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I Kurze Darstellung zu 

1 Aufgabenstellung 

Im Rahmen des Vorhabens bestand die zentrale Aufgabenstellung darin, wesentliche 

technologischen Grundlagen und Entwicklungsarbeiten für zukünftige emissionsarme 

Flugzeugkonzepte bereitzustellen. Hierzu gehörte die Weiterentwicklung von Flug-

zeugsystemen und -subsystemen auf Basis der Vorhaben ELFE (FKZ LABAY103A), 

HEPS (FKZ 20M1912C) und EPS (FKZ 20M1907C), um deren Einsatzfähigkeit für 

zukünftige Integrations- und Demonstrationsstufen sicherzustellen. Ein weiterer 

Schwerpunkt lag in der Planung großer Änderungen (sog. „major changes“) an Flug-

zeugrumpf und Flügel bis zum Erreichen des Preliminary Design. 

Darüber hinaus sollten die Systemanforderungen, Schnittstellendefinitionen und Sys-

temarchitekturen sukzessive verfeinert und bis zum Critical Design Review der Ge-

samtentwicklung weiterentwickelt werden. Ergänzend umfasste das Vorhaben die Pla-

nung sowie die anschließende Ausschreibung der für den Betrieb benötigten Wasser-

stoffinfrastruktur am Boden zur Betankung von Flugzeugen. 

2 Voraussetzungen, unter denen das Vorhaben durchgeführt wurde 

Zu Beginn des Vorhabens kam es zu Verbundänderungen. Die ursprünglich beteiligten 

Partner Siemens eAircraft und RUAG schieden aus dem Verbund aus. Die verbleiben-

den Partner DLR und MTU setzten ihre jeweiligen Arbeiten daraufhin in angepasster 

Form fort. Diese Veränderungen erforderten eine Überarbeitung der Projektplanung 

und der internen Abstimmungsprozesse.  

Das Concept Review des Gesamtvorhabens DO228HEP wurde zu einem späteren 

Zeitpunkt durchgeführt als ursprünglich vorgesehen. Dadurch konnten einige Tätigkei-

ten im Vorhaben EbAnDo228 erst verzögert begonnen werden. Die notwendigen An-

passungen der Arbeitsinhalte wurden im Zuge der Review-Abstimmungen vorgenom-

men. 

Im späteren Projektverlauf wurde eine weitere Projektanpassung notwendig um der 

angepassten Validierungsstrategie Rechnung zu tragen. Die vom ursprünglichen Plan 

divergierenden Ansätze führten zu erneuten Überarbeitungen der Projektziele und Ar-

beitsteilungen. 

Ein zentrales Element der ursprünglichen Planung war die Ausstattung der DO228 mit 
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einem Brennstoffzellenantriebsstrang als fliegendes Labor. Dieser Ansatz wurde zu-

nächst fortgesetzt, anschließend jedoch im Rahmen der strategischen Bewertung er-

neut geprüft und schließlich nicht weiterverfolgt. Damit verbunden waren Änderungen 

im Umfang der Arbeiten des DLR, insbesondere hinsichtlich der vorgesehenen Bei-

träge zur Vorbereitung des Rückbaus sowie zur Entwicklung von Systemen und Sub-

systemen der DO228. 

3 Planung und Ablauf des Vorhabens 

In folgendem Projektstrukturplan ist die Arbeitspaketgliederung dargestellt. 

 

Abbildung 1: Projektstrukturplan EbAnDo228 
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Abbildung 2: Projektplan (Stand 30.06.2025) 
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Im Projektverlauf gab es mit dem Verbundpartner Differenzen über die Art und Weise 

der Zielerreichung, weswegen schlussendlich die Nichterreichung von Meilensteinen 

in Kauf genommen wurde. Auf Grundlage einzelner Ergebnisse wurde seitens MTU 

eine neue Validierungsstrategie entwickelt und im Dezember 2023 vorgestellt. Das 

Preliminary Design Review (PDR) war aus diesem Grunde nicht mehr auf Gesamtflug-

zeugebene zu erreichen. 

4 Wissenschaftlicher und technischer Stand 

Flugzeuge der General Aviation stellen geringere Anforderungen an ihre Triebwerke 

als kommerzielle Luftfahrzeuge, was sie zu einem idealen Ausgangspunkt für 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 Lärmpegels gegenüber konventionellen Helikoptern. Bei größeren Flä-

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 Steuerflächen entlasten. Aufgrund 

der begrenzten Energiedichte heutiger Batterien kommen hybrid-elektrische Systeme 

mit Brennstoffzellen oder Gensets zum Einsatz. 

Die Commuter-Klasse bildet die Grundlage für den Einstieg in den Regionalverkehr 

mit bis zu 150 Passagieren und ist damit essenziell für die Weiterentwicklung emissi-

onsfreier Flugtechnologien. Erfahrungen aus dieser Klasse sind entscheidend für Zu-

lassung und Betrieb größerer Flugzeuge. Während Langstreckenflugzeuge wie der 

A350 oder A380 langfristig konventionell betrieben werden, bietet die Elektrifizierung 

bei kleineren Maschinen bereits heute Vorteile wie höhere Effizienz, geringeren Treib-

stoffverbrauch und Lärmreduktion. Aktuell werden Propellerantriebe mit bis zu 580 kW 

Wellenleistung für bis zu 7 Passagiere erprobt. Der nächste Entwicklungsschritt um-

fasst ein hybrid-elektrisches Antriebssystem in der 500-kW-Klasse für ein zweimotori-

ges Flugzeug, das mit der Dornier Do228 als Erprobungsträger in der CS-23-Klasse 

umgesetzt werden sollte. 
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II Eingehende Darstellung 

1 Wissenschaftliche/technische Ergebnisse 

1.1 Executive Summary 

Aufgabenstellung Ergebnis 

Weiterentwicklung von Flugzeugsystemen 
und -subsystemen auf Grundlage von 
ELFE, HEPS und EPS 

EMV-Tests wurden am Elektromotor der 
eMoSys durchgeführt, aeroelastische Analy-
sen in Vorbereitung der Charakterisierung 
des Flugzeuges fortgesetzt. 

Planung von großen Änderungen am Flug-
zeugrumpf und Flügel bis zum Preliminary 
Design 

Entwicklung von Befestigungspunkten an 
Rumpf und Triebwerksgondel an UAN be-
auftragt, jedoch nur für Anteil Rumpf begon-
nen und zwischenzeitlich gestoppt, da keine 
weitere  

Weiterentwicklung der Systemanforderun-
gen, Schnittstellen-definitionen und Syste-
marchitekturen bis zum Critical Design Re-
view (CDR) der Gesamtentwicklung 

Systemanforderungen, Schnittstellendefiniti-
onen und Systemarchitekturen wurden nach 
Neuausrichtung nicht weiter zum CDR aus-
detailliert, sondern eingefroren. 

Planung und Ausschreibung der Hardware 
einer Wasserstoffinfrastruktur am Boden zur 
Betankung von Flugzeugen 

Die Planung wurde fortgesetzt, zu einer Fi-
nalisierung der Ausschreibung kam es we-
gen der zwischenzeitlichen Neuausrichtung 
nicht mehr 

1.2 HAP 0 Projektmanagement 

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

Budget, Zeitplan, Beschaffung, Risiken und Zulassungsvorbereitung gesteuert. Es fan-

den darüber hinaus zweimal wöchentlich Abstimmungstreffen zwischen den Projekt-

partnern MTU und DLR statt. 

1.3 AP 2.1: Entwicklung der Flugzeugsystemarchitektur 

Die Arbeiten in diesem Arbeitspaket wurden aufgrund der strategischen Neuausrich-

tung der Verbundpartner nicht weiterverfolgt. 

1.4 AP 2.2: Aerodynamische und Aeroelastische Simulation und Analyse 

 Aeroelastische Simulation und Analyse 

Im Projekt wurden die aeroelastische Begleitung der Entwurfsarbeiten aus den Vor-

gängerprojekten fortgeführt. Zum einen wurde das Concept Review durch das Erstel-

len einer Risikoabschätzung aus aeroelastischer Sicht begleitet, zum anderen wurde 

die Auswertung des Standschwingversuches (GVT) sowie die Korrelation mit dem glo-

balen Finite-Elemente-Modell (GFEM) weiter vorangetrieben. Zuletzt wurden in Vor-

bereitung auf die Charakterisierungsflüge im Nachfolge-Projekt die Sensitivitäten von 

Flattervorhersagen gegenüber Parametern in der Propeller-Modellierung untersucht. 
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 Concept Review 

Zur Unterstützung des Concept Reviews auf Gesamtsystem-Ebene wurde im Projekt 

eine Risikoanalyse aus aeroelastischer Sicht verfasst. Die Ergebnisse sind in einem 

ECM „EFD-ECM-DLR-MTU-0066 Preliminary aeroelastic impact assessment“ doku-

mentiert. Hierzu wurde das GFEM durch die dynamische Modellierung des Kontroll-

systems, der tatsächlichen Massenverteilung aus dem Standschwingversuch sowie 

geplante Massen aus Brennstoffzelle, Antriebssystem und Kühlern an die tatsächliche 

bzw. geplante Konfiguration der Do228 angepasst. Aus einem Vergleich der Frequenz- 

und Dämpfungsverläufe für unterschiedliche Flugpunkte und zwischen modifizierter 

und unmodifizierter Konfiguration ergab sich die Schlussfolgerung, dass im Rahmen 

dieser Vorbewertung keine der geplanten Änderungen aus aeroelastischer Sicht kriti-

sches Verhalten induzieren. Das wurde vor allem auf die vorteilhafte Änderung der 

Massenverteilung zurückgeführt. 

Zusätzlich wurde allerdings festgestellt, dass das GFEM im Vergleich zum GVT noch 

deutliche Abweichungen aufweist und dies zu Abweichungen in der Flatterbewertung 

führt. 

 Modell-Updating des GFEM 

Gemäß der geltenden Zulassungsvorschriften muss das Finite-Elemente-Modell 

(FEM) einer Flugzeugstruktur mit den experimentellen Ergebnissen des Standschwin-

gungsversuchs validiert werden. Dies geschieht in der Regel durch den Vergleich der 

modalen FEM-Parameter mit den aus Modaltests gewonnenen Parametern. Die Ei-

genfrequenzen der Flugzeugstruktur können direkt verglichen werden, während die 

Übereinstimmung zwischen den Schwingungsformen meist durch die Quantifizierung 

der Orthogonalität (OR) und der Kreuzorthogonalität (COR) der experimentellen und 

analytischen Moden bewertet wird. Da man nicht an jedem FE-Knotenpunkt mit Be-

schleunigungsaufnehmern messen kann, wird ein so genanntes Test-Analyse-Modell 

(TAM) erstellt, mit dem die Orthogonalität der Moden in Bezug auf die TAM-Massen-

matrix berechnet wird. Es hat sich gezeigt, dass die Orthogonalität ein guter Indikator 

für ein gültiges FEM-Modell ist, das bei der Analyse gekoppelter Lasten zuverlässig 

verwendet werden kann. Die erforderliche Übereinstimmung der Korrelation zwischen 

Test und Analyse müssen definiert werden.  

Da die Anzahl der Freiheitsgrade (DOF) in der FEM in der Regel viel größer ist als die 
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Anzahl der DOF, die im Vibrationstest gemessen wurden, ist es notwendig, einen der 

beiden folgenden Ansätze zu wählen: 

1. Reduktion der Freiheitsgrade des Finite-Elemente-Modells auf die im Stand-

schwingungsversuch gemessenen, oder 

2. Expansion die im experimentellen Schwingungsformen auf die Größe der FEM-

Modenformen. 

Ein reduziertes/expandiertes Finite-Elemente-Modell mit denselben DOF wie das Test-

modell wird als TAM bezeichnet.  

Der Korrelationsprozess beinhaltet einen mathematischen Vergleich der modalen Ei-

genschaften des TAM mit denen der vollständigen FEM oder der Testmodelle. Die zur 

Messung der TAM/FEM-Korrelation verwendeten Qualitätsindikatoren sind: 

1. Frequenzabweichung:    *100FEM TAM
error

FEM

f f
f

f

−
=   

2. Modal Assurance Criterion:   
( )

( )( )

2
T

FEM TAM

T T

FEM FEM TAM TAM

=
Φ Φ

MAC
Φ Φ Φ Φ

 

3. Orthogonality:       T

FEM TAM FEM=O Φ M Φ  

4. Cross-Orthogonality:     T

FEM TAM TAM=CO Φ M Φ   

 

Der MAC wird verwendet, um die Ähnlichkeit der FEM-Moden FEMΦ und TAM-Moden

TAMΦ  zu bewerten. Ein MAC-Wert von Null bedeutet, dass zwei Moden orthogonal 

sind, während ein MAC-Wert von Eins eine vollständige Übereinstimmung innerhalb 

eines Skalierungsfaktors anzeigt. 

Die TAM-Massenmatrix 
TAMM  wird verwendet, um die Orthogonalität mit Hilfe der Glei-

chungen (3) und (4) zu berechnen. Die Strukturdämpfung wird in den traditionellen 

Modellkorrelationsmethoden nicht berücksichtigt, so dass die experimentell bestimm-

ten komplex-wertigen Eigenschwingungsformen in rein reelle unter Anwendung ent-

sprechender Transformationsverfahren konvertiert werden müssen. Dies könnte ein 

Problem darstellen, wenn die fragliche Struktur sehr stark gedämpft ist, z,B. die Trieb-

werksaufhängung mit Shock-Mounts, oder wenn es um eine sehr genaue Modellierung 
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der Dämpfung geht. 

Die meisten Test-Analyse-Modelle lassen sich aus dem Eigenwertproblem für die i-te 

Schwingungsform und Frequenz ableiten, die in zwei Gruppen von Freiheitsgraden 

unterteilt sind. Die Freiheitsgrade, die im TAM beibehalten werden, werden als "a-set" 

bezeichnet und die entsprechenden Matrizen tragen daher den Index "a", während die 

weggelassenen Freiheitsgrade als "o-set" bezeichnet werden (Index "o"). Das partitio-

nierte Eigenwertproblem kann wie folgt geschrieben werden: 

2 aa ao ai aa ao ai

i

oa oo oi oa oo oi

 


 

       
− + =      

       

M M K K
0

M M K K
 

Man kann die bekannte Gleichung der dynamischen Reduktion erhalten, indem man 

die untere Partition extrahiert und für die Freiheitsgrade des o-Satzes aus der Bewe-

gung des a-Satzes löst, was zu folgendem Ergebnis führt: 

( ) ( )
1

2 2

oi oo i oo oa i oa ai   
−

= − − −K M K M  

Die dynamische Reduktion ist theoretisch exakt, aber die Lösung für die o-Menge 

hängt von der Frequenz i  der betrachteten Schwingungsform ab. Ein reduziertes Mo-

dell, das aus der dynamischen Reduktion gewonnen wird, würde also frequenzabhän-

gige Massen- und Steifigkeitsmatrizen haben. 

Die statische TAM nach Guyan ist die einfachste Modellreduktionstechnik. Sie ver-

nachlässigt die Inertialterms und vereinfacht damit die Abhängigkeit von der Frequenz: 

1S

oo oa

−

 
=  

− 

I
T

K K
 

Die statisch reduzierten Massen- und Steifigkeitsmatrizen sind dann jeweils gegeben 

durch 

T

S S S=M T MT  

T

S S S=K T KT  

Jede Spalte der Transformationsmatrix ST  repräsentiert die elastische Verformung der 

Struktur bei einer Einheitsverschiebung des entsprechenden a-Freiheitsgrades, wobei 

alle anderen festgelegt sind.  

Da die statische Kondensation allen Massen vernachlässigt, die mit den o-set Frei-

heitsgraden verbunden sind, wird die Dynamik des gesamten Systems nicht genau 
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wiedergegeben. Die modale TAM stellt hier eine Verbesserung dar, um dieses Prob-

lem zu lösen. Die Methode verwendet die modale Expansion über die analytischen 

Schwingungsmoden 

,TAM i FEM iΦ =Φ q  

wobei TAMΦ  die expandierten experimentellen Schwingungsformen und q  die moda-

len Beteiligungsfaktoren der analytischen Formen darstellen. Diese Gleichung kann 

wiederum in die Freiheitsgrade a-set und o-set aufgeteilt werden, 

a a

i

o oi





   
=   

   

Φ
q

Φ
 

und man kann dann den modalen Antwortvektor berechnen, 

( )
1

,

T T

i a a a a i
−

=q Φ Φ Φ  

Dazu muss die Matrix ( )
1

T

a a

−

Φ Φ  invertierbar sein, d.h. die Anzahl der Freiheitsgrade 

der a-Menge muss größer oder gleich der Anzahl der gemessenen Schwingungsfor-

men sein. Die Transformationsmatrix für die modale TAM wird durch Einsetzen gefun-

den: 

( )
1TAM T T

o a a a

−

 
 =
  

I
T

Φ Φ Φ Φ
 

Die Massenmatrix des TAM wird auf die übliche Weise berechnet: 

,
aa aoT

TAM TAM FEM TAM FEM

oa oo

 
= =  

 

M M
M T M T M

M M
  

Der Hauptvorteil der SEREP Modal-Expansionsmethode besteht darin, dass sie für die 

im Reduktionsprozess verwendeten analytischen Schwingungsformen exakt ist, so 

dass die TAM/FEM-Korrelation immer perfekt ist. 

 

Die Korrelationsverfahren, die zur Abstimmung der GVT-Daten und der berechneten 

Moden verwendet werden, umfassen sowohl die Eigenfrequenzen als auch die 

Amplitudenverteilung der Schwingungsformen. Im Allgemeinen wird davon ausgegan-

gen, dass Diskrepanzen zwischen Test und Analyse ausschließlich auf Modellierungs-

unsicherheiten zurückzuführen sind. Zur Verbesserung der Übereinstimmung von 

FEM und TAM werden die Eigenschaften des Finite-Elemente-Modells modifiziert und 
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die neuen numerischen modalen Ergebnisse mit den TAM-Ergebnissen verglichen. 

Der Prozess wird so lange wiederholt, bis eine zufriedenstellende Übereinstimmung 

zwischen den numerischen und experimentellen Ergebnissen erreicht ist. Offensicht-

lich ist ein manueller Optimierungsprozess bei einer großen Anzahl von Finite-Ele-

mente-Modellparametern sehr ineffizient. 

Daher ist das Hauptziel die Entwicklung und Validierung einer automatischen und effi-

zienten Optimierungsmethodik zur Einbeziehung der gemessenen GVT-Daten sowie 

der Starrkörpereigenschaften in das Finite-Elemente-Modell. Die betrachtete relativ 

einfache Zielfunktion kombiniert einen Index, der normalisierte Fehler in gemessenen 

und berechneten Frequenzen identifiziert, mit einem anderen Index, der den Gesamt-

fehler in Verbindung mit den Off-Diagonal-Termen der Orthogonality und Cross-Ortho-

gonality-Matrizen definiert. Das Gesamtgewicht der Struktur und die Lage des Schwer-

punkts, die anhand des Finite-Elemente-Modells berechnet werden, müssen ebenfalls 

mit dem gemessenen Gewicht und der Lage des Schwerpunkts übereinstimmen.  

In Abbildung 3 sind zur TAM/FEM-Korrelation verwendeten Qualitätsindikatoren Fre-

quenzabweichung, Modal Assurance Criterion, Orthogonality und Cross-Orthogonality 

für das initiale NASTRAN FE-Modell der Do228 dargestellt. Das Ergebnis nach der 

Modellanpassung zeigt Abbildung 4. Es ist erkennbar, dass sowohl die MAC-Matrix 

als auch COR-Matrix auf ihrer jeweiligen Hauptdiagonalen deutliche Verbesserungen 

erhalten haben.  Auch die Abweichungen der Eigenfrequenzen verringern sich im Mit-

tel, wobei sich aber einzelne auch verschlechtern (z.B. Schwingungsform 10). 

Der Vergleich von zwei gut übereinstimmenden Schwingungsformen des FE-Modells 

und das SEREP-TAM findet sich in Abbildung 5 und Abbildung 6.    
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Abbildung 3 - Frequenzabweichung, MAC, OR, COR des initialen FE-Modells im Vergleich 

zu Standschwingungsergebnissen 

 

 

Abbildung 4 - Frequenzabweichung, MAC, OR, COR nach Anpassung des FE-Modells mit 

Standschwingungsergebnissen 
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Abbildung 5 – Symmetrische Flügelbiegung des FE-Modells (blau) und des SEREP-TAM 

(rot) aus Standschwingungsdaten 

 

Abbildung 6 – Antisymmetrische Flügelbiegung des FE-Modells (blau) und des SEREP-TAM 

(rot) aus Standschwingungsdaten 
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 Sensitivitätsstudie bzgl. Propeller-Parameter 

Im Folgeprojekt WAyVorDo228 sollen aeroelastische Flugversuche zur Charakterisie-

rung des Basisflugzeugs stattfinden. Hierfür werden im Flug bei unterschiedlichen Ge-

schwindigkeiten Frequenzen und Dämpfungen der unterschiedlichen Moden des Ge-

samtflugzeugs vermessen. Diese können dann im Postprocessing der Flugversuche 

mit den Vorhersagen aus dem aeroelastischen Simulationsmodell verglichen werden, 

mit dem finalen Ziel, das Modell so anzupassen, dass die Flugtestergebnisse korrekt 

vorhergesagt werden. Mit dem validierten Modell können dann spätere Änderungen 

am Flugzeug korrekt bewertet werden. 

Dazu ist es im Vorhinein wichtig, die Sensitivität der Flattervorhersagen bzgl. der Mo-

dellparameter zu kennen. Dies umfasst neben strukturellen Parametern (siehe Ab-

schnitt zur GVT-Auswertung) auch aerodynamische Aspekte wie beispielsweise Steu-

erflächen-Effektivität. Bei Propellerflugzeugen wie der Do228 kommt zudem noch der 

Aspekt der Propeller-Modellierung als Unsicherheit hinzu, die insbesondere auf die 

Dämpfungsvorhersagen der Whirl-Eigenformen großen Einfluss hat. 

In einer Vorstudie wurden deshalb gezielt Parameter im Propeller-Modell variiert, um 

die Sensitivität der Flattervorhersagen (hier für eine künstlich destabilisierte Do228) zu 

verstehen. Variiert wurden dabei sowohl aerodynamische Parameter (wie etwa Auf-

triebsanstieg am Propellerblatt) als auch dynamische Parameter (Biegesteifigkeit der 

Blätter). Die Ergebnisse sind in Abbildung 7 abgebildet. Zu erkennen ist, dass neben 

den Auftriebsparametern (CLα und CL0) vor allem die Biegeelastizität der Blätter einen 

dominierenden Einfluss hat, während Widerstand, Profilmoment und Torsionsmoment 

kaum einen Einfluss haben. In Schlussfolgerung bedeutet dies, dass neben den klas-

sischen Parametern im Model-Updating auch diese Parameter als unsichere Stell-

schrauben zur Verfügung stehen, um die Ergebnisse des Simulationsmodells an die 

Flugtestergebnisse anzupassen. Diese Erkenntnisse können im Folgeprojekt 

WAyVorDo228 direkt für die Interpretation der Flugtestergebnisse genutzt werden. 
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Abbildung 7: Ergebnisse der Sensitivitätsstudie bzgl. des Effektes von Propeller-Parametern 

auf aeroelastische Vorhersagen 

1.5 AP 2.3: Entwicklung und Auslegung der Flugzeug Subsysteme 

Folgende Arbeitsschritte erfolgten zum Aufbau des HIL-Prüfstandes. 

 Systemaufbau und Inbetriebnahme 

 

Abbildung 8: Systemskizze HIL-Prüfstand 
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Der Aufbau eines HIL-Prüfstandes zur Entwicklung und Test von Regelungsalgorith-

men für die Propellerblattwinkelverstellung wurde fortgesetzt. Der Prüfstand basiert 

auf einer Speedgoat-Echtzeitplattform, die mit MATLAB/Simulink programmiert wird. 

Für die hydraulische Systemsimulation wurde Simscape Fluids sowie weitere MAT-

LAB-Toolboxen beschafft. 

 Kommunikation und Aktorik 

Alle CANopen-Komponenten des Systems wurden getestet und in Betrieb genommen. 

Die CANopen-Verkabelung wurde mit entsprechenden Abschlusswiderständen und 

Schnittstellenwandlern (Analog-zu-CANopen, Thermoelement-zu-CANopen) aufge-

baut. Der Schrittmotor zur Blattwinkelverstellung wird über ein in Simulink entwickeltes 

Ansteuerungsmodell betrieben. Der Blattwinkelsensor wurde erfolgreich getestet und 

kalibriert. 

 Hydrauliksystem 

Das hydraulische System wurde weiter aufgebaut. Es besteht aus Öldruckleitungen 

mit den erforderlichen Komponenten: Hochdruckschläuche mit Adaptern, Ölfilter, Re-

duzieradapter und Sensorports für Druck- und Durchflussmessungen. Die System-

überwachung erfolgt über Einbauthermometer zur Temperaturkontrolle. 

 Elektrische Installation 

Die elektrische Ausrüstung umfasst AC/DC-Konverter für die Stromversorgung, Si-

cherheitskomponenten (Schütze, Not-Aus-Taster) sowie LED-Signalleuchten zur Be-

triebszustandsanzeige. Die Bedienung erfolgt über Drehschalter, verschiedene Steck-

verbindungen (D-Sub, M12-Rundstecker) ermöglichen die flexible Anbindung von Pe-

ripheriegeräten. Die Datenverbindung zur übergeordneten Steuerung wird über Ether-

net realisiert. 

1.6 AP 2.4: Vorbereitung Flugzeugeinrüstung 

Die Arbeiten in diesem Arbeitspaket wurden aufgrund der strategischen Neuausrich-

tung der Verbundpartner nicht weiterverfolgt. 

1.7 AP 2.5: Basismodifikationen Erprobungsträger 

 Vorläufige Entwicklung von Außenlasten 

Zum Zwecke der Integration von Kühlern wurden DLR-intern vorläufige Designkon-

zepte erarbeitet. Zum einen für einen kleineren Kühler im Bereich der Triebwerksgon-

del (im Luftstrom des linken Propellers), zum anderen für einen großen 
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Unterrumpfkühler zwischen Bug- und Hauptfahrwerk.  

Der Schwerpunkt der Entwicklungsarbeiten lag dabei auf der Unterrumpfkühlergondel. 

Der konstruktive Entwurf dessen bestand im Wesentlichen aus den folgenden Haupt-

baugruppen: 

- Rahmenstruktur (zur Aufnahme der Wärmetauscher) 

- Luftführung (bestehend aus Ein- und Auslass) 

- Einlauflippe 

- Strukturelle Versteifungen (bestehend aus Längs- und Querträgern) 

- Verkleidung inkl. Übergang zur Rumpfkontur 

Begleitet wurden die genannten konzeptionellen Entwicklungsarbeiten von ersten Aus-

legungsrechnungen. 

Die Erstellung eines ersten Design Entwurfs wurde vor allem geprägt von Herausfor-

derung hinsichtlich einer Leichtbaustruktur. Mit hohen Anforderungen bezüglich: 

- eines streng limitierten Bauraums 

Zur Definition des verfügbaren Bauraums wurden intensive Untersuchungen am 

Erprobungsträger hinsichtlich seiner Bodenfreiheit durchgeführt. Im Rahmen 

dessen wurde ein grundlegendes Verständnis der Fahrwerkskinematik aufge-

baut. Unter dem Aspekt einer harten Landung mit Ausnutzung des maximalen 

Fahrwerk-Federweg konnte letzten Endes ein verfügbarer Bauraum bestimmt 

werden, welcher ausschließlich im Falle einer harten Landung in Kombination 

mit einem Reifenplatzer zum Aufsetzen der Kühlergondel geführt hätte.  

- der Steifigkeit der Kühlerrahmenstruktur 

Auf Grund seines hohen Eigengewichts (180 kg) und der zu berücksichtigende 

g-Lasten (nz = 8g) treten signifikante Vertikal-Kräfte am Kühler auf. Diese müs-

sen von der Rahmenstruktur aufgenommen und unter möglichst geringfügigen 

Verformungen in die Luftfahrzeug Struktur übertragen werden. Bedingt durch 

den streng limitierten Gesamt-Bauraum bestand die große Herausforderung da-

rin, ein biegesteifes Profil mit minimaler Querschnittshöhe in Faserbundbau-

weise zu entwerfen, welches gleichzeitig Anbindungspunkte zu den Beschlägen 

der Flugzeugstruktur beinhaltet. 

- eines geeigneten Montagekonzept 

Bei der Konstruktion der Kühlergondel galt es ein geeignetes Montagekonzept 
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zu berücksichtigen. Eine Installation der Kühlergondel Baugruppe als Ganzes 

wurde vor dem Hintergrund der erschwerten Zugänglichkeit zu den Beschlag-

punkten am Luftfahrzeug nicht verfolgt, so dass ein Zusammenbau der Unter-

baugruppen unmittelbar am Luftfahrzeug hätte erfolgen sollen. 

 

Mit Abschluss der konzeptionellen Entwicklungsarbeiten wurde ein Lastenheft zur ers-

ten Phase (Bieterverfahren) der Ausschreibung für die Prototypen Entwicklung erstellt. 

Zu einer Veröffentlichung des Lastenheftes kam es nicht, auf Grund des Teil-Projekt 

Abbruchs. 

 

 Vorläufige Entwicklung einer Modifikation am Flugzeugrumpf 

Zur Anbindung einer Unterrumpfkühlergondel wurde ein vorläufiges Design von Be-

schlägen entwickelt. Diese bildeten die Schnittstelle von Flugzeug Hard Points und 

Kühlergondel, mit dem Ziel beide Seiten voneinander zu entkoppeln. Zwangsbedin-

gungen sollten somit eliminiert und eine Beeinflussung struktureller Steifigkeiten aus-

geschlossen werden. 

Vor diesem Hintergrund wurden die drei Beschläge mit jeweils unterschiedlichen Frei-

heitsgraden ausgestattet, so dass eine Verformung des Außenanbaus in Luftfahrzeug 

Läng- und Querrichtung nicht auf den Rumpf übertragen wird: 

- Der Beschlag am hinteren Hard Point rechts stellte dabei den Fixpunkt, ohne 

translatorische Freiheitsgrade, dar. 

- Der Beschlag am hinteren Hard Point links stellte dabei die Schnittstelle mit 

translatorischem Freiheitsgrad in lateraler Flugzeug Richtung dar. 

- Der Beschlag am vorderen Hard Point (mittig) stellte dabei die Schnittstelle mit 

translatorischem Freiheitsgrad in Flugzeug Längsrichtung dar. 

 Betreuung UAN General Atomics AeroTec Systems GmbH (GA-ATS) 

Für die Entwicklung und Integration von Hard Points (zur Aufnahme der Unter-

rumpfgondel) wurde General Atomics AeroTec Systems GmbH beauftragt. 

Mit Beginn der Beauftragung wurden Schnittstellendokumente (ICDs) bereitgestellt, 

welche sowohl die geometrischen Anforderungen, als auch die zu berücksichtigenden 

Lastfall Kombinationen definierten. Ein maßgeblicher Inhalt dieser Definition bestand 

in der CFD-Simulation, auf welchen die aerodynamischen Lasten beruhten. 
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Zur Begleitung der Entwicklungsarbeiten wurden wöchentliche Jour fixe Termine 

durchgeführt, in der aktuelle Entwicklungsstände präsentiert und Fragestellungen dis-

kutiert wurden. Ergebnisse und Vereinbarungen wurden dabei mittels einer Tracking-

liste schriftlich festgehalten. 

1.8 AP 2.6: Entwicklung Integration Systeme und Subsysteme Antrieb und 

Flugzeug 

Am 27.11 und 28.11.2024 wurden bei der eMoSys GmbH in Starnberg verschiedene 

EMV-Messungen des Elektromotors mit Umrichter „Boost Drive Speed 600 Gen 1 v07“ 

durchgeführt. Zunächst mussten die Betriebsparameter wie z.B. Spannungen, Ströme 

und Kabelabmessungen zur Auswahl der korrekten Strommesszangen eruiert werden. 

Eine Analyse des Erdungskonzeptes des gesamten Motorprüfstands hat Einblick in 

die Verteilung der Störströme gegeben, sodass fremde Störquellen identifiziert werden 

konnten, da die Tests nicht innerhalb einer Absorberkammer stattfinden können. 

 

Abbildung 9: Schematische Darstellung des Motorprüfstands 

Es wurden folgende Messungen im EMV-Bereich durchgeführt: 

- Geleitete Gleichtakt-Emissionen an beiden DC-Stromversorgungsleitungen des 
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Equipment under Test (EUT) 

- Gestrahlte Emissionen in einem Abstand von 1 m 

- Magnetischer Effekt auf einen Magnetfeldkompass 

- Nebensprechen auf einen benachbarten Stromkreis 

Dabei wurden zum einen Messungen im Zeitbereich mittels eines Oszilloskops und 

zum anderen im Frequenzbereich mittels eines EMV-Messempfängers durchgeführt. 

Als erste Testreihe wurde der Motor mit verschiedenen Drehzahlen und Strömen an-

gesteuert, um den Modus herauszufinden, welcher die größten Emissionen erzeugt. 

Mit diesem wurden verschiedene weitere Testreihen durchgeführt. Zusätzlich wurden 

verschiedene Zwischenkreisspannungen des Umrichters sowie eine Zeit- und Win-

kel-basierte Ansteuerung vermessen. Wichtige Erkenntnisse wurden auch im Rahmen 

der externen Störquellen gewonnen, welche jeweils bei den Messreihen ein- und aus-

geschaltet wurden, um die tatsächlichen Emissionen des EUT herausfiltern zu können. 

 

Abbildung 10: Geleitete Emissionen des EUT 

Für die geleiteten Emissionen zeigt sich eine deutliche Grenzwertüberschreitung, wel-

che hauptsächlich von externen Störquellen, wie dem DCDC-Wandler kommt, aber 

auch das EUT ist deutlich mit seinen Harmonischen von 20 kHz zu sehen. Bei den 

gestrahlten Emissionen zeigt sich ein ähnliches Bild hauptsächlich in einem niedrigen 
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Frequenzbereich bis 100 MHz. 

 

Abbildung 11: Gestrahlte Emissionen des EUT 

 

Abbildung 12: Nebensprechen in 45 cm Abstand zur DC-Stromversorgungsleitung des EUT 

Das Nebensprechen auf eine benachbarte Stromleitung zeigte genauso die Emissio-

nen des DCDC-Wandlers sowie des EUT und wurde in verschiedenen Abständen 
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untersucht. Die eingekoppelten Spannungen belaufen sich maximal auf wenige mV, 

welche zwar andere Stromversorgungsleitungen weniger gefährden, aber analoge 

Spannungssensoren beeinflussen können. 

Die Messung des magnetischen Effekts zeigte in verschiedenen Abständen und Posi-

tionen deutliche Abweichungen zu ihrer Nord-Süd Ausrichtung, welche mit steigender 

Stromzufuhr zum Motor größer wurde. 

 

 

Abbildung 13: Messung des magnetischen Effekts 

Abschließend konnten Verbesserungsmöglichkeiten aus den Ergebnissen abgeleitet 

werden, welche emosys in einer nächsten Motorgeneration umsetzen kann. Weiterhin 

wurden durch diese Messungen wichtige Erfahrungen gesammelt, wie man zukünftig 

Emissionen an großen Elektromotoren mit Umrichtern durchführen sollte. Ein ausführ-

licher Testbericht kann auf Anfrage herausgegeben werden. 

1.9 AP 3.1: Zulassungstechnische Entwicklungsbegleitung 

Die Musterprüfleitstelle begleitete alle Entwicklungs- und Zulassungsaktivitäten und 

kommunizierte relevante Veränderungen an das Luftfahrtbundesamt (LBA). 
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1.10 AP 3.2: Konfigurationsmanagement 

Die im Projekt etablierte 3Dx-Plattform wurde weiterhin genutzt. Notwendige Wartun-

gen und Anpassungen wurden vorgenommen. 

1.11 AP 3.3: Entwicklungs- und Zulassungsbegleitung 

Der Chefingenieur leitete alle Entwicklungs- und Zulassungsaktivitäten. 

1.12 AP 4.1: Flugversuchsplanung 

Die Arbeiten in diesem Arbeitspaket wurden aufgrund der strategischen Neuausrich-

tung der Verbundpartner nicht weiterverfolgt. 

1.13 AP 4.2 Erhaltung der Lufttüchtigkeit und Wartung 

Das Luftfahrzeug im Rahmen von LuFoVI-2 EbAnDo228 bis 2024 instandgehalten. In 

Folge wurde die Wartung und Instandhaltung im Rahmen von LuFoVI-3 

WAyVorDo228 fortgeführt. 

1.14 AP 4.3: Auslegung Flugplatzinfrastruktur 

Auf Grundlage der Vorstudie zur LH2-Bodeninfrastruktur (EPS (FKZ 20M1907C)), die 

gemeinsam mit der Abteilung Angewandte Wasserstofftechnologie (DLR Lampolds-

hausen) erstellt wurde, flossen wesentliche Erkenntnisse direkt in die weiterführende 

Auslegung Flugplatzinfrastruktur ein. Die Standortbewertung bestätigte einen geeig-

neten Bereich für die Installation einer stationären LH2-Befüllstation. Zudem lagen be-

reits detaillierte technische Anforderungen einschließlich eines vollständigen Piping 

and Instrumentation Diagram (P&ID) vor, das als Grundlage für eine spätere Aus-

schreibung verwendet werden kann. 

Im Rahmen der nun durchgeführten Arbeiten wurden die Systemkomponenten der ge-

planten LH2-Befüllstation erneut bewertet und konkretisiert. Die Hardwareanforderun-

gen – einschließlich Speicher, Peripherie, Sicherheitseinrichtungen sowie der Betan-

kungsschnittstelle zum Erprobungsflugzeug – wurden detailliert definiert. Darüber hin-

aus fanden erste Gespräche mit potenziellen Lieferanten statt, wodurch bereits belast-

bare technische Angebote und Marktübersichten vorliegen.  

Die aus der Vorstudie hervorgegangenen Analysen zu Sicherheitsaspekten (inkl. 

HAZOP-Analyse und Bewertung des Explosionsschutzes), regulatorischen Rahmen-

bedingungen sowie Stakeholder-Einbindung wurden für die aktuelle Arbeitsphase 

übernommen und weiter vertieft. Insbesondere wurden die Konzepte zur sicheren Ab-

leitung der Boil-off-Gase sowie die Anforderungen an die Integration der 
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Betankungsschnittstelle im Erprobungsträger weiter verfeinert. 

Zusammenfassend wurde der technische und planerische Entwicklungsstand der LH2-

Flugplatzinfrastruktur deutlich vorangetrieben. Das Arbeitsziel konnte jedoch nicht voll-

ständig erreicht werden, da die Arbeiten aufgrund einer strategischen Neuausrichtung 

der Verbundpartner nicht weiterverfolgt wurde. 

2 Wichtigste Positionen des zahlenmäßigen Nachweises 

Abgerechnete Kosten Kosten 
0813 - Material 7.493,18  
0823 - F+E-Fremdleistungen 71.256,50  
0837 - Personalkosten 2.212.207,68  
0838 - Reisekosten 2.609,97  
0847 - vorhabenspezifische Abschreibungen 59.955,00  
0850 - sonstige unmittelbare Vorhabenkosten 158.071,29  
0856 - Kosten innerbetrieblicher Leistungen 459,84  
Summe 2.512.053,46  

3  Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten Arbeit 

Alle in diesem Bericht dargestellten Arbeiten waren zum Erreichen des Projektziels 

notwendig und angemessen. 

4 Verwertung der Ergebnisse 

Die Ergebnisse werden in den Jahren 2025 und 2026 im Rahmen von Charakterisie-

rungsflügen mit dem instandgehaltenen Erprobungsträger im LuFo-III-Projekt 

WAyVorDo228 verwertet. Diese Erkenntnisse fließen darüber hinaus bis Ende 2027 

sowohl in den Digitalen Zwilling als auch in den Propellerprüfstand ein. Ab 2026 nutzt 

die MTU die gewonnenen Daten zur Validierung ihrer Brennstoffzellentechnologie. 

5 Fortschritte auf dem Gebiet des Vorhabens bei anderen Stellen 

Klimafreundliche Antriebstechnologien, auch auf Wasserstoffbasis, sind weiterhin als 

notwendige Zukunftstechnologie zur Erreichung der Klimaschutzziele für die Industrie 

und Forschung enorm interessant. Das Unternehmen ZeroAvia führte 2024 erfolgreich 

einen über 35 Minuten dauernden Testflug mit einem brennstoffzellenbetriebenen An-

triebssystem mit einer Leistung von 600 kW durch. Für 2026 ist ein weiterer Testflug 

mit einer Leistung von über 2 MW geplant. Auch Evia Aero engagiert sich in diesem 

Bereich und plant die Umrüstung von 15 Britten-Norman Islander-Flugzeugen auf 
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Brennstoffzellenantrieb. Parallel dazu arbeitet magniX an einer hybridelektrischen Um-

rüstung 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 Komplexität der notwendigen Entwicklungen und damit ein 

erheblicher Mehrbedarf für Untersuchungen erkannt. Die ursprünglich für 2035 von 

AIRBUS geplante Entwicklung eines wasserstoffgetriebenen Flugzeuges „ZEROe“ 

wurde korrigiert und der aktuelle Entwicklungsstand etwa fünf bis zehn Jahre hinter 

dem ursprünglichen Plan beziffert. Eine neue Zeitlinie wurde nicht bekanntgegeben. 

6 Veröffentlichungen des Ergebnisses 

6.1 Konferenzbeiträge 

• Gobereit, Birgit & Haemisch, Jan & Lindner, Daniela & Bollmann, Anna & 

Schmidt, Marina & Kallina, Philipp & Kaya, Aleyna. (2023). “Cryogenic Liq-

uid Hydrogen (LH2) System For Refuelling An Airplane, And Use For 

Other Mobile Or Stationary Applications”, 10 pages, Proceedings of the 

17th International Heat Transfer Conference, IHTC-17, 14 – 18 August 

2023, Cape Town, South Africa. DOI: 10.10.1615/IHTC17.390-50; 

https://elib.dlr.de/192600/  

6.2 Studentische Arbeiten 

• Graser, Henri “Aufbau eines Messsystems zur Ermittlung von Triebwerk 

Lasten mit Hilfe von Dehnungsmessstreifen im Betrieb”, September 2025, 

Masterarbeit, Hochschule München 

 
  

https://doi.org/10.1615/ihtc17.390-50
https://elib.dlr.de/192600/
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7 Abkürzungsverzeichnis 

Kürzel Erläuterung 

AC/DC Alternating Current/Directed Current (zu Deutsch: Wechsel-

strom/Gleichstrom) 

CDR Critical Design Review 

CFD Computational Fluid Dynamics (zu Deutsch: computergestützte nu-

merische Methode zur Analyse und Vorhersage von Strömungsver-

halten und -phänomenen in Fluiden) 

COR Kreuzorthogonalität  

DLR Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt e.V. 

DOF Degrees of Freedom (zu Deutsch: Freiheitsgrade) 

EbAnDo228  Entwicklung von Flugzeugsystemen und Integrationslösungen zum 

Umbau einer DO228 zu einem brennstoffzellengetriebenen Fluglabor 

ECM  Engineering Coordination Memo 

ELFE Erforschung und Entwicklung von integrativen Lösungsansätzen für 

die Vorbereitung eines fliegenden Erprobungsträgers 

EMV Elektromagnetische Verträglichkeit 

EPS Erforschung elektrischer Antriebseinheiten durch Flugerprobung in 

einem Zubringerflugzeug und aufbauender technologischer Weiter-

entwicklung  

EUT Equipment under Test  

FEM Finite-Elemente-Methode 

GA-ATS General Atomics AeroTec Systems GmbH 

GFEM globales Finite-Elemente-Modell  
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Kürzel Erläuterung 

GVT Ground Vibration Test (zu Deutsch: Standschwingversuch) 

HAZOP Hazard and Operability (Gefährdungsanalyseverfahren) 

HEP Hybrid-elektrische Plattform 

HEPS  Integration und Erprobung eines hybrid-elektrischen Antriebsstrangs 

in einem Erprobungsträger  

ICD Interface Control Document (zu Deutsch: Schnittstellendokument) 

Hz  Hertz 

LBA Luftfahrtbundesamt 

LED Light-Emitting Diode (zu Deutsch: Leuchtdiode) 

LFZ Luftfahrzeug 

LH2 Flüssigwasserstoff 

MAC  Modal Assurance Criterion 

MTU MTU Aero Engines AG 

NASTRAN NASA STRuctural ANalysis 

OR Orthogonalität  

PDR Preliminary Design Review 

SEREP System Equivalent Reduction Expansion Process 

TAM Test-Analyse-Modell  

UAN Unterauftragnehmer 

V Volt 

VTOL Vertical Take-Off and Landing 

W Watt 

 


