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Zusammenfassung

Fir die Integration einer Brennstoffzelle in Verkehrsflugzeuge wird ein multifunktionaler Ansatz verfolgt, d. h.
dass die Brennstoffzelle nicht nur der elektrischen Energieversorgung dient, sondern firr weitere Aufgaben,
wie beispielsweise zur Unterstiitzung der Wassersysteme oder zur Inertisierung der Treibstofftanks, vor-
gesehen ist. Durch die Erfiullung dieser vielfaltigen Aufgaben entsteht ein komplexes System, welches ohne
eine ausgereifte Methodik nur schwer zu entwickeln ist. In diesem Artikel wird eine Methode vorgestellt, mit
welcher Systemarchitekturen ausgelegt und bewertet werden kdnnen. Die Entwicklungsmethode beinhaltet
funf iterativ zu durchlaufende Phasen, beginnend mit der Betrachtung der Anforderungen auf Gesamtflug-
zeugebene. Es folgt die Analyse auf Systemebene, in der die zu erfiillenden Funktionen erfasst sowie die
dimensionierenden Betriebspunkte festgelegt werden. In der dritten Phase werden die Architekturdefinitionen
festgelegt. Dies beinhaltet u.a. eine Vordimensionierung der verwendeten Komponenten. In diesem Artikel
wird daraufhin anhand zweier Komponenten - der Brennstoffzelle und eines Flissig-Luft Warmedibertragers -
detailliert eingegangen. Der Schwerpunkt der vierten Phase, der Architekturvalidierung, liegt auf der Durch-
fuhrung von Systemsimulationen. Die hierflr bendtigten Modelle werden beispielhaft anhand derselben
Komponenten vorgestellt. AbschlieBend ist eine Bewertung des Brennstoffzellensystems auf Gesamtflug-
zeugebene vorgesehen.

1. EINLEITUNG 3. VORSTELLUNG DER METHODIK

Die Verbesserung der Umweltvertraglichkeit neuer Flug- Die Auslegung und Dimensionierung einer Brennstoff-
zeuge spielt bei deren Entwicklungen eine zunehmende  zellensystem-Architektur stellt eine groBe Heraus-
Rolle. Die ACARE 2020 Ziele fordern u.a. eine Senkung  forderung dar. Der Grund liegt einerseits in der Komplexi-
der NOx-Emissionen um 80% sowie eine Reduktion des tat des Systems, andererseits in der hohen Verflochten-
Treibstoffs und der Larmemission um 50%. Zur Ein-  heit in der Flugzeugarchitektur. Hinzu kommen die unter-
haltung dieser Vorgaben wird im Rahmen des Hamburger  schiedlichen Anforderungen und Betriebsmodi, die das
Spitzenclusters ,Neues Fliegen® die Integration der Brenn- ~ System erfillen soll. Die in diesem Abschnitt dargestellte
stoffzelle in Verkehrsflugzeuge untersucht. Diese Techno-  Methodik stellt eine Mdglichkeit dar, ausgehend von den
logie kann, insbesondere im Bodenbetrieb, die Umwelt-  Anforderungen auf Gesamtflugzeugebene, eine
belastung signifikant reduzieren. detaillierte Systemarchitektur fiir das multifunktionale
Brennstoffzellensystem zu entwickeln.

2. SYSTEMUBERBLICK

Voruntersuchungen haben gezeigt, dass zum jetzigen Tank-nerting
Entwicklungsstand von Brennstoffzellen ein alleiniger Be- NZT

trieb zur elektrischen Energieversorgung auf Flugzeug- lorEe

ebene aus Gewichtsgriinden ékonomisch nicht vorteilhaft Aufbereitung

ist. Aus diesem Grund wird eine multifunktionale Temckmmgas
Integration angestrebt. So soll die elekirische Energie der

Brennstoffzellen nicht nur fir die Bodenversorgung ver- Luftzufuhr (ATA 21) Feuchtes Abgas IERWESSSER 10
wendet werden, sondern auch fiir die Versorgung Brennstoff- System Speicher
wéhrend des Normalflugbetriebes und im Notfall. Zudem He cCl [

sollen die Reaktionsprodukte der Brennstoffzellen weiter @ Kiihhung (ATA 21)

verwendet werden. Das durch die Brennstoffzelle Elektrisches | Elektrisches Netzwerk
produzierte Wasser kann fiir die Bordversorgung genutzt ~ Kihna (ATA21) . e (ATA28)
werden und die Abluft kann - mit dem reduzierten Anteil Kinlong (ATA21)  Loatng | System

Sauerstoff - in die Tanks zur Inertisierung geleitet werden,

um so die Explosivitat der Tanks signifikant zu reduzieren. Khlung (ATA 21)

BILD 1. Schematische Darstellung des Brennstoff-

Wie BILD 1 zeigt, ist das Brennstoffzellensystem somit
zellensystems

ein hochintegriertes System, welches Uber Schnittstellen
zur Klimaanlage, zur Kihlung und zum elektrischen Bord-  |n [1] und [2] sind Methodiken beschrieben wie ATA-

netz verfugt. Diese angrenzendgn. Systeme mlssen bei  Kapitel Ubergreifend eine Optimierung der System-
der Auslegung und Bewertung miteinbezogen werden.
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architektur auf Flugzeugebene erreicht werden kann.
Diese Methodiken basieren auf teilweise sehr einfachen
Beschreibungen und Annahmen fur die Systeme, welche
gerade bei komplexen Systemen mit vielen Interaktions-
punkten jedoch maximal nur eine grobe Absché&tzung
liefern kénnen.

Die in diesem Abschnitt beschriebene Methodik knlipft am
Ende der Vorentwurfsphase einer Flugzeugentwicklung
an, wie sie in [2] beschrieben ist. Ausgehend von An-
forderungen auf Flugzeugebene sollen mithilfe von Bilanz-
gleichungen und anschlieBenden Systemsimulationen
detaillierte Aussagen Uber die Kosten und den Nutzen der
Anforderungen gegeben werden, um so die Méglichkeit zu
geben, eine frihzeitige Bewertung der Technologie mit
einem hohen Genauigkeitsgrad zu erreichen. In diesem
Rahmen soll auch die Méglichkeit gegeben werden, neu-
artige Systeme und Architekturtrends zu bewerten und
miteinander zu vergleichen. In BILD 2 ist das allgemeine
Vorgehen dargestellt, welches im Folgenden né&her er-
lautert wird.

Ausgangspunkt far die Entwicklung einer System-
architektur fir ein Brennstoffzellensystem stellt die Ana-
lyse der Anforderungen auf Gesamtflugzeugebene dar. In
diesen Anforderungen wird definiert, welche Funktionen
das System auf Flugzeugebene zu erfillen hat. Fir ein
Brennstoffzellensystem kénnen hier die Funktionen flir
den Normalbetrieb und fir den Notfallbetrieb unter-
schieden werden. Ebenfalls wird auf dieser Ebene fest-
gelegt, in welchen Umgebungsbedingungen das System
zu operieren hat. Dies umfasst die Beschreibung der er-
reichbaren Temperatur- und Druckniveaus sowie zusétz-
licher Parameter wie beispielsweise dem Feuchtegehalt
der Luft. Zur Bewertung der Systeme ist die Festlegung
typischer Flugszenarien und der Flugzeugparameter, wie
z. B. der vorgesehenen Passagieranzahl und der GréBe
des Flugzeugs, notwendig. Mithilfe der Umgebungs-
bedingungen und der Flugzeugdaten ist es méglich, das
Verhalten der Systeme in den Betriebsgrenzen zu unter-
suchen. Weitere wichtige Anforderungen richten sich an
die Sicherheit und die Zuverlassigkeit der Systeme.

In der zweiten Phase wird von den Anforderungen auf
Gesamtflugzeugebene der dimensionierende Betriebs-
punkt fir das System ermittelt. Dieser hangt im Wesent-
lichen von den Leistungsanforderungen, die bei einer ge-
gebenen Sicherheit des Systems bereitgestellt werden
mussen. Zusétzlich missen die Umgebungsbedingungen
beriicksichtigt werden, wenn das System Schnittstellen
zur Umgebung besitzt. Dieses ist bei der Brennstoffzelle
durch eine bendtigte Kihlung immer gegeben. Ein
weiterer wichtiger Punkt liegt darin, die Systemfunktionen
zu ermitteln, die das System besitzen muss, um einerseits
die Funktionen auf Gesamtflugzeugebene zu erfillen und
um andererseits einen ordnungsgeméafBen und sicheren
Betrieb zu erméglichen. Die Ermittlung dieser Funktionen
setzt Systemwissen voraus, welches teilweise iterativ er-
arbeitet werden muss, da erst beim Aufstellen von még-
lichen Systemarchitekturen deutlich wird, dass bendtigte
Funktionen noch nicht bertcksichtigt wurden. Es ist in
diesem Stadium jedoch empfehlenswert, in Funktionen
und noch nicht in Komponenten zu denken, um so einen
gréBtmdglichen Lésungsraum fiir neuartige Konzepte zu
schaffen. Die Phasen eins und zwei kénnen mit der
Unterstitzung von spezieller Software durchlaufen
werden. Die Modellierungssprache SysML, welche z.B.
durch die kommerzielle Anwendungssoftware Rhapsody
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zur Verflgung gestellt wird, ist eine Mdglichkeit, eine
Arbeitsplattform zu schaffen [2].

Den Systemfunktionen werden in der dritten Phase, der
Architekturdefinition, Komponenten zugeordnet. Auf Basis
dieser Komponenten wird eine mdgliche System-
architektur in Form eines Systemschaltbildes ermittelt.
Falls sich wéahrend dieser Phase zeigt, dass einige
Systemfunktionen fehlen, um eine konsistente Architektur
aufzubauen, ist dieses an dieser Stelle nachzuholen.
Diese Systemarchitektur wird im Folgenden mit Bilanz-
gleichungen, die auf den Prinzipien der Massenerhaltung,
Energieerhaltung, geschéatzten Wirkungsgraden und ap-
proximierten Massen flir die Komponenten beruhen, vor-
dimensioniert. Hierfir werden die in der letzten Phase er-
mittelten dimensionierenden Betriebspunkte verwendet.
Es kann sich an dieser Stelle bereits zeigen, dass die
qualitativ entwickelte Systemarchitektur nicht realisierbar
ist und aus diesem Grund Modifikationen vorgenommen
werden muissen. Ein Beispiel hierfir wére ein Warme-
tauscher, der aufgrund des Wéarmestroms, der abgefihrt
werden soll, mit einer nicht realisierbaren Umgebungs-
luftmenge durchstrémt werden muisste. Das Ergebnis
dieses lterationsprozesses ist eine vordimensionierte
Systemarchitektur.

Die unter SysML zur Verfliigung stehenden Werkzeuge
ermdglichen es leicht zu Uberprifen, ob alle in Phase zwei
definierten Systemfunktionen qualitativ abgedeckt sind [2].
Die Vordimensionierung kann komfortabel mit Matlab-
Skripten durchgefiinrt werden, da hierbei leicht auf
Visualisierungsmdéglichkeiten und vordefinierte Funk-
tionen der Matlab-Umgebung zurlickgegriffen werden
kann. Prinzipiell kann dieser Schritt auch mit
SysML/Rhapsody durchgefiihrt werden, benétigt aller-
dings einen erhdhten Programmieraufwand, da auf Hoch-
programmiersprachen wie C++ zuriickgegriffen werden
muss.

In der vierten Phase wird die ermittelte Architektur durch
eine Systemsimulation validiert. Flr diesen Zweck wird
die Modellbibliothek, welche in Abschnitt 5 vorgestellt
wird, verwendet. Wie dort erwahnt wird, weisen diese
Modelle einen mittleren Komplexitatsgrad auf, um einer-
seits hinreichend genaue Ergebnisse liefern zu kdnnen,
aber andererseits rechenbar in einer Gesamtsimulation zu
bleiben. Die Systemsimulation erflllt in dieser Phase im
Wesentlichen zwei Aufgaben. Sie kann dafir verwendet
werden, den Einfluss unsicherer Parameter der einzelnen
Komponenten zu untersuchen und dadurch Komponenten
ermitteln, die in Detailanalysen mit Einzelsimulationen
genauer betrachtet werden muissen. Die hierdurch er-
mittelten Erkenntnisse werden wiederum in der Gesamt-
systemsimulation verwendet, um eine gesteigerte Exakt-
heit zu erreichen. Eine weitere Aufgabe dieser Simulation
ist es, eine genaue Dimensionierung der Architektur vor-
zunehmen. Eventuelle Architekturvariationen, die sich aus
der Dimensionierung ergeben, flihren zu einer Iterations-
schleife mit Phase drei.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

BILD 2.

Methodik zur Systementwicklung und
-bewertung

Das Ergebnis aus Phase vier, eine dimensionierte Archi-
tektur mit entsprechender Systemsimulation, wird in der
finften Phase zur Bewertung der Architektur auf Gesamt-
flugzeugebene verwendet. Hierflir wird die System-
simulation in ein Umfeld eingebettet, das es ermdglicht,
das Systemverhalten wahrend einer Flugmission zu
simulieren und so zu bewerten. Auf diesem Weg kdnnen
die so genannten Key Perfomance Indicators (KPIs) fur
das System ermittelt werden.

Die Phasen vier und finf sollten in einer geeigneten

Simulationsumgebung wie Matlab/Simulink oder Modelica
durchgefihrt werden, in denen auf leistungsfahige
Gleichungsloser zuriickgegriffen werden kann.

4. VORDIMENSIONIERUNG AUSGEWAHLTER
KOMPONENTEN

Ein Element im dritten Entwicklungsschritt ist die Vor-
dimensionierung der Komponenten anhand von Bilanz-
gleichungen. Die hierfir erstellten Modelle bilden die
wesentlichen physikalischen Effekte ab. Als Ergebnis
bringt die Berechnung die Gr6Ben Gewicht und Energie-
bedarf bzw. -erzeugung hervor und, je nach Modell, noch
weitere Resultate wie Massenstrome, Druckverluste oder
BaugréBen.

Im Folgenden wird auf das Vorgehen bei der Vor-
dimensionierung  der  Brennstoffzelle  und  der
Wérmelbertrager eingegangen. Es werden die grund-
legenden Funktionsweisen, die mathematische Be-
schreibung der Komponenten und das Vorgehen bei der
Vordimensionierung vorgestellt.

4.1. Brennstoffzelle

Es gibt verschiedene Typen von Brennstoffzellen, die sich
im  Wesentlichen durch unterschiedliche Membran-
materialen unterscheiden. Die Wahl des Membran-
materials hat einen entscheidenden Einfluss auf die
Operationstemperatur und das dynamische Verhalten von
Brennstoffzellen. Im Rahmen dieses Projektes haben sich
besonders die Polymerelektrolyt-Membran-
Brennstoffzellen (PEM-BZ) als geeignet erwiesen [5].

Eine Polymerelektrolyt-Membran-Brennstoffzelle (PEM-
BZ) erzeugt mit reinem Wasserstoff und Luftsauerstoff
elektrische Energie. In BILD 3 ist der schematische Auf-
bau einer solchen Zelle gezeigt.

Verbraucher

H2 02
— & . —
©
[€)
Anode ® . Kathode
®|—
@
D | / ] —>
Membran 0O,,H,0
(Elektrolyt) ’
Reaktionsschicht
Diffusionsschicht
BILD 3. Schematischer Aufbau einer PEM- Brennstoff-

zelle [4]

Uber die Anode werden die Wasserstoffmolekille zu-
gefligt, die durch die Diffusionsschicht zur Reaktions-
schicht geleitet werden. Die Wasserstoffmolekule spalten
sich in Protonen und Elektronen auf. Die zwischen der
Anoden- und Kathodenseite angeordnete Membran |asst

139



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2010

die Protonen durch, die Elektronen flieBen Uber einen
auBeren Stromkreis zur Kathode und kbénnen als
elektrische Energie genutzt werden. Auf der Kathoden-
seite reagiert der zugeflhrte Sauerstoff mit den Wasser-
stoffprotonen und den Elektronen zu Wasser. Das
Wasser, der Uberschissige Sauerstoff und die restlichen
Bestandteile der Luft werden am Kathodenausgang ab-
gelassen.

4.1.1. Bilanzgleichungen der Brennstoffzelle

Die in diesem Abschnitt vorgestellte Beschreibung be-
schrankt  sich  nicht ausschlieBlich auf PEM-
Brennstoffzellen, sondern kann auch auf andere Typen
von Zellen Ubertragen werden, wenn diese mit reinem
Wasserstoff und Luftsauerstoff betrieben werden. Die
folgenden Ausflihrungen beruhen auf [6].

Der flieBende Strom durch eine Brennstoffzelle ergibt sich
aus der Anzahl der flieBenden Elektronen 7, und der
Faraday-Konstanten F :

1 I,=-n,-F.

Bei der Reaktion eines Wasserstoffmolekiils flieBen zwei
Elektronen, entsprechend gilt:

@ I,=-2-ny,-F.

Um auf den benétigten Massenstrom des Brennstoffs zu
kommen, wird der Molstrom mit der Molmasse M, vom
Wasserstoffmolekll multipliziert: i

(3) 1y, = mHZ/MHZ .

Der benétigte Molstrom der Luft ergibt sich aus dem Anteil
Sauerstoff in der Luft (ca. 21 vol%) und dem stéchio-
metrischen Koeffizienten A, mit welchem die Zelle be-
trieben wird:

@) 7, :/1-%-0,5%,,2.

B

Entsprechend Gleichung (3) kann der benétigte Luft-
massenstrom wie folgt bestimmt werden:

(6) Ty =Ty /M 1y s

mit M,,,, der Molmasse der Luft. Das Spannungs-
verhalten einer Brennstoffzelle, auch charakteristisches
Verhalten genannt, lasst sich mithilfe einer Strom-
dichte/Spannungskennlinie (U-i-Kennlinie, siehe BILD 4)
approximieren. Bei dieser Beschreibung wird die
Spannung einer Zelle Uber die Stromdichte aufgetragen,
um so eine Geometrie unabhangige Beschreibung zu er-
halten. Die Stromdichte einer Zelle ergibt sich aus dem
Quotienten aus Strom und Zellflache:

(6) iel = Iel/AZelle .

Da eine Zelle nur eine maximal theoretische Zellspannung
von U, =1,23 V erreichen kann, werden mehrere Zellen in
Reihe zu einem sog. Brennstoffzellen-Stack geschaltet.
Die sogenannte Stackspannung ergibt sich durch die Ad-
dition der Einzelspannungen [4]

™) Usier =Upz  Ngpn »
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und die Leistung ergibt sich aus der Stackspannung und
dem flieBenden Strom:

(8) P U 1

Stack =
Der benétigte Wasserstoffstrom ergibt sich entsprechend
ZU:

Stack " Lel -

(9) nHz,Stack = nZellen ’ nHZ '

A

=

2
o}

o

S .

c MPP (impp, Uniep)
I}

Q
wn

-
Stromdichte i [A/m?]
BILD 4. U-i Kennlinie einer Brennstoffzelle

Die produzierte Verlustwarme ergibt sich aus der Energie-
Bilanzgleichung der Brennstoffzelle. Die abgegebene
elektrische Leistung und die Verlustwarme ist gleich dem
Molmassenstrom des Brennstoffs in den Brennstoffzellen-
Stack multipliziert mit dem Heizwert des Brennstoffes:
(10) QStack +P= ’;lHZ,Stack ’ Hum '

Das Gewicht eines Brennstoffzellen-Stacks ergibt sich
aus der Zellflache, der Anzahl der Zellen und den
Faktoren K, und K, zu:

(1 1) mStuck = Kl ’ nZellen ’ AZ

e

lle + K2'

Die Faktoren K, und K, werden aus Datenblattern
infrage kommender Hersteller ermittelt und variieren somit
wie das charakteristische Verhalten in Abhangigkeit der
Technologie und des Herstellers.

4.1.2. Vordimensionierung der Brennstoff-
zellen-Stacks

Die folgende Beschreibung ist schematisch in BILD 5 ab-
gebildet und ist als Matlab-Skript implementiert, welches
ausgehend von den Eingangsparametern eine auto-
matische Vordimensionierung durchfihrt.

Der Brennstoffzellen-Stack wird im ersten Schritt auf
minimales Gewicht dimensioniert. Dieses ist genau dann
erreicht, wenn bei der maximal geforderten Leistung Ppim
jede Brennstoffzelle des Stacks im Punkt maximaler
Leistungsdichte (Maximum Power Point, MPP) operiert.
Dieser Punkt wird durch die GréBen Uwpp und ivep
definiert (siehe BILD 4), welche ein gréBtmdgliches
Rechteck unter der Kennlinie aufspannen.

Eine weitere wichtige GréBe bei der Vordimensionierung
ist die minimale gewiinschte Ausgangsspannung U, pi
des Stacks. Diese GréBe ergibt sich aus der
Dimensionierung der nachgeschalteten  Leistungs-
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elektronik.

Die Anzahl der Zellen lasst sich aus folgendem Zu-
sammenhang herleiten:

(12) U stuex.pim = Pzetten U sipp -

Die benétigte Zellfache ergibt sich aus folgendem Zu-
sammenhang:

P

(13) Poi = lupp * Azetie  Nzetion U ptpp -

Im Folgenden wird Uberprift, ob der Wirkungsgrad des
Stacks, welcher sich aus (8) und (10) zu

2FU ypp
H

um

(14) ﬂSlack =

ergibt, oberhalb des minimal akzeptablen Grenzwertes
M. liegt.  Falls nicht, muss die Zellspannung
entsprechend vergréBert werden, welches jedoch zu einer
Erhdhung der Stackmasse fiihren wird.

Die Masse des Stacks wird nach Gleichung (11) an-
schlieBend ermittelt. Zudem werden mit den Gleichungen
(3) und (5) die erforderlichen Reaktantenstréme bestimmt.
Aus Gleichung (2) und (7) ergeben sich die elektrischen
AusgangsgroBen des Stacks. Mithilfe der Gleichung (10)
wird der abzuflihrende Warmestrom Uber die Kiihlung be-
stimmt. Der Stoffstrom, welcher kathodenseitig austritt,
ergibt sich aus folgender Massenstrom- und Reaktions-
gleichung:

(13) My sk T Miuse stack = Mpugr.car ¥ M0, car

H2+7L-O,5-02+k-0,5-8’79

N2
21
1 0,79
%H20+(7u—1)-0,5-02 +}L'O,5'ﬁN2

2

)

Es wird zudem angenommen, dass das Wasser voll-
standig in gasférmiger Phase vorliegt und die Temperatur
des Abgasstroms der vom Hersteller maximalen Betriebs-
temperatur entspricht, welches jedoch in der Energie-
bilanz der Vordimensionierung vernachléssigt wird.
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Eingangsparameter:
U-i-Kennlinie,
MPP, Py, U

Berechnung der
Anzahl von Zellen

I

Berechnung der
Zellflache

Reduzierung der | ..
Zellspannung Uberpriifung des

- Wirkungsgrades

Berechnung der
elektrischen
Grolen

Bestimmung des
Kathodenausgangs-
stroms

Berechnung der
Masse

Bestimmung des
abzufiihrenden
Warmestroms

Berechnung der
bendtigten Luft
und H,-Strome

BILD 5.  Auslegungsschema fur einen Brennstoffzellen-
Stack

4.2. Warmelbertrager

Die  Abwarme der Komponenten  wird  ({ber

Warmelbertrager an die Umgebung abgegeben. Auf
einer Seite durchflieBt den Warmelibertrager dabei das
KihImittel, auf der anderen Seite, durch eine Wand ge-
trennt, durchstromt den Warmelbertrager die kiihlende
Umgebungsluft. Uber die Wand findet dabei nur ein
Wérmestrom statt.

Die Auslegung und Modellierung der Warmeubertrager
erfolgt mithilfe der Effektivitdt - NTU Methode. An erster
Stelle wird der Warmelbergang ermittelt. Die Masse des
Wérmelbertragers wird Uber die geometrischen Ab-
messungen berechnet.

Der hier gezeigte Fllssig-Luft-Wéarmeubertrager (siehe
BILD 6) verfugt auf der Luftseite Uber einen Rippen-
Lamellenwédrmelibergang. Auf der Flussigseite wird das
Kuhlmittel durch Kanéle geleitet. Zur Dimensionierung
muissen die Fluideigenschaften wie Warmekapazitat und
Viskositat, die EingangsgréBen Temperatur, Druck und
Massenstrom sowie eine geforderte Effektivitat vor-
gegeben werden.
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Lamellen-KihlIrippen

Eintritt des
Kuhlmediums

BILD 6.
4.2.1.

Schema eines FlUssig-Luft Warmeubertragers

Mathematische Beschreibung der Luft-
seite

Die Bestimmung des Warmeibergangs auf der Luftseite
erfolgt mithilfe des dimensionslosen Colburn-Faktors. Fir
diesen ist in [7] die Korrelation

(17) j=A-Re,”

gegeben. In einem ersten vereinfachten Ansatz kann
A=0,425 angenommen werden. Fir detailliertere
Arbeiten kann die Bestimmung von A (ber einen geo-
metrischen Ansatz erfolgen, bzw. es muss ein ver-
messenes Warmeulbertragerkennfeld verwendet werden.

Die benétigte Reynolds-Zahl lautet
m, L

air—p

(18) Re,, = :
pAclv

mit L, dem Abstand zweier Lamellen auf den Rippen des
Warmelbertragers, als charakteristische Lange und A,
der durchstromten Querschnittsflache.

4.2.2. Mathematische Beschreibung der
Flissigseite

Far die Flissigseite erfolgt die Bestimmung des Colburn-
Faktors mithilfe der Nusselt-Zahl. Fir eine turbulente
Strémung und eine Prandtl-Zahl 1,5 < Pr <500 erfolgt die
Berechnung wie folgt:

]0.67

Die Prandtl-Zahl ist definiert als das Verhéltnis zwischen
kinematischer Viskositat und der Temperaturleitfahigkeit
des Stoffes. Mit der Reynolds-Zahl, die charakteristische

a4

tube

(19) Nu = 0.012(Re"* - 280)Pr**- | 1+ (

Lange ist der Durchmesser der Kihimittelkanéle , d,
md
(20) Re = h
pAc2V

und der Prantl-Zahl Pr bestimmt sich der Colburn-Faktor j
der Flissigseite zu

. Nu
j=

21) j=—e.
&0 RePr "%

142

4.2.3. Gesamter Warmetuibertrager

Die Berechnung der Effektivitit des gesamten
Wérmelbertragers erfolgt Gber eine Funktion mit den
Kennzahlen NTU (Number of transfer units) und C” .

Die Kennzahl NTU wird zunachst mit

(22) NTU, = j.%.Pr—om

ci

fir jede Seite separat berechnet. A, ist dabei die

Warme Ubertragende Flache und A, die durchstromte
Querschnittsflache der jeweiligen Seite. Die NTU-
Kennzahl fir den gesamten Wéarmeubertrager ergibt sich
mit

1 1 1
(23) = + )
NTU-C,. NTU,C, NITU,C,
Dabei sind C, und C, die Wérmekapazitatsstrome
C=m-c, . C, ist der Kkleinere der beiden

Warmekapazitatsstrome.

Die Effektivitdt des gesamten Warmelbertragers lasst

sich fur einen beidseitig unvermischten Wéarmeubertrager

mit

exp(- NTU*.C" —1). NTU"*
C*

bestimmen, C"ist das Verhéltnis vom kleineren zum

gréBeren Warmekapazitatsstrom:

(24) E=1—exp

min

(25) C* =

max

Der Ubertragene Wéarmestrom l&sst sich in Abhangigkeit
vom maximal Ubertragbaren Warmestrom (ergibt sich aus
dem kleineren Warmekapazitatsstrom und der maximalen
Temperaturdifferenz) und der Effektivitat bestimmen:

0

(26) € = ——.

max

4.2.4. Vordimensionierung des
Warmeiibertragers

Die Auslegung der WarmeUbertrager erfolgt mithilfe eines
Skriptes, dessen schematischer Aufbau in BILD 7 gezeigt
wird. Nach der Initialisierung beginnt ein fortlaufender
Prozess, in welchem der Warmeubertrager so lange ver-
groBert wird, bis die Effektivitat ausreicht.

Bei der Initialisierung werden die grundlegenden Geo-
metrien und Stoffwerte vorgegeben. Dazu gehéren z. B.
die Langen der Lamellen und der Durchmesser der Kihl-
mittelkanale sowie die Temperatur und der Massenstrom
der Kuhlluft. Zudem sind in der Regel die H6he und die
Breite des Warmelbertragers aufgrund von Bauraum-
beschrankungen des Stauluftkanals vorgegeben. Zur Be-
rechnung der Warmelbergange ist zuséatzlich noch die
Vorgabe einer Mindestanzahl von KuhImittelkandlen not-
wendig.
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Nach der Initialisierung erfolgt eine erste Berechnung der
Effektivitdt anhand der Startwerte. Ist die berechnete
Effektivitat nicht ausreichend, wird ein zusatzlicher Kanal
fir das Kuohimittel angebracht und so die Tiefe des
gesamten WarmeUlbertragers erhdht. Dadurch vergréBert
sich die Wérme ubertragende Fléache und die Berechnung
wird erneut durchgefihrt. Dies wird so lange fortgefihrt
bis die Effektivitat ausreicht.

Initialisierung

l |

Warmelibergang Warmelibergang
Luftseite Flissigseite

[ |
|

Berechnung des
vollstandigen
Warmelbertragers

[

Uberpriifung der
Effektivitat

zusatzlicher
Kihlmittelkanal

Berechnung der
Masse

BILD 7.  Auslegungsschema fur einen Warme-

Ubertrager

Wourde eine ausreichende Effektivitat ermittelt, steht die
Geometrie des Warmeubertragers fest. Dadurch kénnen
weitere Parameter wie der Druckabfall U{ber den
Stromungskanalen und die Masse bestimmt werden.

5. MODELLBIBLIOTHEK

Nach der Vordimensionierung der Komponenten und des
Systems wird die Systemarchitektur mithilfe von
Simulationen validiert. Die hierflr bendtigten Modelle
werden in einer Modellbibliothek zusammengefasst.

Es werden quasistatische Modelle verwendet, d. h. sie
geben nicht das dynamische Verhalten der Komponenten
wieder, reagieren aber auf verdnderte Eingangspara-
meter. Dadurch kénnen die sich wahrend einer Flug-
mission stark &ndernden Randbedingungen und deren
Auswirkungen auf das System untersucht werden.

Zur Untersuchung verschiedener SystemgréBen und
-architekturen ist es notwendig, anpassbare Modelle zu
erstellen. Bei einer geénderten Auslegung der
Komponente muss dies in das Modell eingearbeitet
werden. Hierflr eignen sich besonders geometrische
Modelle wie sie u. a. fir Warmelbertrager existieren.

Exemplarisch werden in diesem Abschnitt zwei Modelle
vorgestellt.
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5.1. Brennstoffzellenmodell

Das Brennstoffzellenmodell, welches fliir die Simulation
verwendet wird, besitzt die in BILD 8 dargestellten Stoff-
und Energiestrome. Die Modellierung basiert auf den in
Abschnitt 4.1 vorgestellten Bilanzgleichungen. Die er-
mittelte Geometrie des Stacks wird aus der Vor-
dimensionierung Ubernommen. Zusétzlich wird die
Energiebilanzierung erweitert, um eine héhere Akkuratheit
zu erreichen.

Austritt Kihimittel

u .
mc:uc:.’_ucr.ls Twun‘.uuf! pcw«'cx.-r-‘ Hc:uc,\'c(-'!

Eintritt H,
ﬁ"‘n?’ T.'r?’ puz: H.l

Eintritt Kathodenluft
—— My Taiy Paio Har

Austritt Kathodenluft ,
mODﬂ.J TOEJA! pGDAr HODA

l TEintritt Kihlmittel

12

Elektrische Leistung

Pe.'s Uel! 'fel .
'rh'vw'.in’ _!_{-W'.-;-'-" p{:col.f-’." H{.W'.i'.'
BILD 8. Modellschnittstellen des Brennstoffzellen-
Modells

Der elektrische Strom, der durch den Stack flieBt, wird
aus dem zugefligten Wasserstoffstrom nach Gleichung
(2) und Gleichung (3) bestimmt. Das Spannungspotenzial
des Stacks wird, wie in Abschnitt 4.1 dargestellt, mithilfe
einer U-i-Kennlinie bestimmt. Zusétzlich werden der Druck
und die Temperatur innerhalb der Zelle mithilfe der
Nernstgleichung berlicksichtigt [6].

Mithilfe der folgenden Warmebilanzgleichung kénnen die
Temperaturen der austretenden Medien bestimmt werden:

(27) QStaCk + Hcool,in + I_IHZ + HAir = H + HODA .

cool,out
0. Wird nach Gleichung (10) aus dem unteren Heizwert
von Wasserstoff bestimmt. Bei den restlichen GrdBen
handelt es sich um die Enthalpiestrome, die mit den Stoff-
strdmen (ber die Systemgrenzen flieBen. Die ein- und
austretende Luft wird bei der Enthalpiebetrachtung als
feuchte Luft angenommen [11]. Fir das Stackmodell wird
eine ideale Warmeubertragung zum Kihimedium an-
genommen. Somit gilt:

(28) T

cool,out = TODA .

Die Druckverluste in der Kathode sowie in den Kihl-
kanalen werden mit einem quadratischen Ansatz
modelliert:

1
(29) Ap=5pv2-é“-

Die GréBe ( ergibt sich aus parametrisierten Angaben des
Herstellers.

5.2. Warmeiibertragermodell

Die Modellierung des Wéarmeubertragers zur Verwendung
in der Systemsimulation basiert auf den in Abschnitt 4.2
eingefuhrten Gleichungen. Zudem wird die geometrische
Auslegung des Wéarmeubertragers ibernommen. Die Ein-
gangsparameter in das Modell sind diesmal jedoch nicht
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die Auslegungspunkte, sondern die in der jeweiligen
Situation (Flugphase, Betriebsart) anliegenden Werte.
BILD 9 zeigt die relevanten Eintritts- und Austrittswerte
eines Warmedlbertragers.

r:”huThz-Pnz
Austritt Kiihimittel I I T

Austritt Kithlluft

_’ g
— M To P
—_—

. >
My, Tets Pt ’
—

Eintritt Kihlluft

. T I I Eintritt Kiihimittel
M Thts Ph

BILD 9.

Die Beziehung zwischen der Eingangs- und Ausgangs-
temperatur der Kuhlluft lautet:

@B T,=T,+ Q
m,-c

Modellschnittstellen des WarmeUbertragers

p.Luft
dabei ist ¢, die spezifische Warmekapazitat der Luft,
fur die KGhImitteltemperaturen gelten:

N T,=T, - o
m,-C, km

3

mit c, x,, der des

Kdhlmediums.

spezifischen Warmekapazitat

Der Druckabfall der Fluide Uber dem WarmeUlbertrager
wird, wie in Gleichung (29) dargestellt, Uber einen
quadratischen Ansatz bestimmt. Der Widerstandsbeiwert
wird aus den in der Literatur bekannten Korrelationen er-
mittelt [9], [10].

6. AUSBLICK

Im weiteren Verlauf des Projekts ist es das Ziel, die vor-
gestellte Methodik anzuwenden und die gemachten Er-
fahrungen und die erzielten Ergebnisse in die Methodik
einflieBen zu lassen. Dafir ist es notwendig, eine um-
fassende Modellbibliothek aufzubauen, welche die bisher
erstellten Modelle beinhaltet sowie weitere Modelle ein-
gliedert.

Die bisherigen Simulationstatigkeiten haben gezeigt, dass
die Simulation dieses komplexen Systems zu
numerischen Problemen fihrt. Ein schlichtes Verschalten
der Komponenten liefert in der Regel kein laufféhiges
Modell. Daher muss neben der Modellierung der Physik
ein Schwerpunkt auf eine robuste Modellstruktur gelegt
werden, so dass eine handlungsfahige Modellbibliothek
zur Verflgung steht. Nur damit kénnen unterschiedliche
Systemarchitekturen sinnvoll simuliert und weitere
Arbeiten wie Sensitivitdtsanalysen durchgefiihrt werden.

Die Bewertung der Systemarchitektur auf Gesamtflug-
zeugebene erfolgt ebenfalls mithilfe von System-
simulationen. Da die Brennstoffzelle der Energie-
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erzeugung an Bord eines Verkehrsflugzeugs dienen soll,
sind alle weiteren Energie erzeugenden Komponenten
einzubeziehen. Besonders die Einbeziehung des Trieb-
werksprozesses [12] ist ein wesentlicher Baustein, um die
Brennstoffzelle auch wahrend des Fluges optimal einzu-
setzen und eine Emissionsreduzierung und Treibstoff-
ersparnis zu erzielen.
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