystemen erreichten im Projektverlauf nicht den bendétigten Detaillierungsgrad, da
es Differenzen der Verbundpartner bei tber die Art und Weise der Zielerreichung gab.
1.3.5 Interface Control and Indication System
Im Rahmen der Konzeptentwicklung des Interface Control and Indication Systems wur-
den geeignete Anzeigelemente fir die neu zu integrierenden Systemen identifiziert,
welche im spéateren Entwicklungsprozess verwendet werden kdnnen.
Die analysierten bzw. beriicksichtigten Elemente bestehen aus:
e Hauptinstrumentenpanel
o Anzeigeeinheit fir Drehmomentanzeige
o Abgastemperatur / Zwischenstufenturbinen-Temperaturanzeige Anzei-
geeinheit vs. Temperatur des elektrischen Antriebssystems

o Drehzahlanzeigeeinheit

o Kiraftstoffdurchflussanzeige

o Oldruck-/Temperaturanzeige Anzeigeeinheit

o Motorbegrenzungsschalter

13
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o Darstellung des Beta-Mode
e Bildschirm fur die hybridelektrische Plattform (HEP-Display) (Abbildung 7, Ab-
bildung 8)
e Bedienfelder fur den hybridelektrischen Antrieb
o Elektrische Schalttafel (HEP Control Panels)
o Motorbedienfeld fur den elektrischen Antrieb
e Feuerwarn-/Notabschaltungsschalter
e Crew-Alarm-Warnsystem
e Motorsteuerung - Geschwindigkeit und Leistungshebel
e Propeller-Synchrophaser
¢ Kraftstoffsystem

¢ Installationsschutzsystem

o ° CIP o

Abbildung 8: Vorgeschlagene Lage des HEP-Display im Hauptinstrumentenpanel

Fur alle Elemente wurde eine vorgeschlagene Position, eine Funktionsbeschreibung

14
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sowie eine Beschreibung der relevanten Subelemente erstellt und in einem Konzept-
papier zum Concept Review dokumentiert.

1.3.6 Platform Electrical Distribution System (EDS)

Im Januar 2023 wurde ein gemeinsamer Electric-Propulsion-System-Baseline-Work-
shop durchgefuhrt. Hierbei wurden grundlegende Rahmenparameter fur das geplante
Electrical Distribution System ausgetauscht, auf deren Basis die Auslegung der elektri-
schen Hochvolt-Verkabelung begonnen wurde. Parameterstudien fur die benotigte An-
zahl an Stromleitern in Abh&ngigkeit der Spannung sowie fur den Leitungsverlust bei
variabler Anzahl an Leitern (Abbildung 9) wurden in Vorbereitung der weiteren Ausle-

gung des EDS durchgefihrt.

120 mm* Motorleistung 600 KW
Brennstoffzelle 540 Volt
1111 Ampere
Entfernung (2 x Leitungslange)
Ampere pro Leiter Verlustleistung pro m bei 20°C am 5m 6m 7m
1111 1 Leiter Zu-/Ableitung 378 VA 1512 VA 1390 VA 2268 VA 2646 VA /(_::‘—_/E\\ =y
556 2 Leiter Zu-/Ableitung 189 VA 756 VA 945 VA 1134 VA 1323 VA / ( l/ ] "x‘
370 3 Leiter Zu-/Ableitung 126 VA 504 VA 630 VA 756 VA BE2VA| [N LN ’,;/.\ 28
278 4 Leiter Zu-/Ableitung 94 VA 376 VA 470 VA 564 VA 658 VA \/ v
222 5 Leiter Zu-fAbleitung 76 VA 304 VA 380 VA 456 VA 532 VA } L )
RADOX® screened FLEX single core RADOX® screened FLEX single core cable > N7 N /
cable (FHLR4GCI3X) (FHLR4GCTSX) \ u/) /

e

Kabeltemperatur Gesamtverlustleitung pro Meter Leistungsverlust pro Meter

1Leiter 2 Leiter 3 Leiter 4 Leiter 5 Leiter

20°C 378VA 189 VA 126 VA 94 VA 76 VA To0vA

30°C 393VA 196 VA 131 VA 98 VA TIVA

40°C 407 VA 204 VA 136 VA 102 VA 81VA 600 VA

50°C 422 VA 211 VA 141 VA 106 VA 84VA

60°C 437VA 213 VA 146 VA 109 VA 87VA S00VA

70°C 452VA 226 VA 151 VA 113 VA 90VA

80°C 467 VA 233 VA 156 VA 117 VA 93VA R

90°C 432 VA 241 VA 161 VA 120 VA 96 VA

100°C 497 VA 248 VA 166 VA 124 VA 99VA

110°C 511vA 256 VA 170 VA 128VA 102va | 0VA

120°C 526 VA 263 VA 175 VA 132VA 105 VA

130°C S41VA 271 VA 180 VA 135 VA 108VA | 200VA

140°C 556 VA 278 VA 185 VA 139 VA 111VA

150°C S7T1VA 285 VA 130 VA 143 VA 114VA | 100va

160°C 586 VA 293 VA 195 VA 146 VA 117VA

170°C 600 VA 300 VA 200 VA 150 VA 120VA ova

180°C 615VA 308 VA 205 VA 154 VA 123 VA 20°C  40°C 60°C BO°C 100°C 120°C 140°C 160°C 180°C 200°C

190°C 630vA 315VA A 158 VA 126 VA ——1 Leiter 2 Leiter 3 Leiter 4 Leiter 5 Leiter

200°C 645 VA 323 VA 215VA 161 VA 129VA

Abbildung 9: Leitungsverlust tber Temperatur

Aufgrund der bis auf Weiteres pausierten Aktivitaten wurden keine weiteren Arbeiten
am EDS fortgefihrt.

1.3.7 Bellftungssystem fur die Brennstoffzelle

In diesen ersten Berechnungen wurden alle erwarteten Modelle des Wéarmetransports
beriicksichtigt. Dazu gehéren Konvektion, Diffusion und Strahlungsenergielbertragun-
gen.

1.3.7.1 Internes Beluftungssystem: ,Worst-Case-Szenario*
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Die Betriebsbedingungen des Flugzeugs sind in Abbildung 10 dargestellt. Die Abbil-

dung zeigt eine maximale freie Stromungstemperatur von 299 K in Flugflache 020 un-
ter ISA+15-Bedingungen, was ein plausibles ,Worst-Case“-Szenario fur die Analyse

des internen Belluftungs- bzw. Kiihlsystems darstellt.

FLIGHT LEVEL [100 FT)

OAT [*C]

Abbildung 10: Flugbetriebsbereich in Bezug auf die Flughthe
FUr das Flugerprobungsprogramm, das unter dem ,Worst-Case“-Szenario durchge-
fuhrt wird, muss das Kihlsystem sowohl die von der Brennstoffzelle erzeugte Warme
als auch zusatzliche Warmequellen sowie die von der dreikopfigen Besatzung er-
zeugte Warme abflihren. Unter normalen Betriebsbedingungen bleiben diese Lasten
unverandert — mit Ausnahme der zuséatzlichen sechzehn (16) Passagiere. Der Stan-
dard ASHRAE 161-2007 liefert eine quantitative Bewertung der Beluftungsanforderun-

gen, die in Tabelle laufgefuhrt sind.
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Standard Flow rate (q) Max Flow Comment
(litre/per- /Min Flow (I/s)
son/sec.)

ASHRAE 161-2007 3.5 66.5/10.5 Bleed air + APU
9.4 178.6/28.2 Ground + GPU

FAR 14 CFR 25.831 | 4.7 89.3/14.1 FLO80, 295 °K

Tabelle 1: Beltuftungsanforderungen

Bei der Auslegung fir das ,Worst-Case“-Szenario betragen die maximalen (g_max)
und minimalen Volumenstrome jeweils 178,6 I/s und 28,2 I/s. Dabei ist zu beachten,
dass bei den gewahlten atmosphéarischen Bedingungen auf Bodenhdhe die Luftdichte
der freien Stromung 1,225 kg/ms3 betragt.

1.3.7.2 Uberblick uiber das konzeptionelle Beliiftungssystem

Ein vereinfachtes Kabinenmodell wird fir die in dieser Arbeit dargestellten numeri-
schen Abschatzungen verwendet. Das Cockpit und die tatsachliche Flugzeugkabine
werden als durch eine offene Tur verbunden angenommen. Das Cockpit wurde stark
vereinfacht. Die Hohe und Breite der Kabine werden effektiv durch die Lange des
Cockpits erweitert. Auch bei der Kabinenbelliftung wurden wesentliche Vereinfachun-
gen vorgenommen. Die tatséchliche Bellftung ist in Abbildung 11 dargestellt: ,Gasper-
Lufteinlasse befinden sich an den beiden oberen Kabinenwanden. Diese Einlasse sind
direkt tGber einen flexiblen Schlauch verbunden. Da benachbarte Einlasse denselben
Einlassdurchmesser aufweisen, bedeutet dies, dass die Massenstrome durch ver-
schiedene Auslasse unterschiedlich sein werden. Es war wahrend der Durchfiihrung
dieser Arbeit nicht moglich, eine genaue Abschatzung des Drucks im Zapfluftsystem
oder des gesamten Massenstroms in das Schlauchsystem vorzunehmen. Daher wur-

den fur alle Lufteinlasse gleiche Stromungsraten angenommen.
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Abbildung 11: Kabinenbeliftungssystem (Happ)

Die unteren Lufteinlasse sind im Flugzeug ebenfalls miteinander verbunden, und es
werden ahnliche Vereinfachungen angenommen. Die Lufteinlasse sind im Flugzeug
nicht gleichmafig verteilt, aber im Modell wurde eine gleichmafige Anordnung ange-
nommen. Die genaue Geometrie der Einlasse wurde zur Vereinfachung der Netzge-
nerierung vereinfacht, was jedoch den Luftstrom im Inneren der Kabine nicht beein-
trachtigen sollte, da die Massenstrome an den Einlassen als Randbedingungen vor-
gegeben sind, wobei der Massenstrom mit einer Richtung senkrecht zur Austrittsflache
in den Kabinenraum eintritt. Zum Zeitpunkt der Arbeiten standen die zusatzlichen In-
formationen zur Verfeinerung der Anfangs- und Randbedingungen nicht zur Verfu-
gung. Es wurde jedoch angenommen, dass die getroffenen Vereinfachungen eine Be-
rechnung eines BelUftungssystems ermdglichen, das eine realistische Naherung des
im Flugzeug eingebauten Systems flr die Erstbewertung darstellt.

1.3.7.3 Anfangsbedingungen

Die Anfangsbedingungen auf der Zuluftseite werden direkt auf Grundlage des
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erforderlichen Massenstroms und der atmospharischen Bedingungen angegeben, un-

ter der Annahme, dass sich die Zapfluft auf Umgebungsbedingungen ausgedehnt hat.
Far alle inneren Oberflachen wird ein thermisches Gleichgewicht angenommen, so-

dass konstante Wandtemperaturen angenommen werden kdénnen. Diese Werte wur-

den von Happ bereitgestellt und sind in Abbildung 12 dargestellt.

Abbildung 12: Randbedingungen fiir die Temperatur. Grin: 318 °K, Gelb:363 °K, Lila: 273°C,
Rot: 338°C Orange: Raumtemperatur ~ 299°C

1.3.7.4 Berechnete Kabinenlufttemperaturen

Da die Informationen, die fir eine dynamische Verknupfung der Ausstrome des Beluf-
tungssystems mit der internen Kabinenstrémung erforderlich sind, noch nicht verfig-
bar sind, wurde der Massenstrom auf der Grundlage des maximal moéglichen Bedarfs
unter "Worst-Case"-Bedingungen ausgewahlt. Stromung, Druck und Temperaturen in
der Kabine werden mit numerischen Methoden berechnet, die im folgenden Abschnitt
beschrieben werden, und die statistischen Momente erster und zweiter Ordnung des
Temperaturfeldes (fur die in Abbildung 13 definierten Volumina) werden bewertet.
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Fuel Cell

Flight Engineer

Abbildung 13: In der Analyse betrachtete Interne Segmente des Kabinenvolumens.

Die Brennstoffzelle (Fuel Cell: FC), der Arbeitsplatz des Flugingenieurs (Flight Engi-
neer: FE) und das Cockpit sind jeweils in den drei dargestellten Testvolumen einge-
bettet. Die ersten statistischen Momente der Temperatur werden berechnet, wobei sta-
tistische Konvergenz angenommen wird, wenn sich diese ersten Momente um weniger
als drei Prozent verandern. Aus Zeitgrinden kdnnen nur die ersten Momente als sta-
tistisch konvergiert betrachtet werden, dennoch gelten auch die zweiten Momente als
natzliche Naherungswerte. Es ist anzumerken, dass die bisherigen Berechnungen zu-
nachst mit zeitunabhangigen numerischen Methoden durchgefiihrt wurden. Spatere
Arbeiten dehnten die Modellierung auf den instationaren Stromungsbereich aus, diese
wurden jedoch vorerst unterbrochen. Der Zweck der Berechnungen liegt darin, poten-
zielle Sicherheitsprobleme im Zusammenhang mit Temperatur- und Bellftungsanfor-
derungen zu bewerten. Die verwendeten Methoden kénnen leicht auf eine zeitgenaue
Berechnung erweitert werden; eine solche detaillierte numerische Untersuchung
musste in einem zeitaufgeldésten Rahmen erfolgen. Abbildung 14 zeigt einen Vergleich
der berechneten Temperaturstatistik.
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Maximum Temperature (°K) Standard deviation Temperature (°K) Mean Temperature (°K)
17.5 —— Cockpit 335 —— Cockpit
360 — FE — FE
15.0 — FC 330 — FC
350
12.5 325
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Abbildung 14: Temperaturstatistik in Abhangigkeit vom Massendurchsatz der Zuluft.

In Abbildung 14 ist visualisiert, dass die maximale Temperatur in den Bereichen der
Brennstoffzelle (FC) und des Flugingenieurs (FE) qualitativ fur alle Zuluft-Massen-
strdme ahnlich ist. Beim geringsten Massenstrom erscheint das Cockpit etwa finf Grad
warmer als der Bereich des Flugingenieurs, da die gesamte in der Kabine erzeugte
Warme direkt ins Cockpit stromt und der geringe Massenstrom die Durchmischung im
Bereich des Flugingenieurs verringert. Ein erheblicher Teil des Luftvolumens wird hin-
ter den Sitzen der Besatzung umgeleitet (siehe Abbildung 7), was dazu fuhrt, dass die
tatsachlichen Maximal- und Durchschnittstemperaturen, denen die Besatzung ausge-
setzt ist, wahrscheinlich niedriger sind als vorhergesagt. Fir eine genauere Bewertung
zusatzlicher Warmelasten im Cockpitbereich ist eine detailliertere Modellierung erfor-
derlich. Mit zunehmendem Zuluftvolumen verringert sich die Standardabweichung der
Lufttemperatur. Dies liegt daran, dass die durch den Luftstrom transportierte thermi-
sche Energie durch die Randbedingungen festgelegt ist und proportional zum Produkt
aus Massenstrom und Temperaturdifferenz ist. Die mittlere Temperatur im Bereich der
Brennstoffzelle sinkt bei steigendem Luftstromvolumen, was darauf hinweist, dass der
zusatzliche Luftstrom die Warme effektiv aus diesem Bereich abfiihrt. Die mittleren
Temperaturen in den Bereichen FE und FC bleiben Uber alle Luftstrome hinweg ver-
gleichbar. Wie erwartet, treten die hochsten Temperaturen im Bereich der Brennstoff-
zelle auf. Das aktuelle Konzept sollte die Temperatur im Flugzeuginneren bei allen

Zuluftmengen wahrend der erwarteten Flugversuchszeit innerhalb haltbarer Grenzen

21



# Deutsches Zentrum
DLR fir Luft- und Raumfahrt

halten. Sollte die Arbeit fortgesetzt werden, ist es jedoch wichtig, die Massenstrome

an den einzelnen Einlassen genau zu bestimmen und, wie zuvor erwahnt, die Stro-
mung im Inneren als instationéres Problem zu behandeln.

1.3.7.5 Kabinenstromungsstrukturen

Abbildung 15 liefert eine anschauliche Darstellung der komplexen Stromungsmuster,

die durch die gegebenen Anfangs- und Randbedingungen erzeugt werden.

T- Tambient (°K)
6.3e-03 0.02 0.05 0.1 0.2 0.5 1 2 5 10 20 6.0e+01
View from Top.

o< &

Abbildung 15: Stromlinien, eingefarbt nach Temperaturdifferenz zur Umgebungstemperatur,
von oben auf die Kabine betrachtet. ¢ = 0,71 ¢nax

Das Hauptluftvolumen, das durch die Brennstoffzelle erhitzt wird, umgeht den Bereich
des Flugingenieurs und gelangt direkt ins Cockpit. Die erwarmte Luft wird dann in eine
groere Zirkulation eingebunden, in der sie sich mit der Luft im Cockpit vermischt und
anschlieend durch Auslasse hinter und unterhalb der Sitze wieder austritt. Dies ist in
Abbildung 16 zu sehen.

T — Tambient (°K)
6.3e-03 0.02 005 0.1 02 0.5 1 2 5 10 20 6.0e+01

—— | e e——

Abbildung 16: Stromlinien, eingefarbt nach Temperaturdifferenz zur Umgebungstemperatur,
von unten links betrachtet. g = 0,71 gpax

Die kiihle Luft, die Gber die unteren Einlasse in die Kabine gelangt, ist dargestellt — die

Stromlinien der oberen Einlasse sind in den Abbildungen 5 und 6 nicht enthalten. Es
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ist ersichtlich, dass kaum Stréomung im Bereich des hinteren Tanks auftritt und dass
die Temperatur dort in etwa Umgebungstemperatur entspricht. Die dynamische Natur
der Stromung innerhalb der Kabine wird durch die Position der Lufteinlasse bestimmt.
Dies wird in Abbildung 17 gezeigt, in der die Innenausstattung aus der Kabine entfernt
wurde, um maogliche Wechselwirkungen zwischen den oberen und unteren Einlassdi-
sen zu untersuchen. Der Luftstrom, der aus jedem Einlass austritt, kann dabei als
wandgebundener Strahl (unten) bzw. freier Strahl (oben) betrachtet werden. Eine de-
taillierte Analyse dieser Strahlen wurde bisher nicht durchgefiihrt — dies kann zu einem
spateren Zeitpunkt erfolgen. Die meisten der Einlassdisen lassen sich als ebene
Strahlen klassifizieren, fir die die Entwicklung der Strémungseigenschaften in Abhan-
gigkeit vom Abstand zur Ursprungsstelle gut dokumentiert ist. Weitere Studien der Ein-
lassstromung im Betriebsumfeld der Kabine kdnnten Aufschluss Uber modifiziertes
Strahlverhalten geben, das zur konzeptionellen Verbesserung der Einlasspositionie-
rung genutzt werden kann. Die gegenuberliegenden Einlésse entlang der oberen Luft-
versorgung befinden sich weit genug vom Kabinendach entfernt, sodass der druckin-
duzierte Coanda-Effekt nur schwach ausgepragt ist. Die Druckfelder der entgegenge-
setzten Strahlen beeinflussen sich gegenseitig, und es ist wahrscheinlich, dass eine
zeitlich genaue Simulation zeitabhangige Bewegungen senkrecht zur dargestellten
Ebene zeigen wirde. Die Scher- oder Grenzschichten, die durch die oberen Einlasse
erzeugt werden, wirken als Barriere fur Strémungen von unterhalb dieser Schichten.
Strahlen von den unteren Einldssen werden durch den Coanda-Effekt zum Kabinen-
boden gezogen und prallen dort auf ihre gegeniberliegenden Nachbarn. Dies fuhrt zu
aufsteigenden Kaltlufttahnen, die starke Zirkulationen auf beiden Seiten auslésen.
Diese Zirkulationen, zusammen mit Druckschwankungen beiderseits der Kaltluftfahne,
erzeugen oszillierende Bewegungen, die die Durchmischung der Luft in der Kabine
weiter verstarken konnten. Wie bereits erwahnt, missen diese physikalischen Effekte
mit zeitaufgeldsten Methoden weiter untersucht werden und kdnnten die Grundlage flr

ein verbessertes Kabinenbeltftungssystem bilden.
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Abbildung 17: Einfluss der gegeniiberliegenden Lufteinlassstrome im leeren Kabinenraum.
q = 0,71 Gmax
1.3.7.6 Energiebilanzen der Innenflachen
Ein eindimensionales Energiebilanzmodell nach Happ, das hier zur besseren Nach-
vollziehbarkeit in Abbildung 18 wiedergegeben ist wurde angewendet. In diesem Ab-
schnitt werden die mit dem CFD-Modell berechneten Gesamtwarmefliisse der Ober-

flachen mit dem 1D-Modell von Happ verglichen.

\6/
4 1 b T
[ ] Ts
* TS Kabine AuBenwand, gestreckt
Ts
o7,
estr
eT,
_z T, Brennstoffzelle

Abbildung 18: Vereinfachtes 1D-System zur Abschéatzung der Temperaturverteilung (Happ)
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Die CFD-Analyse berlcksichtigt weder Sonneneinstrahlung noch Warmeleitung durch
Kabinenelemente bei der Bestimmung der lokalen Kabinentemperatur. Ohne zuséatzli-
che Annahmen kénnen die Ergebnisse von Happ an den Knotenpunkten 1 und 4 direkt
verglichen werden, die jeweils der Innenflache des Rumpfs und der AuRenflache der
Brennstoffzelle entsprechen. Die berechneten Warmestrome zeigen qualitativ ahnli-
che Werte, was darauf hindeutet, dass das 1D-Modell ein nitzliches Werkzeug fur
schnelle Entwurfsanalysen ist. Allerdings ist — wie bereits zuvor erwahnt — fur das CFD-
Modell noch weitere Arbeit erforderlich. Der geringere Warmestrom an der Brennstoff-
zelle im CFD-Modell erklart sich vermutlich dadurch, dass hier die gesamte Oberflache
berticksichtigt wird und nicht nur die Flachen mit hohem Sichtfaktor zur aufReren
Rumpfwand. Auch Beitrdge durch Sonneneinstrahlung fehlen in der CFD-Analyse. Die
vorliegenden Ergebnisse legen nahe, dass eine Weiterentwicklung sowohl des 1D- als
auch des CFD-Modells sinnvoll wére.

1.3.8 Lufteinlass fir die Filterbox-Konfiguration

Es wurden Untersuchungen durchgefihrt, um mdgliche Luftansaugvarianten fir ein
Luftversorgungssystem der Brennstoffzelle (FC) zu analysieren. Dabei wurde ein
proprietares Filtersystem der Firma MTU betrachtet, das Geblase und Luftfilter enthalt.
Vorlaufige Abschatzungen des Massenstroms und der potenziellen zuséatzlichen Wi-
derstdnde verschiedener Einlasssysteme wurden mithilfe des Standards ESDU 68020
vorgenommen. Die vereinfachte Geometrie, die fir diese Berechnungen verwendet
wurde und in Abbildung 19 dargestellt ist, reprasentiert ein hinreichend realistisches
Luftansaugsystem fir die Montage an einem Flugzeug, sodass grundlegende Kon-

zepte untersucht werden konnten.
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Abbildung 19: Rechenmodell fur die Analyse von Lufteinlassen

Das Modell umfasst vier Zonen: zwei auf3ere und zwei innere. Die erste auliere Zone
enthalt die Flugzeughille (als ebene Platte modelliert) und den Einlass mit einem Ka-
nal, der zum Plenum fuhrt. Die erste innere Zone enthalt das DLR-Plenum, das mit der
zweiten inneren Zone (MTU-Geometrie) verbunden ist, an deren Ende sich eine Aus-
trittsflache befindet. Der MTU-Bereich entluftet zur Atmosphére uber einen Ausgang,
der mit der zweiten &uf3eren Zone verbunden ist. Diese Zone enthéalt ebenfalls eine
ebene Plattenmodellierung der Hille und eine eingelassene Austrittsflache (in diesem
Fall eine einfache Austritts6ffnung, die mit der Hiille fluchtet).

Fur die aul3eren Zonen wurden die Umgebungsbedingungen aus den gewéhlten Flug-
bedingungen bestimmt. Abschatzungen des Gesamtdrucks tber das Flugzeug sowie
Grenzschichtdicken dienten als Eingaben fir den ESDU-Standard. Abbildung 20 zeigt

die untersuchten Einlassgeometrien.

Abbildung 20: Untersuchte Einlassgeometrien

Erste Tests (ohne die MTU-Sektion) wurden mit einem halbkreisformigen Einlass
durchgefiihrt, um die Genauigkeit der CFD-Methode zu Uberprifen. Bei einer Refe-
renzflugsituation Uberschétzte die CFD-Methode den durch ESDU geschétzten Wider-

stand um 2,8 Drag-Counts. Dies deutet darauf hin, dass die externe Stromung sowie
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der Einlass in das Kanalsystem und das Plenum ausreichend gut erfasst wurden (zu-
mindest fUr erste Analysen).

Die folgende Abbildung zeigt die Linien des Hautreibungsspannungsfeldes um die Ver-
bindung von Einlass und Flugzeughiille, was andeutet, dass Interferenzwiderstande
eine Rolle spielen kdnnten. In diesem friihen Stadium wurde jedoch kein Versuch un-
ternommen, diese zu minimieren, da es vorerst um Basiswerte fur Widerstand und

Luftvolumen ging.

Abbildung 21: Linien der Hautreibungsspannung fur die Oberflachenstromung an der Verbin-
dung von Einlass und Hille

Die ersten Ergebnisse sind in Tabelle 2 dargestellt. Basierend auf diesen Tests zeigte

der halbkreisférmige Einlass die insgesamt beste Leistung, wobei der runde Einlass

sehr @hnlich abschnitt, jedoch einen geringeren Herstellungsaufwand erfordert.

Einlasstyp Massenstrom (kg/s) AC,
Offen | R=1 | R=1.6 | R=2.3 | Offen | R=1 | R=1.6 | R=2.3
Rund 059 |0.36| 1.28 | 1.33 | 1.24 |1.40| 10.95 | 11.22

Halbkreisformig | 0.57 |0.36| 1.31 | 1.38 | 2.30 |2.28 | 10.45 | 11.11
Rechteckig 069 |035| 128 | 1.34 | 691 |6.69 | 15.23 | 15.15
NACA 089 |031| 1.27 | 1.34 | 1.69 |1.49 | 10.30 | 12.30

Tabelle 2: Widerstandszunahmen der Einlasse mit interner MTU-Geometrie bei unterschiedli-

chen Geblase-Druckverhaltnissen (R)

R =1 entspricht Stromung durch das MTU-System ohne aktives Geblase, "Open" be-
deutet, dass das MTU-System umgangen wird.

Alle Berechnungen wurden mit ANSA-Software zur Aufbereitung der CAD-Daten und

zur Erzeugung der Oberflachenmaschen durchgefuhrt. Far die
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Volumengittererzeugung kamen die nativen Mesh-Werkzeuge von Engys OpenFOAM
(helyxHexMesh) zum Einsatz. Die numerische Lésung der Navier-Stokes-Gleichungen
in schwach kompressibler Form erfolgte mit Standard-OpenFOAM-L3Gsern.

Das verwendete Turbulenzmodell ist das Ein-Gleichungsmodell von Spalart—Alimaras,
jedoch wurden im Rahmen dieser Arbeit keine vertieften Turbulenzanalysen durchge-
fuhrt. Die verwendeten Gitter basieren auf vorangegangenen Netzverfeinerungsstu-
dien fUr stationare Probleme.

1.4 AP 1.2 Vorentwicklung FlugzeugaulRenanbauten

Das Konzept einer Unterrumpfkihlergondel in Faserverbundbauweise wurde DLR in-
tern erarbeitet. Unter den Aspekten der Anbindung ans Luftfahrzeug, der Integration
eines Kuhlers mitsamt Zu- und Ableitungen sowie dem Montagekonzept wurde ein
erstes konzeptionelles Design ausgearbeitet. Basierend auf einer aerodynamischen
Kontur welche vom Institut fir Aerodynamik hergeleitet und optimiert wurde.
Folgende Randbedingungen wurden dabei bertcksichtigt:

- Die aerodynamische Kontur entsprach einer 150% Kuihler-Konfiguration. Sprich
der Aul3enanbau Uberragte die Rumpfauflienkontur um 50%.

- Die aerodynamische Kontur basierte auf einer Bodenfreiheit von 640mm, wel-
che gewahrleistet, dass im Falle einer harten Landung kein Bodenkontakt mit
dem Aul3enanbau entsteht.

- Der AulRenanbau sollte an drei Aufhange Punkten vom Flugzeugrumpf getragen
werden (zwischen Bug- und Hauptfahrwerksverkleidung). Das Toleranzkonzept
der Aufhange Punkte sollte Verformungen von AuRenanbau und Luftfahrzeug
entkoppeln (Zwangskrafte-frei).

- Materialvertraglichkeit sowie Steifigkeit des Kiihlerrahmens um ungewiinschte
Effekte durch Verformung weitestgehend zu unterbinden.

Basierend auf dieser ersten Machbarkeitsstudie wurden anschliel3end Lastannahmen
fur den AuRenanbau hergeleitet (Luft- und Tragheitslasten) sowie die Entwicklung von
Hardpoints bei General Atomics beauftragt.

Die Beauftragung zur Entwicklung und Bau der Kihlergondel wurde in Form eines

Lastenhefts fir ein Bieterverfahren vorbereitet.
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Abbildung 22: konzeptioneller Entwurf einer Unterrumpf Kiihlergondel

1.5 AP 1.4 Beschaffung Testkomponenten Flugzeugsysteme

1.5.1 Brandtest fur Verkleidungsmaterial im Flugzeug

Ein Brandtest wurde in Zusammenarbeit mit dem Standort DLR Lampoldshausen am
29.11.2023 erfolgreich durchgefuhrt und der sichere Einsatz des Kabelverkleidungs-
materials im Sinne der Brandschutzvorschriften nach FAR/CS 25.869(a)(4), App. F,
Part | in einem Testprotokoll (Test Report No. FI-092/1123) bestétigt.

1.5.2 Propeller-Prufstand

Im Berichtszeitraum wurde das Propeller Control System fur den Prifstand vollstandig
durch die Firma MT-Propeller ausgeliefert. Dieses umfasst den Fliehkraftregler
Governor P-880-140 (siehe Abbildung 23 und Abbildung 24), die Propeller Pitch Con-
trol P-8PPC-1 einschliel3lich der Beta Tube (Abbildung 25, Abbildung 26) die die line-
are Bewegung der Beta Tube in einen Propellerblattwinkel umsetzt, sowie das Power
Pack P-8HO-2-24 (Abbildung 27), welches den Governor mit einem einstellbaren Ein-
gangsdruck zwischen 1 und 8,5 bar versorgt.
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Abbildung 24 Fotografie Governor
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Abbildung 25 Aufbau Propeller Pitch Control und Beta Tube

Abbildung 26 Fotografie Beta Tube
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Abbildung 27 Power Pack

Parallel zur Lieferung der Steuerungskomponenten wurde mit dem Aufbau der Hyd-
rauliksysteme begonnen. Fur die Durchfuhrung aussagekraftiger Versuchsreihen
wurde eine entsprechende Messinstrumentierung beschafft. Diese umfasst — ohne da-
rauf beschrankt zu sein — Sensorik zur Messung von Hydraulikdriicken, Volumenstro-
men und Temperaturen. Die Sensoren dienen der prazisen Erfassung aller relevanten
Parameter zur Charakterisierung des hydraulischen Gesamtsystems wéahrend der
Tests.

Zur Datenverarbeitung und zur Steuerung des Prifstands wurde ein Echtzeitrechner-
system der Firma Speedgoat beschafft. Dieses System bildet die zentrale Schnittstelle
zwischen dem Digitalen Zwilling und der physischen Prifstandshardware und ermog-
licht eine hochdynamische Regelung und Analyse der Testablaufe.

Dartber hinaus wurden samtliche Peripheriekomponenten beschafft und auf dem Pruf-
stand installiert. Der mechanische und elektrische Endaufbau befindet sich aktuell in
der finalen Umsetzungsphase (siehe Abbildung 28). Die Inbetriebnahme (,Power-on®)
sowie erste Funktionstests sind fir das dritte Quartal 2025 vorgesehen.
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Abbildung 28 Teststand im Aufbau

1.6 AP 1.5 Konfigurationsmanagement
Die Dokumentation fur die geleisteten Arbeiten wurde erstellt und entsprechend mit

den vergebenen Dokumentennummern in der Datenbank eingetragen.

Zur Weiterentwicklung des Konfigurationsmanagements wurde ein Dokumentenma-
nagement-Plan erstellt und implementiert. Dieser beschreibt detailliert die Vorgehens-
weise zum Umgang mit Entwicklungs- und Projekt-Daten, sowohl innerhalb des DLR
als auch in Zusammenarbeit mit dem Projektpartner MTU.

Mithin werden einheitliche Regeln zur Dokumentation und Ablage der fur die einzelnen
Flugzeugsysteme erarbeiten Daten festgelegt. Er enthalt ferner die nétigen Vorgaben
zum Umgang mit den daraus resultierenden Dokumenten und Zeichnungen zur Mus-
terprifung (Nachweisdokumenten, Musterunterlagen / type design, techn. Publikatio-
nen, etc.), sowohl unter Hoheit des DLR Entwicklungsbetriebs als auch unter Partner-
DO Verantwortung (MTU) und definiert die dafur ggf. nétigen weiteren luftrechtlichen
Vereinbarungen (z.B. Vereinbarung zwischen Entwicklungsbetrieben / DO-DO-Arran-

gement).

Diese Vorgehensweise stellt die Verfugbarkeit und Verwendbarkeit der erstellten
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Unterlagen sowohl in den spateren Projektphasen als auch in Folgeprojekten und ge-
genuber der fur die Erteilung der Genehmigung zur Flugerprobung zustandigen Be-
horde (Luftfahrtbundesamt) sicher.

Die Ubereinstimmung der tatsachlichen Konfiguration des Luftfahrzeugs mit den er-
stellten Unterlagen wird durch die Anwendung der Verfahren des DLR Entwicklungs-
betriebs sichergestellt. Unterstiitzend wurde zur Steuerung die bestehende Projekt-
Datenbank erweitert. Diese ermdglicht nun eine eindeutige und nachvollziehbare Ver-
knipfung von Bauunterlagen (Zeichnungen, Bau- und Prifanweisungen und den da-
mit einhergehenden Baugruppen- und Gewichtslisten) mit den daraus resultierenden

realen Bauteilen / Prototypen des Musterbaus.

Die fur die Herstellung der Zielkonfiguration des Luftfahrzeugs benétigten Anweisun-
gen (Umrtst-, Betriebs- und Wartungsanweisungen) werden von der Musterprfleit-
stelle des DLR Entwicklungsbetriebs nach Bedarf mittels Umristbegleitbogen festge-
legt und freigegeben. Fiur die ordnungsgemafe Durchfihrung der Einristungen der
Prototypen am Luftfahrzeug ist das freigabeberechtigte Personal (Certifying Staff) des
Instandhaltungsbetriebs des DLR zustandig. Die dazu bendtigten formellen Vereinba-
rungen zwischen Entwicklungsbetrieb und Instandhaltungsbetrieb wurden geschlos-
sen.

1.7 AP 2.1 Unterstutzender Entwicklungsflugversuch

Ein Flugversuch mit Dummyauf3enlasten wurde nicht durchgefiihrt, da eine Beauftra-
gung zum Bau der AufRenlast im Rahmen der Neuausrichtung nicht verfolgt wurde.
1.8 AP 2.2 Erhaltung der Lufttiichtigkeit und Wartung

Das Luftfahrzeug im Rahmen von LuFoVI-1 EPS bis 2023 instandgehalten. In Folge
wurde die Wartung und Instandhaltung im Rahmen von LuFoVI-2 EbAnDo228 fortge-
fuhrt.

1.9 AP 2.3 Vorstudie Bodeninfrastruktur

Die Vorstudie zur Bodeninfrastruktur fir eine LH2-Befillstation wurde in Zusammenar-
beit mit der Abteilung angewandte Wasserstofftechnologie (DLR Lampoldshausen)
durchgefihrt.

Ziele dieser Vorstudie waren:

1. Standortbewertung
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Technische Anforderungen
Schnittstellen LFZ
Sicherheitsanalyse

o b~ 0N

Regulatorische Rahmenbedingungen
6. Stakeholder

1.9.1 Standortbewertung
Die Analyse ergab, dass eine LH2-Beflllung des Erprobungstréagers tber einen statio-
naren LH2-Tank und nicht Giber eine mobiles Betankungsfahrzeug erfolgen sollte. Eine
mdogliche Standortbetrachtung konzentriert sich damit nur auf den Bereich, der vom
Erprobungstrager angefahren werden kann. Der Flachennutzungsplan am DLR Stand-
ort in Oberpfaffenhofen besitzt wenig geeignete Ressourcen fur die Aufstellung einer
LH2-Beflillstation. Abschliel3end konnte ein potentieller Standort ermittelt werden der
auf Basis von Zuganglichkeit fir Fahrzeuge, Nahe zu bestehenden Infrastrukturen und
Sicherheitsanforderungen ausgewahlt wurde.
1.9.2 Technische Anforderungen
Die Studie hat die notwendigen technischen Komponenten identifiziert. Die Grol3e des
stationaren Tanks fur die LH2-Beflllstation wird voraussichtlich zwischen 4.000 -
12.000 Litern LHz liegen. Die LH2-Beflllstation besteht aus den folgenden Haupt-Kom-
ponenten (Abbildung 29):

» LH2-Speicher

> Rohrleitungen, Ventile, Messgerate, Sicherheitseinrichtungen (Uberdruckven-

tile, Entluftungskamin, Leckageerkennung, Sensoren usw.)

» Spulgase: He, N2, GH2

Bedienfeld / Dispenser

A\

» Schnittstellen zum Luftfahrzeug: AbreiRkupplung, Schnellkupplung
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Purge Gas

Fire-resistive buiding and fire walls; tbd

Abbildung 29: Schematischer Aufbau LH»-Beflllstation
Eine detaillierte Auslegung der LH2-Befillstation (,Piping and Instrumentation
Diagram® (P&ID)) wurde erstellt und kann im néachsten Schritt fir eine Ausschreibung
herangezogen werden kann.
1.9.3 Schnittstelle Erprobungsflugzeug
Die Betankungsschnittstelle besteht aus den Komponenten Zapfpistole, Tankstutzen,
Datenubertragung sowie Spilleitungen. Derzeit gibt es keine speziell entwickelten
LH2-Kupplungssysteme fur die Betankung von LFZ. Es stehen auf dem Markt verschie-
dene Kupplungssysteme aus der Automobilindustrie zur Verfugung. Die Analyse
ergab, dass fur die Betankung des Erprobungstragers zwei verschiedene Kupplungs-
systeme in Betracht kommen:

1. Schnellkupplung der Firma Walther Prazision

2. Schnellkupplung der Firma Elaflex / MannTek
1.9.4 Sicherheitsanalyse
Fur die LH2-Befullstation wurde eine HAZOP-Analyse (Hazard and Operability) anhand
des P&ID durchgefiuhrt, die die potenziellen Risiken wie Leckagen und Explosionen
bertcksichtigt. Dartiber hinaus erfolgte eine Bewertung des notwendigen Explosions-
schutzkonzeptes im bestehenden Hangar in Oberpfaffenhofen um eine geféhrliche ex-
plosionsfahige Atmosphare am Wasserstoffgetriebenen Erprobungsflugzeug zu ver-
hindern.

Der sichere Betrieb des LFZ erforderte eine Konzeptentwicklung zum Abfiihren der
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Boil-Off Gase Uber zwei redundante Vent-Stacks (Fehlerfall Vent-Stack 1 max. 50 g/s

H2). Dabei wurde der vorhandene Bauraum der Do228 bertcksichtigt (s. Abbildung
30).

Abbildung 30: Integration Wasserstoff Ab-
luftkamin a) Vent stack 1; b) Vent stack 2
Fur das sichere Ableiten der Boil-off

Gase wurden verschiedene Félle be-
trachtet und anschlielend Simulatio-
nen von der Firma Wenger Enginee-
ring GmbH erstellt (s. Abbildung 31 &

Abbildung 32).

z

e b i

Abbildung 31: Steady State: Die maximale Hohe der kritischen Wasserstoffkonzentration (4-
77 Vol.-%) liegt bei ~20 m

Velocity: Magnitude (mis)
1.5 3 4.

o ¥ >6

i

Abbildung 32: Geschwindigkeitsfeld und H, Volumenanteil bei einem Anstellwinkel von 28°
und 10 kts Windgeschwindigkeit
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1.9.5 Regulatorische Rahmenbedingungen

Die Studie hat die relevanten gesetzlichen Vorgaben und Genehmigungsverfahren
identifiziert, die fur den Betrieb einer LH2-Befillstation am Flughafen erforderlich sind.
Der Genehmigungsprozess wurde eingeleitet und der Bedarfsplan fur den Standort
Oberpfaffenhofen erstellt.

1.9.6 Stakeholder

Stakeholder wurden identifiziert und Gber das Vorhaben informiert (s. Abbildung 33).
Das Feedback hat wertvolle Einblicke in die Bedurfnisse und Bedenken der potenziel-

len Nutzer geliefert, die in die weitere Planung einflieBen werden.

Feuerwehr

k

: Satety- &
Flughalen- Canmplianie
Lok resiter Maagement
RAAWTLA » Lisferanten s
4
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4 Luftfahrtame
Bavami i

Abbildung 33: Stakeholder LH»-Beflillstation am Standort Oberpfaffenhofen

Diese Ergebnisse bieten eine solide Grundlage fur die nachsten Schritte in der Pla-
nung und Umsetzung der LH2-Beflllstation am DLR Standort in Oberpfaffenhofen
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1.10 AP 2.4 Aufbau Multifunktionaler Plattform Motor

Die Arbeiten zum Aufbau eines Multifunktionalen Plattform Motors wurden durch DLR
begonnen. Eine Vergabe der Entwicklung des Motors an einen externen UAN wurde
geprift. Hierfir wurde ein Request for Information (RFI)-Dokument, welches tberge-
ordnete Spezifikationen beinhaltet, erstellt und mogliche Zulieferer identifiziert. Auf
Grundlage unverbindlicher Aussagen maoglicher Hersteller wurde die Entwicklung und
Qualifizierung eines Motors in der vorgesehenen Leistungsklasse nicht beauftragt, da
diese einen wesentlich lAngeren Zeitraum sowie ein vielfach hoheres Budget (der
Preisrahmen Ubersteigt den bewilligten Kostenrahmen um mindestens 500% bis tber
900%) erfordert. Preistreiber sind vor allem die Qualifizierung der Software im Inverter
sowie ein hohes monetares und zeitliches Entwicklungsrisiko fur einen neuen E-Motor
in der Leistungsklasse von 600kW bei gleichzeitig sehr geringer Stickzahl desselben.
2 Wichtigste Positionen des zahlenméaRigen Nachweises

In allen Positionen kam es zu einem Minderverbrauch gegeniber dem Antrag. Dies
lag insbesondere daran, dass der Aufbau einer multifunktionalen Plattform Motor in
AP 2.4 nicht weiter verfolgt wurde, da die von potenziellen Lieferanten genannten vo-
raussichtlichen Kosten wesentlich tiber den vorkalkulatorisch beantragten Mitteln la-
gen. Damit einher gingen Minderverbrauche bei Personal- und Reisekosten sowie
sonstigen unmittelbaren Vorhabenkosten. Zusatzlich kam es nicht mehr zur Beauftra-
gung und Bau der Dummyauf3enanbauten.

3 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit

Alle in diesem Bericht dargestellten Arbeiten waren zum Erreichen des Projektziels
notwendig und angemessen. Die Vorentwicklung aller Subsysteme sowie Auf3enan-
bauten bis zum Concept Review waren essentiell, um im weiteren Projektverlauf die
richtigen Schwerpunkte zu setzen und Erkenntnisse tUber die weitere Projektausrich-
tung zu gewinnen.

4  Verwertung der Ergebnisse

Die Ergebnisse aus der Entwicklung des Propellersystems (Kapitel 1.3.1) werden in
den Jahren 2025 und 2026 im Rahmen von Charakterisierungsfliigen mit dem instand-
gehaltenen Erprobungstrager im LuFo-llI-Projekt WAyVorDo228 weiterverwertet.
Diese Erkenntnisse flieRen dartiber hinaus bis Ende 2027 sowohl in den Digitalen Zwil-
ling als auch in den Propellerprifstand ein. Ab 2026 nutzt die MTU die gewonnenen
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Daten zur Validierung ihrer Brennstoffzellentechnologie.

Auch die im Kapitel 1.3.3 beschriebenen Ergebnisse zur Entwicklung von Getriebe-
konzepten werden durch MTU in einer neuen Validierungsstrategie fur Konstruktion
und Entwicklung bericksichtigt.

Die Untersuchungen zum Lufteinlass und zur Filterbox (Kapitel 1.3.8) werden ab 2025
gemeinsam mit der MTU fortgefuihrt. Dabei unterstitzt das DLR als unverzichtbarer
Partner insbesondere die Umsetzung der neuen Validierungsstrategie.

Weitere Ergebnisse des Projekts wurden bereits im LuFo-VI-1-Projekt HEPS, im LuFo-
VI-2-Projekt EbAnDo sowie im LuFo-VI-3-Projekt WAyVorDo0228 verwendet.

Die im Zuge der Entwicklung des Digitalen Zwillings erzielten Resultate wurden 2024
auf dem DLRK vorgestellt, befinden sich derzeit zur Begutachtung im CEAS Aeronau-
tical Journal und sollen — vorbehaltlich einer positiven Bewertung — noch im Jahr 2025
veroffentlicht werden. Dartber hinaus sind im Rahmen der Projektarbeiten zwei stu-
dentische Abschlussarbeiten entstanden.

5 Fortschritte auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen
Klimafreundliche Antriebstechnologien, auch auf Wasserstoffbasis, sind weiterhin als
notwendige Zukunftstechnologie zur Erreichung der Klimaschutzziele fir die Industrie
und Forschung enorm interessant. Das Unternehmen ZeroAvia flhrte 2024 erfolgreich
einen Uber 35 Minuten dauernden Testflug mit einem brennstoffzellenbetriebenen An-
triebssystem mit einer Leistung von 600 kW durch. Fur 2026 ist ein weiterer Testflug
mit einer Leistung von Uber 2 MW geplant. Auch Evia Aero engagiert sich in diesem
Bereich und plant die Umristung von 15 Britten-Norman Islander-Flugzeugen auf
Brennstoffzellenantrieb. Parallel dazu arbeitet magniX an einer hybridelektrischen Um-
ristung einer de Havilland Canada DHC-7, ebenfalls mit einer Leistung von 600 kW.
Diese Entwicklungen zeigen, dass alternative Antriebstechnologien in der Luftfahrt zu-
nehmend an Fahrt gewinnen.

Zugleich wurden die hohe Komplexitat der notwendigen Entwicklungen und damit ein
erheblicher Mehrbedarf fur Untersuchungen erkannt. Die urspringlich fur 2035 von
AIRBUS geplante Entwicklung eines wasserstoffgetriebenen Flugzeuges ,ZEROe*
wurde korrigiert und der aktuelle Entwicklungsstand etwa flinf bis zehn Jahre hinter

dem urspriuinglichen Plan beziffert. Eine neue Zeitlinie wurde nicht bekanntgegeben.
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6 Veroffentlichungen des Ergebnisses
6.1 Konferenzbeitrage
e Lopez Pulzovan, Andres und Cepeda-Gomez, Rudy (2024) ,Composition

and Parametrization of a Digital Twin of a Propeller Control System using
Physical Modelling.” Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2024,
2024-09-30 - 2024-10-02, Hamburg, Deutschland. (im Druck)
https://elib.dIr.de/210991/

6.2  Studentische Arbeiten

e Schubart, Lucas: ,Entwicklung eines passiven Brandschutzsystems zum
elektrischen Fliegen®

e Sanverdy, Oguz: ,Entwurf einer Tragerstruktur zur Integration eines War-
metauschers am Triebwerk der Dornier 228 D-CEFD*, Juli 2022, Bachelo-

rarbeit, Hochschule Minchen
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7 Abkurzungsverzeichnis

Kurzel

AHTech

AIAA

ANSA

AP

APU

ASHRAE

BmWK

CAD

CEAS

CFD

CFR

CR

DLR

DLRK

DO

EbAnDo0228

Erlauterung
Airbus Helicopters Technik GmbH
American Institute of Aeronautics and Astronautics

Automatic Net generation for Structural Analysis (kommerzieller Pra-
prozessor fir die Finite-Elemente-Methode, die Numerische Stro-

mungsmechanik und Mehrkérpersimulation)
Arbeitspaket
Auxiliary Power Unit (zu Deutsch: Hilfstriebwerk)

American Society of Heating, Refrigerating and Air-Conditioning En-

gineers
Bundesministerium fir Wirtschaft und Klimaschutz

Computer Aided Design (zu Deutsch: computergestitztes Erstellen

von Zeichnungen)
Council of European Aerospace Societies

Computational Fluid Dynamics (zu Deutsch: computergestiitzte nu-
merische Methode zur Analyse und Vorhersage von Strémungsver-

halten und -phanomenen in Fluiden)

Code of Federal Regulations (zu Deutsch: Sammlung der Bundes-

verordnungen)

Concept Review

Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V.
Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress

Design Organization (zu Deutsch: Entwicklungsbetrieb)

Entwicklung von Flugzeugsystemen und Integrationsldsungen zum

Umbau einer DO228 zu einem brennstoffzellengetriebenen Fluglabor
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Kurzel

EDS

EPS

ESDU

FAR

FC
FE
GH2
HAZOP
He
HEP

HEPS

ISA

kw
LFZ
LH2
MTU
N2

OpenFOAM

Erlauterung

Electrical Distribution System (zu Deutsch: Elektrisches Verteilsys-
tem)

Erforschung elektrischer Antriebseinheiten durch Flugerprobung in
einem Zubringerflugzeug und aufbauender technologischer Weiter-

entwicklung
Engineering Sciences Data Unit

Federal Aviation Regulations (zu Deutsch: Bundesluftfahrtregelun-
gen)

Fuel Cell (zu Deutsch: Brennstoffzelle)

Flight Engineer (zu Deutsch: Flugingenieur)
Wasserstoff, gasformig

Hazard and Operability (Gefahrdungsanalyseverfahren)
Helium

Hybrid-elektrische Plattform

Integration und Erprobung eines hybrid-elektrischen Antriebsstrangs

in einem Erprobungstrager

International Standard Atmosphere (zu Deutsch: Standardat-

mosphére)

Kilowatt

Luftfahrzeug
Flassigwasserstoff
MTU Aero Engines AG
Stickstoff

Open Field Operation And Manipulation (numerisches, freies
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Kurzel

P&ID
PCS
RFI

ROM

UAN
VTOL

WAyVorDo228

Erlauterung

Simulationssoftwarepaket fur kontinuumsmechanische Probleme)
Piping and Instrumentation Diagram

Propeller Control System (zu Deutsch: Propellersystem)

Request for Information (zu Deutsch: Leistungsanfrage )

Rough Order of Magnitude (zu Deutsch: (unverbindlich) geschatzter
Preis)

Unterauftragnehmer
Vertical Take-Off and Landing

Finale Entwicklung von Flugzeugsystemen und Integrationslosungen
zum Umbau einer Do228 in einen brennstoffzellengetriebenen Erpro-
bungstrager
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