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Kurzfassung

Hohenplattformen besitzen ein grofes Potential zum Ersatz von bodengebundenen Relais-
stationen in der Telekommunikation im Nahbereich. Dariiber hinaus sind Anwendungen
auf dem Gebiet der Uberwachung, zum Beispiel zum Schutz von Staatsgrenzen, durch ge-
fesselte Ballone oder Stratospharenflugzeuge bereits realisiert worden. Neben diesen Kon-
zepten gibt es mehrere Forschungsprojekte zur Entwicklung stratosphérischer Luftschiffe
fiir lange Einsatzdauern. Dabei ist eine stationdre Positionierung dieser Hohenplattformen
und somit ein Ausgleich der in Einsatzhohe auftretenden Windgeschwindigkeiten eine we-
sentliche Anforderung. Im Verbundforschungsprojekt AirChain von Universitit und DLR
Stuttgart wird ein Luftschiff als Gliederkette von fiinf gelenkig miteinander verbundenen
Prallkorpern untersucht. Dieses Luftschiff soll eine Nutzlast wahrend einer méglichst lan-
gen Missionsdauer stationér in der unteren Stratosphére positionieren. Im Rahmen dieser
Arbeit wird der Aufbau eines echtzeitfahigen Simulationsmodells fiir Energieversorgung
und Antrieb der Leichter-als-Luft-Hohenplattform behandelt.

Aus strukturmechanischen Griinden und zur Stabilisierung des Luftschiffs ist eine Auf-
teilung auf mehrere Antriebseinheiten notwendig. Fiir einen effizienten Betrieb des An-
triebsstrangs iiber den breiten Betriebsbereich werden auch die Energieerzeuger auf meh-
rere Einheiten aufgeteilt. Es werden zu jedem Zeitpunkt nur ebensoviele Energieerzeuger
betrieben wie zur Abdeckung des Antriebsbedarfs notwendig ist. Zur Reduktion von Ver-
lusten kann durch Verwendung einer Pufferbatterie der Betrieb eines Energieerzeugers im
energetisch ungilinstigen Teillastbereich verringert werden. Weiterhin kénnen durch die
Pufferbatterie die dynamischen Eigenschaften der Energieerzeuger zur Abdeckung dyna-
mischer Leistungsanforderungen deutlich verbessert werden. Die Auswahl der Subsyste-
me und Komponenten des Antriebsstrangs basiert auf dem Stand der Technik. Neben
elektrisch betriebenen Propellern werden deshalb Gasturbinen und Generatoren fiir die
Energieerzeugung ausgewahlt und damit ein nicht-regeneratives System.

Das Modell des Antriebsstrangs ist modular aufgebaut, so dass einzelne Komponenten
verdndert oder durch weiterentwickelte Systeme ersetzt werden konnen. Dazu verfiigen
die Komponenten {iber eigene Regelungseinheiten. Dariiber hinaus gibt es einen Gesamt-
regler des Antriebsstrangs, in welchem wesentliche Entscheidungen iiber die Betriebsweise
der Energieerzeuger in Abhéngigkeit des Ladezustands der Pufferbatterie getroffen wer-
den. Als von grofsem Nachteil erweist sich hierbei die mangelnde Kenntnis iiber die Dyna-
mik des stratosphérischen Windes, nach der sich einige grundlegende Systemeigenschaften
ausrichten miissen. Mit den heute verfiigharen Winddaten ist eine maximale zeitliche Auf-
16sung von sechs Stunden zu gering, um daraus die geforderten Informationen abzuleiten.
Daher muss an dieser Stelle von einer hohen méglichen Winddynamik ausgegangen wer-
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den. Die Einbindung der Pufferbatterie erfolgt konservativ, so dass der stationére Betrieb
der Antriebe weitgehend ohne Pufferbatterieleistung auskommt und die Pufferbatterie
fast nur zur Abbildung der Dynamik verwendet wird. Es ist daher weiteres Potential zur
Optimierung des Gesamtwirkungsgrads iiber den Rahmen dieser Arbeit hinaus vorhanden.

Die erreichbaren Missionsdauern richten sich bei fest vorgegebener Brennstoffmasse nach
der jeweiligen Windgeschwindigkeit. Uber Mitteleuropa ist diese im Sommer gering, mit
den durchgefiihrten Simulationen kann eine Missionsdauer von bis zu neun Tagen erreicht
werden. Durch eine stérkere Einbindung der Pufferbatterie kann diese Zeitdauer noch aus-
gedehnt werden. In windstarken Wintermonaten verringert sich die Missionsdauer auf fiinf
bis sieben Tage. Trotz des héheren Antriebsbedarfs konnen mit dem untersuchten Mo-
dell des Antriebsstrangs alle stationdren Leistungsanforderungen abgedeckt werden. Bei
hoher Winddynamik erweisen sich die zur Umsetzung hoher Vortriebswirkungsgrade grofs
dimensionierten Propeller als nachteilig. Deren im Vergleich zu den Elektromotoren ho-
he Massentréigheit fiihrt zu langen Beschleunigungs- und Verzogerungszeiten. An diesem
Beispiel zeigen sich die Herausforderungen, welche fiir die Entwicklung von Antriebslésun-
gen bei den in der unteren Stratosphére vorherrschenden extremen Umweltbedingungen
bestehen. Mit dem vorliegenden Simulationsmodell wurde hierfiir eine mogliche Losung
ausgearbeitet.



Abstract

High altitude platforms are one alternative to replace ground-bounded relay stations for
telecommunication purposes. Already in service are such concepts like tethered balloons
or stratospheric airplanes in the field of surveillance, for example to patrol borders. Di-
sadvantages of those concepts are either to disturb the airspace by the wire or to be
constricted in terms of mission endurance. Thus, untethered high altitude airships with
long mission endurance are currently in the focus of research. One basic requirement for
telecommunication platforms is to remain in a fix positioning frame over ground. Therefo-
re wind speed has to be compensated by the propulsion system of the airship. The scope
of this work is to investigate the drive and power generation system of a multiple-unit
airship. The reduced rigidness of the hull and the resulting lower structural weight yield
a higher load capacity and hence increase the mission length by larger fuel reserves. The
drawbacks of this configuration are higher stabilization demands and distributed drive
units. This leads to a rather complex propulsion system for which a real-time simulation
model is provided.

Besides electrical driven propellers, the system involves gas turbines and generators to
work as power plants, back-up batteries, power-electronics and distribution. Those power
plants reflect the state of the art and are thus rather conservative compared to other
propulsion concepts for high altitude platforms. The advantage of splitting up the power
generation into multiple units is to run only as much power plants as currently required
and for this reason, to save energy. In addition, an involvement of the back-up battery
reduces the ineffective operation of a power plant in part load. Another reason to employ
a battery system is that highly dynamic power requirements, caused for example by a gust
of wind, cannot be covered immediately by the power plants. The maximum discharge
power of the back-up battery is at level with the maximum power output of one power
plant. It is available at any time. As a result, the dynamic properties of the system can
be plainly improved.

The simulation model of the propulsion system is built-on independent modules. Single
component models may easily be modified or exchanged by enhanced component models.
Thus, single component models are equipped with their own control devices. Beyond, the
overall propulsion system controls comprise routines to decide whether a single power
plant is operated or not. This decision depends on the status of charge of the back-up
battery. The lack of knowledge regarding the dynamic of stratospheric wind speed turns
out to be of great disadvantage. Most of the control routines that decide a start-up or
shut-down of a power plant require a short-term wind forecast. With a time resolution of
currently six hours, available wind data doesn’t contain this information. Here, a probably
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high wind dynamic is taken into account. The involvement of the back-up battery is thus
mainly limited to cover dynamic power requirements. The potential to optimize the power
plant efficiency is thus not yet fully exploited.

Achievable mission endurance at a given amount of fuel is a result of seasonal wind speed.
Over middle Europe, wind speed is at a minimum during summer and at a maximum
during the winter months. At summer, the mission endurance that has been achieved
by simulations lays around nine days. This may be prolonged by a greater use of the
back-up battery. During winter, the mission endurance is limited to five to seven days.
All stationary power requirements can be covered by the propulsion system. For high
propulsion efficiencies big propeller rotor diameters have been implemented. The resulting
mass inertia is impeding acceleration and thus delaying the coverage of dynamic thrust
requirements. Big diameters combined with little stationary power requirements are only
one example for the challenges in the development of high altitude applications. With the
given simulation model one possible solution for the drive and power generation system
of a lighter-than-air high altitude platform has been worked out.
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1 Einleitung 1

Kapitel 1
Einleitung

Weltweit steigt die Nutzung mobiler Telekommunikationsmittel. Gleichzeitig wird der
Leistungsumfang durch neue Dienste wie zum Beispiel das Internet oder GPS Satelliten-
navigation stédndig erweitert. Es wird daher rund um den Globus nach neuen Moglich-
keiten fiir die Ubertragung schnell ansteigender Datenmengen gesucht. Als ein Ansatz
gilt die Stationierung von Hohenplattformen oberhalb der bisher durch die zivile Luft-
fahrt erschlossenen Flughchen. Fiir Telekommunikationsplattformen sind eine quasista-
tionédre Positionierung mit festem ortlichem Bezugspunkt sowie eine lange Missionsdauer
und damit eine autonome Flugfiihrung erforderlich. Ein flugzeugéhnliches Heavier-Than-
Air- (HTA) Fahrzeug muss dazu in einem dafiir vorgesehenen Positionierfenster kreisen,
im Fall eines luftschiffihnlichen Lighter-Than-Air- (LTA) Fahrzeugs miissen die lokalen
Windgeschwindigkeiten in Stationierungsflughthe ausgeglichen werden. Weitere Anwen-
dungsmoglichkeiten von Hohenplattformen gibt es in den Bereichen militérische Aufklé-
rung, Uberwachung und Forschung. Hier sind lange Missionsdauern und eine stationére
Positionierung nicht grundsétzlich erforderlich.

Im Verbundforschungsprojekt AirChain von Universitdt und DLR Stuttgart ist der Ein-
satz einer LTA-Hohenplattform fiir Telekommunikations- und Uberwachungsaufgaben vor-
gesehen. Die stationdre Positionierung wird fiir beliebige Standorte in Mitteleuropa be-
trachtet und erfolgt in einer konstanten Flughthe von 20km. Das Nutzlastgewicht der
hierfiir beférderten Systeme liegt zwischen einer und zwei Tonnen. In 20km Hohe stehen
nur 7% des in Bodennihe vorhandenen statischen Auftriebs zur Verfiigung, so dass auf-
grund der geringen Tragkraft der Luft das Volumen des Auftriebskorpers zum Transport
dieser Nutzlasten sehr grofs ausgelegt werden muss. Aerodynamischer Widerstand und
Antriebsbedarf verringern sich mit zunehmendem Streckungsverhéltnis des Luftschiffs.
Eine bei groffem Streckungsverhéltnis giinstige Strukturmasse der Luftschiffkonstrukti-
on wird durch das im Jahr 1999 mit dem Korberpreis fiir die européische Wissenschaft
,Hochfliegende Plattformen fiir die Telekommunikation“ ausgezeichnete Konzept einer Un-
tergliederung des Luftschiffs in einzelne Segmente erzielt. Fiinf autonome Prallkérper mit
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geringem Streckungsverhaltnis werden entlang der Lingsachse gelenkig miteinander ver-
bunden. Die einzelnen Prallkérper sind mit einem nur geringen Uberdruck gegeniiber dem
Umgebungsdruck ausgefiihrt, so dass Bordsysteme, Antriebe und Nutzlast aus struktur-
mechanischen Griinden auf die Prallkorper aufgeteilt werden. Der Vorteil dieses Konzepts
ist ein giinstiger Luftwiderstandsbeiwert bei gleichzeitig geringer Strukturmasse des Luft-
schiffs. Da diese Anordnung nicht mehr eigenstabil ist, miissen die Prallkorper einzeln
stabilisiert und ausgerichtet werden.

Fiir die Hohenplattform im Projekt AirChain sind Antriebseinheiten an Backbord und
Steuerbord der ersten drei Prallkorper vorgesehen. Die an Auslegern befestigten Antriebe
dienen gleichzeitig der Stabilisierung und der Vortriebserzeugung. Mittels Schwenken der
Einheiten am Kopfsegment um die Nickachse wird der Neigungswinkel des Luftschiffs
eingestellt. Die beiden hinteren Prallkérper werden geméf Abb.[I.T]iiber das Kreuzleitwerk
des Hecksegments stabilisiert.

differentieller Schub

AK & mit
Leitwerk

F4

Abbildung 1.1: Aufbau und Antriebe der Héhenplattform

Wesentliche Figenschaften der Hohenplattform wie zum Beispiel der Stabilisierungsbe-
darf oder deren Reaktionen auf plotzlich auftretende Windbden kénnen nur durch eine
Betrachtung des Gesamtsystems geklart werden, entweder durch den Aufbau eines Pro-
totypen oder durch Simulation. Ebenfalls héingen solche Gesamtsystemeigenschaften we-
sentlich von der Beschaffenheit der Teilsysteme, insbesondere des Antriebssystems ab.
Im Verbundforschungsprojekt AirChain wird ein Systempriifstand aufgebaut, in welchem
sowohl reale Komponenten (zum Beispiel Sensorik und Aktuatorik) als auch Simulations-
modelle umgesetzt werden, um in einer virtuellen Umgebung die Anforderungen an die
Hohenplattform und deren Komponenten prézisieren zu konnen. Um das Zusammenspiel
zwischen realen und virtuellen Systemen realistisch nachzustellen, miissen die einzelnen
Simulationsmodelle in Echtzeit und unter allen in der realen Welt auftretenden Betriebsbe-
dingungen stabil betrieben werden konnen. Zudem miissen die wesentlichen Eigenschaften
der realen Systeme abgebildet sein. Die Schnittstellenproblematik wird durch die einheit-
liche Verwendung von Matlab/Simulink gelost.

Gegenstand der vorliegenden Ausarbeitung ist der Aufbau eines echtzeitfdhigen Simulati-
onsmodells fiir alle Komponenten des Antriebssystems der Hohenplattform, welche in dem
Begriff Antriebsstrang zusammengefasst werden. Fiir die Konfiguration des Antriebss-
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trangs ist eine mogliche Losung vorgegeben, welche auf dem derzeitigen Stand der Technik
basiert und daher nicht-regenerativ ausgefiihrt wird. Abgegrenzt werden hierbei die von
anderen Projektgruppen bearbeiteten Themen Verbrennung und Brennstoffsspeicherung.
Fiir die weiteren Komponenten werden Losungen fiir den Einsatz in der Hohenplattform
ermittelt, Simulationsmodelle erstellt und diese sowohl einzeln als auch im Verbundbetrieb
getestet. Als Randbedingungen sind relative Fluggeschwindigkeiten von bis zu 130km/h
zu erreichen, zudem sollen Bordsysteme und Nutzlast mit elektrischer Leistung versorgt
werden. Auf- und Abstiegsphase bis zum FErreichen des Zielfensters werden nicht mo-
delliert, nur der Betrieb in einer stationdren FlughShe von 20km. Das Antriebsmodell
wird modular umgesetzt, so dass Komponentenmodelle auf einfache Weise geéndert oder
ausgetauscht werden konnen. Durch Simulation dynamischer Schubanforderungen werden
Untersuchungen iiber den gesamten Betriebsbereich der Komponenten und des Gesamt-
systems angestellt. Ziel der Simulationen ist die Ableitung wesentlicher Kriterien fiir die
Entwicklung eines realen Systems.
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Kapitel 2

Stand der Technik

Die untere Stratosphére wird heute zunehmend luftfahrttechnisch erschlossen. Dabei be-
setzte die zivile Luftfahrt bis zur Auferdienststellung der Concorde im Jahr 2003 Flug-
hohen von bis zu 18km [39]. Auch nachdem der Flugbetrieb mit der Concorde eingestellt
wurde sind mit den Uberschall-Geschiftsflugzeugen QSST (Quiet Supersonic Transport)
von Supersonic Aerospace International oder SBJ (Supersonic Business Jet) der Aerion
Corporation Konzepte fiir eine weitere Nutzung dieser Flughthen vorhanden. Die Mog-
lichkeit des Trans- oder Uberschallluftverkehrs in der unteren Stratosphire muss bei der
Definition der Stationierungshohe von Hohenplattformen beriicksichtigt werden. Ob eine
gemeinsame Nutzung des Luftraumes durch zivile Luftfahrt und Hohenplattformen rea-
lisierbar ist, hdngt von den in Kap. genauer betrachteten Aufgaben von Héhenplatt-
formen ab. Fiir einen Teil dieser Aufgaben sind eine stationére Positionierung und eine
lange Missionsdauer vorgesehen. Damit stellen Hohenplattformen, wenn sie in geringen
Flughohen positioniert werden, feste Hindernisse fiir den Flugverkehr dar. Eine entspre-
chende Einschrankung und Behinderung des Luftraums bedeutet eine Gefahrenquelle fiir
den zivilen Flugverkehr. Wird bertiicksichtigt, dass viele Hohenplattformen vor allem iiber
Ballungszentren betrieben werden sollen, so wird ersichtlich, dass die Lage grofser Flugha-
fen und damit hoher Flugdichte mit einem moglichen Einsatzgebiet von Hohenplattformen
geografisch zusammenfallt. Durch die zu erwartende kontinuierliche Zunahme des Flug-
verkehrs [76] ist eine Stationierung von geostationdren Hohenplattformen innerhalb der
bisher durch die zivile Luftfahrt erschlossenen Flughdhen nicht empfehlenswert.

Zur Festlegung einer Stationierungshohe werden die Windverhéltnisse in der jeweiligen
Flughohe betrachtet, durch welche insbesondere bei LTA-Fahrzeugen der Antriebsbedarf
definiert wird. Die Auspriagung des Windes héngt unter anderem von der geografischen
Lage ab [22]. Ortsunabhéngig kénnen jedoch saisonale Gesetzmafigkeiten beobachtet wer-
den. In Abb. ist am Beispiel fiir Mitteldeutschland zu sehen, dass die Windgeschwin-
digkeiten fiir mittlere Breiten der nordlichen Hemisphére im Winter in einer Hohe von
etwa 20km ein lokales Minimum aufweisen. Im Sommer kehrt sich die Windrichtung in
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der Stratosphéire um, so dass in Héhen um 20km ein Nulldurchgang der Windgeschwin-
digkeit vorliegt. Eine Stationierung in Flughohen von etwa 20km ist daher fiir die meisten
Hohenplattformen vorgesehen. Ein weiteres fiir das Design der Hohenplattform wichti-
ges Kriterium ist die Anforderung an die Nutzlastkapazitéit. Eine hohe Nutzlastkapazitat
fithrt zu grofen Systemen mit hohem Antriebsbedarf. Im Rahmen dieser Arbeit werden die
Kriterien stationare Positionierung, Missionsdauer und Nutzlastkapazitat als mafsgebliche
Einflussfaktoren auf das Design einer Hohenplattform identifiziert und zur Unterscheidung
verschiedener Konzepte fiir Hohenplattformen verwendet. Die genannten Kriterien stehen
im Kontext zur beabsichtigten Anwendung.
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Abbildung 2.1: Vertikalprofil fir mittlere Windgeschwindigkeiten aus dem HWM93-
Windmodell [33]

2.1 Aufgabengebiete von Hohenplattformen

Die Anwendungsméglichkeiten von Hohenplattformen konnen im wesentlichen vier Aufga-
bengebieten zugeordnet werden: Telekommunikation, Uberwachung, sowie Forschung und
militdrische Aufgaben [91]. In Tab. werden die verschiedenen Anwendungen diesen
vier Aufgabengebieten zugeordnet und anhand der oben beschriebenen Kriterien bewer-
tet. Darin zusammengefasst sind Telekommunikation und Uberwachung, da sich einzelne
Anwendungen dieser Aufgabengebiete kombinieren und damit auf einer einzigen Héhen-
plattform unterbringen lassen. In der dritten Spalte sind bekannte Konzepte fiir eine
Umsetzung der jeweiligen Anwendung aufgefiihrt. Auf diese wird in Kap. [2.2 ndher ein-
gegangen. Bereits umgesetzte Konzepte sind mit Jahreszahl gekennzeichnet.
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Anwendung

Anforderung

Umsetzung

Telekommunikation und Uberwachung

Broadcast

mobile Kommunikation

Grenzschutz
Umweltschutz (z.B. Wildschutz)
Katastrophenschutz

Verkehrsiiberwachung

e langfristige Missionen
e hohe Nutzlastkapazitét
e zumeist stationdre Positionierung

e kombinierte Einsédtze moglich

AirChain(-)

HAA(-)

Global Hawk (2002)
Pathfinder (1997)
Zenturion (1998)
Helios (bis 2003),
Global Observer (-)

militarische Aufgaben

Kommunikation e keine stationédre Positionierung Zephyr 3 (2005)
Aufklarung e niedrigere Nutzlastkapazitat

e kiirzere Einsatzdauer
Forschung

Umweltschutz (z.B. Emissionen)
Atmosphérenforschung
Erderkundung

Wetteriiberwachung

e fallabhéngige Missionsdauer
e fallabhéngige Positionierung
o fallabhéngige Nutzlastkapazitét

e kombinierte Einsédtze moglich

Condor (1988)
STRATO 2C (1995)
Grob 600 (-)

Global Observer (-)

Tabelle 2.1: Anforderungen an verschiedene Anwendungen von Héhenplattformen

Telekommunikation

Zur ersten Gruppe im Bereich Telekommunikation zéhlen Anwendungen im Bereich
Broadcast, so die Ubertragung von Fernseh- und Radioprogrammen oder Internetdienste.
Alle diese Funktionen sind mittlerweile auch bei der zweiten Gruppe, dem Bereich der mo-
bilen Kommunikation zu finden. Der Trend steigender Ubertragungsraten innerhalb der
Telekommunikation hélt daher unvermindert an. So enthéalt der 2004 eingefiihrte UMTS
(Universal Mobile Telecommunications System) Mobilfunkstandard erweiterte multime-
diale Dienste wie WAP und WWW, erweiterte Positionsanwendungen (Navigation) und
Massendienste (Bankdienste, Beratungsdienste).

Es wird bei der Dateniibertragung zwischen Langstrecken und Kurzstrecken sowie zwi-
schen einer Kabel- und einer Funkverbindung unterschieden. Aus diesen Grundtypen ha-
ben sich die folgenden Ansétze zur Dateniibertragung herausgebildet:

e Den ersten Ansatz fiir die Langstreckenkommunikation liefert das Glasfaser-Optik-
Kabel. Mit dem im Jahr 1960 installierten Transatlantischen Telefonkabel TAT-
3 konnten gleichzeitig lediglich 138 Telefongesprache gefithrt werden. Mit dem im
Marz 2001 in Betrieb genommenen Nachfolger TAT-14 kénnen heutzutage immerhin
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1,5 Mio. Gespréache simultan durchgefiihrt werden. Durch den Datentransfer mit
Lichtgeschwindigkeit gibt es nur sehr geringe Signalverzégerungen. Herstellung und

Verlegung des TAT-14 beliefen sich auf 1,2 Mrd. Euro. Die lokale Weiterleitung der
Datenstrome ist darin nicht erfasst.

Eine Alternative zu den Glasfaser-Optik-Kabeln in der Langstreckenkommunika-
tion stellen Satellitensysteme dar. Durchschnittliche Telekommunikationssatelliten
kénnen Gebiete mit Durchmessern von 600km flichendeckend versorgen. Die Sa-
telliten miissen sich dafiir auf geostationdren Bahnen bewegen, das heifst in einer
Einsatzhéhe von 35800km [70]. Bei Telekommunikationssatelliten gibt es eine Si-
gnalverzogerung von 0,5s. Da im Weltraum keine Reparaturen moglich sind, wird
im Vorfeld ein hoher Entwicklungsaufwand getrieben, um die Wartungsfreiheit zu
gewahrleisten. Die Entwicklungskosten fiir einen Telekommunikationssatelliten be-
laufen sich derzeit auf ca. 80 Mio. Euro. Ebenfalls hoch sind die Transportkosten in
den Weltraum. Ein Ariane-5-Start kostet etwa 120 Mio. Euro.

Zwischen den Medien zur Langstreckenkommunikation und dem Konsumenten muss
eine weitere Instanz fiir den Datentransfer geschaltet werden. Diese Technologien zur
Kurzstreckenkommunikation werden als Relaisstationen bezeichnet. Einen Ansatz
fiir solche Relaisstationen stellen terrestrische Basisstationen dar. Die grofen Daten-
mengen einerseits und die Strahlungsschutzverordnungen vieler Lander andererseits
fithren gerade in Grofstadten zu einer Verkleinerung des Abdeckungsbereichs ein-
zelner Stationen. Daraus resultiert ein dichtes Netz an Basisstationen. Herstellung,
Installation und Unterhalt verursachen hohe Ausgaben, zudem fiirchten viele Men-
schen ein gesundheitliches Risiko durch Elektrosmog, welcher von den Sendeanlagen
ausgeht, so dass diese eine Wertminderung fiir nahe gelegene Immobilien darstellen.

Ein weiterer Ansatz zur Dateniibertragung stellt daher die Verwendung von Héhen-
plattformen dar. Eine einzelne, stationér positionierte Héhenplattform konnte dabei
durch den in Abb. skizzierten Abdeckungsradius von 60km bis 400km die Funk-
tion zahlreicher Basisstationen, zum Teil auch von einzelnen Satelliten iibernehmen.
Letzteres gilt fiir Schwellenldnder oder diinn besiedelte Regionen, wo durch wenige,
entsprechend platzierte Hohenplattformen ganze Regionen mit ausreichender Band-
breite versorgt werden konnten. Zudem koénnte die Grofse der Funkzellen flexibel an
den Ortlichen und zeitlichen Bedarf angepasst werden. Eine weitere Anwendungs-
moglichkeit gibt es fiir den Katastrophenfall, bei welchem mit Héhenplattformen
eine lokal ausfallende Telekommunikation schnell zu ersetzen wire. Das Marktpo-
tential fiir Hohenplattformen allein fiir Telekommunikationszwecke ist enorm, wie
die Entwicklung der mobilen Telekommunikation zeigt. Im Jahr 2000 lag die Zahl
der Handynutzer bei 570 Mio. Menschen weltweit. Diese hat im Jahr 2005 bereits
die Marke von 1,8 Mrd. Menschen tiberschritten. Die Tendenz ist auch weiterhin
stark steigend.
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Abbildung 2.2: Telekommunikationswege mit Hohenplattformen

Uberwachung

Ein Schwerpunkt im Bereich Uberwachung stellt der Schutz von Staatsgrenzen dar. Gefes-
selte Ballone sind bereits seit 1978 zur Grenziiberwachung zwischen den USA und Mexiko
im Einsatz [109]. Durch die niedrige Flughthe wird mit solchen Systemen allerdings nur
ein geringerer Abdeckungsradius erreicht. Alternativ werden seit Juni 2004 unbemann-
te HTA-Systeme des Typs Global Hawk zur Uberwachung der US-mexikanischen-Grenze
eingesetzt. Diese haben den Nachteil, dass sie zeitlich nur sehr begrenzt in der Luft blei-
ben kénnen. In der Folge der Anschlige des 11. September betreiben die USA im Rahmen
des Homeland Acts mehrere militdrische Entwicklungsprogramme fiir Uberwachungsauf-
gaben, so TARS (Tethered Aerostat Radar System), THOR (Tera Hertz Operational
Reachback) oder ISIS (Integrated Sensor is Structure) [31]. Ebenfalls als Teil dieses Pro-
gramms hat die Firma Lockheed-Martin von der Missile Defence Agency im Jahr 2003
einen Auftrag tiber $40 Mio. fiir die erste Stufe der Entwicklung eines autonomen High
Altitude Airships HAA erhalten [31]. Es soll unter anderem zur Raketenortung in US-
Grenzgebieten in der Lage sein. Fiir die Entwicklung eines Prototyps bis 2006 sind weitere
$50 Mio. veranschlagt.

Weitere Anwendungsmoglichkeiten bestehen in der Verkehriiberwachung iiber Ballungs-
rdumen. Mit einem zur Serienreife entwickelten Konzept einer Hohenplattform hétten
zum Beispiel die 300 stationdren Messbriicken der Vitronic GmbH fiir das deutsche LKW-
Mautsystem durch wenige Hohenplattformen ersetzt werden konnen. Die veranschlagten
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Material-, Bau- und Instandhaltungskosten von 100 Mio. Euro fiir die Messbriicken ver-
deutlichen die Marktsituation fiir den Einsatz von Hohenplattformen. Weiterhin wére
eine Verwendung von Hohenplattformen fiir den Katastrophenschutz sinnvoll, zum Bei-
spiel zur Uberwachung von vom Waldbrand bedrohten Gebieten. Ebenfalls moglich wiire
der Schutz von Tierschutzgebieten vor Wilderei.

M:litdrische Aufgaben

Bei den militdrischen Anwendungen ist die Aufklarung von unbekanntem Gelédnde sowie
die Zielerfassung feindlicher Objekte eine Aufgabe, welche durch ultraleichte Einheiten
mit nur wenig Nutzlastkapazitit und relativ kurzer Einsatzdauer erfiillt werden soll. Erste
Technologiekonzepte hierfiir liegen zum Beispiel mit dem britischen HTA-Konzept Zephyr
3 bereits vor [62]. Wichtige Kriterien ist die schnelle Einsatzfahigkeit und gute Transpor-
tierbarkeit. Solche Systeme eignen sich nicht fiir kombinierte Einsédtze und sind nur fir
die spezielle Anwendung konzipiert. Andere Anwendungsmoglichkeiten bestehen in der
Telekommunikation iiber Einsatzgebieten, wo stabile und abhorsichere Verbindungen er-
forderlich sind. Hier ergeben sich andere Konfigurationen fiir Héhenplattformen.

Forschung

Einige Anwendungen im Bereich Forschung werden in Tab. genannt. In den meisten
Féllen handelt es sich um Spezialeinsétze, deren Anforderungen fiir den jeweiligen Einsatz
definiert werden. Es ist daher nicht moglich, fiir diesen Bereich einheitliche Missionspro-
file oder Systemanforderungen zu definieren. Héhenflugzeuge, mit denen nicht-stationére
Missionen kurzer Dauer unternommen werden, kommen zum Beispiel zur Messung chemi-
scher oder biologischer Stoffe in der Atmosphére zum Einsatz. Bei anderen Anwendungen
in der Atmosphéarenforschung, zum Beispiel die Windforschung, werden lange Missions-
dauern, zum Teil auch stationére Positionierung vorausgesetzt. Dabei sind solche An-
wendungen von hohem Interesse, da sie eine Liicke in der Atmosphérenforschung in der
unteren Stratosphére schliefen kénnten [49)].

Der Schwerpunkt bei der Entwicklung von Héhenplattformen liegt in den Aufgabengebie-
ten zivile Telekommunikation und Uberwachung. Dabei ist die Entwicklung dieser Tech-
nologien wie am Beispiel des Projekts HAA oftmals durch nationale Interessen motiviert.
Ebenfalls durch den US-amerikanischen Staat wird die Firma SkyStation (USA, 1995)
mit ihrem gleichnamigen Konzept einer Telekommunikationsplattform unterstiitzt. Hier
sollen 250 Hohenplattformen iiber den USA verteilt werden. Die Gesamtkosten werden
mit $2,5 Mrd. beziffert. Der Erstflug einer solchen Hohenplattform wurde zwischenzeitlich
auf das Jahr 2002 verschoben, fand aber bis zum gegenwéartigen Zeitpunkt nicht statt. Im
Rahmen des 1998 gestarteten SkyNet Programms zur Entwicklung von Telekommunika-
tionsplattformen werden Projekte des National Institute of Advanced Industrial Science
and Technology NIAIST und der Wireless Innovation Group durch Japan finanziert [105].
In einer ersten Programmphase bis zum Jahr 2004 wurden umgerechnet € 130 Mio. zur
Verfiigung gestellt. Im Jahr 2005 soll mit der Entwicklung eines 150m langen Demonstra-
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tors begonnen werden, was mit einem Budget zwischen € 140 und € 270 Mio. gefoérdert
werden und den Einsatz von Serienluftschiffen bis zum Jahr 2010 vorbereiten soll. Uber
den Start des Fortfiihrungsprojekts ist nichts bekannt.

Fiir alle Anwendungen aus den Augabengebieten zivile Telekommunikation und Uber-
wachung sind lange Missionsdauern und eine stationére Positionierung erforderlich. Die
Voraussetzungen fiir eine Kombination beider Aufgabengebiete in einer Hohenplattform
sind somit gegeben. Fiir kombinierte Applikationen steigt die Anforderung an die Nutz-
lastkapazitiat der Hohenplattform auf iiber zwei Tonnen [16, [106]. Dabei gilt, dass die
Wirtschaftlichkeit fiir den Einsatz von Hohenplattformen mafsgeblich von der zeitlichen
Verfiigharkeit des einzelnen Systems abhéngt. Durch die Vielfalt der Anwendungen ist es
wahrscheinlich, dass Hohenplattformen in grofserer Stiickzahl produziert und in der An-
schaffung preiswerter werden. Fiir die Wirtschaftlichkeitsanalyse wichtiger werden somit
die Infrastrukturkosten zum Austausch einer Hohenplattform, fiir Start und Landung so-
wie fiir Wartung oder Ersatz der Systeme. Dabei muss eine Ersatzplattform noch vor dem
Ende der Einsatzdauer der ersten Hohenplattform in Position gebracht werden, damit ei-
ne unterbrechungsfreie Dienstleistung gewéhrleistet werden kann. Miissen die einzelnen
Systeme weniger hidufig ausgetauscht werden, so hat dies entscheidenden Einfluss auf die
Infrastrukturkosten und damit die Wirtschaftlichkeit eines solchen Systems.

2.2 Technologiekonzepte fiir Hohenplattformen

In diesem Kapitel werden einige wesentliche Technologiekonzepte fiir Hohenplattformen
auf Basis der in der Literatur beschriebenen Projekte herausgearbeitet. Dabei ist gemafs
Kap. der Bezug zur Anwendung ausschlaggebend fiir das Design der Hohenplattform
und deren Antriebssysteme. In Abb. sind einige Unterscheidungsmerkmale fiir HTA-
Konzepte aufgetragen.

Die konventionellen HTA-Plattformen sind flugzeugéhnliche Konzepte mit einer Nutzlast-
kapazitdt von zumeist iiber einer Tonne und Missionsdauern zwischen einigen Stunden
und maximal zwei bis drei Tagen. Konventionelle Systeme verfiigen iiber Turbomaschi-
nen oder aufgeladene Hubkolbenmotoren als Antrieb. Die erste realisierte unbemannte
HTA-Ho6henplattform dieses Typs, der Condor von Boeing im Jahr 1988, wurde von Hub-
kolbenmotoren der Firma Continental mit zweistufiger Turboaufladung und jeweils 130kW
Leistung angetrieben. Das bemannte Hohenflugzeug Strato 2C G850 von Grob [91] erreich-
te 1995 seine maximale Flughohe von 18,5km, obwohl es fiir eine Dienstgipfelhhe von
24km bei einer Nutzlast von 1000kg ausgelegt worden war. Der Antrieb bestand aus einem
so genannten Compound-Antrieb [107, [108], zwei Lycoming TSIOL 540 Hubkolbenmoto-
ren mit einem Leistungsvermdgen von je 300kW und jeweils zweistufiger Turboaufladung.
Bei diesem Antriebstyp muss die Umgebungsluft in grofen Hohen fiir die Verbrennung
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Abbildung 2.3: Unterscheidungsmerkmale fiir HTA-Konzepte

stark vorverdichtet werden. Daraus ergibt sich unter anderem ein hoher Kiihlungsbe-
darf fiir die Ladeluft, um Fehlziindungen im Hubkolbenmotor zu vermeiden. Der Antrieb
wird dadurch komplex und ein optimaler Betrieb schwierig. Der sich in Planung befind-
liche Nachfolger des Strato 2C, der G600 mit einer Nutzlastkapazitdt von 1,2t, soll nun
mit modifizierten Turbomaschinen des Typs FJ44-4A angetrieben werden. Ebenfalls von
Turbofantriebwerken angetrieben wird der seit 1998 in Betrieb befindliche unbemannte
Global Hawk von Northop Grumman (USA). In der Version B (Erstflug 2001) kann bei ei-
ner Gesamtflugdauer von 36h davon 24h lang eine Flughohe von 19,8km gehalten werden.
Der Antrieb erfolgt iiber Turbofantriebwerke des Typs AE 3007H von Allison. Auch das
im Jahr 2000 eingestellte Projekt HALO-Proteus des Unternehmens Angel Technologies
(USA) [69] wurde mit Turbofantriebwerken ausgefiihrt. Das mit zwei Piloten bemannte
zweistrahlige Hohenflugzeug demonstrierte seine Einsatzfahigkeit im Jahr 1998 erfolg-
reich. Der HALO-Proteus sollte im rotierenden Wechsel zur kontinuierlichen Versorgung
der Telekommunikation eingesetzt werden.

Alle bekannten ultraleichten HTA-Konzepte verfiigen iiber elektrisch angetriebene Propel-
ler, deren Energiebedarf entweder photovoltaisch, durch Brennstoffzellen oder Batterien
abgedeckt wird. Sie sind grundsétzlich unbemannt und besitzen bis auf einige Konzepte
der Firma AeroVironment geringe Nutzlastkapazitdten. AeroVironment stellte im Jahr
1997 mit dem Nurfliigler Pathfinder einen Hohenflugrekord mit 20,5km auf. Der Einsatz
des solar betriebenen Pathfinders war ohne Speichersysteme auf den Tag beschrinkt. Mit
den Nachfolgeprojekten Zenturion und Helios sollte dann auch die Basis fiir ein regenera-
tives Antriebskonzept mit Brennstoffzellen zur Nachtspeicherung von Energie geschaffen
werden. Mit Helios wurde im Jahr 2001 ein neuer Héhenflugrekord von 29,4km aufge-
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stellt. Bei dem Versuch im Jahr 2003 Helios ausschliefslich iiber Brennstoffzellenenergie
zu versorgen, stiirzte das System ab. Die Kombination von regenerativen Brennstoff-
zellen und Solarzellen wurde von AeroVironment seither nicht wieder aufgegriffen. Mit
dem aktuellen Konzept Global Observer geht AeroVironment den Weg einer klassischen
Rumpf-Fliigel-Konfiguration. Die Antriebsenergie wird aus der im Rumpf untergebrachten
nicht-regenerativen Brennstoffzelle bereitgestellt. An den Fliigeln des nicht-luftatmenden
Konzepts befinden sich diesmal keine Solarzellen. Dennoch wird die Missionsdauer mit 7
bis 10 Tagen angegeben. Das DLR verfolgt mit dem Projekt Solitair [42] ebenfalls das
Konzept der solar aufgeladenen regenerativen Brennstoffzellentechnologie. In der stérke-
ren der zwei Versionen soll eine Nutzlast von 50kg in bis zu 16km Flughdhe transportiert
und das ganze Jahr iiber stationiert werden. Das im Jahr 2000 vorgestellte Design ist
bisher nicht realisiert worden. Dagegen fand im Friihjahr 2005 der Erstflug des Zephyr
3 von QinetiQ (GroRbritannien) statt. Der HTA-Aufklarer wird mit einem Ballon auf
eine Hohe von 9km transportiert, um dort zu starten und auf bis zu 40km anzusteigen.
Bei einer Spannweite von 12m besitzt er ein Gewicht von lediglich 12kg. Die Energiever-
sorgung der Elektroantriebe funktioniert iiber Solarzellen, der Einsatz ist damit auf den
Tag beschrankt. Die bisher geflogenen Konzepte fiir ultraleichte HTA-Konzepte basie-
ren entweder auf Brennstoffzellen- oder auf Solarzellentechnologie, jedoch nicht auf einer
Kombinationen dieser beiden. Die Schwierigkeiten ein kombiniertes Konzept umzusetzen
weisen darauf hin, dass die komplexe Technologie der regenerativen Energieversorgung
noch nicht ausgereift ist.

Aus Abb. geht hervor, dass fiir LTA-Plattformen zwei Grundtypen unterschieden wer-
den kénnen. Alle nicht-angetriebenen LTA-Plattformen werden den Ballonen zugeordnet,
alle angetriebenen werden als Luftschiffe bezeichnet. Fiir beide Grundtypen werden gefes-
selte von freien Systemen unterschieden. Freie Ballone, zum Beispiel Rawinsonden fiir die
Wetterforschung, sind nicht stationér positionierbar. Gefesselte, an einem Theterseil be-
festigte Ballone in Flughéhen von bis zu 10km [8] befinden sich hingegen immer innerhalb
eines festen Positionierfensters. Sie werden bisher vor allem zur Grenziiberwachung einge-
setzt. Um den eingeschrankten Abdeckungsradius zu erhéhen gibt es Pléne fiir gefesselte
Luftschiffe, welche auf 20km Flughohe betrieben werden sollen [85]. Vorteil gegeniiber den
konventionellen Luftschiffen ist die Energieversorgung mittels Verbindungskabel. Nachteil
ist dagegen die Notwendigkeit, Flugverbote um die Verbindungskabel herum einzufiihren,
so dass die Anwendung wiederum auf strukturschwache Gebiete beschrankt wére. Fiir vie-
le Applikationen sind daher nur freie Luftschiffe geeignet. Die ersten Erprobungsfliige von
freien Luftschiffen fanden 1968 durch die U.S. Air Force statt. Die High Platform I und
POBAL waren Polyethylen-Ballone, deren Elektroantriebe von Batteriesystemen gespeist
wurden [I123]. Der von Raven Industries entwickelte Nachfolger High Platform II erreich-
te 1970 eine Flughohe von 20420m fiir eine Verweildauer von 2h. Die Energieversorgung
erfolgte tiber Solarzellen [53]. Als reine Konzeptstudie sollte das HI-SPOT Konzept (High
Altitude Surveillance Platform for Over the Horizon Targeting) von Lockheed-Martin nach
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Abbildung 2.4: Unterscheidungsmerkmale fiir LTA-Konzepte

einem Missionsszenario der U.S. Navy sein Positionsziel in 19-22km Flughohe iiber grofse-
re Entfernungen hinweg erreichen, dort fiir 19 Tage stationiert werden kénnen und 250kg
Nutzlast transportieren. Die Antriebsleistung sollte von vier aufgeladenen und mit Fliis-
sigwasserstoff betriebenen Vierzylinder-Kolbenmotoren mit einem jeweiligen Leistungs-
vermogen von 39kW erbracht und zum Antrieb eines Heckpropellers verwendet werden.
HI-SPOT kann als ein direkter Vorgénger heutiger Konzeptstudien gesehen werden [§],
das Programm wurde jedoch 1982 eingestellt. Seitdem gab es eine Entwicklungsliicke bei
LTA-Konzepten, die bis in die Mitte der 90ger Jahre reichte, als der Einsatz von Telekom-
munikationsplattformen zunehmend ins Blickfeld riickte. Ein kompletter Uberblick iiber
diese ersten LTA-Projekte wird bei Young gegeben [123].

Bei sdmtlichen freien LTA-Konzepten seit 1995 sind Propeller fiir den Antrieb vorgese-
hen. Fiir den Transport grofser Nutzlasten sind bei der geringen Luftdichte in 20km Hé6he
sehr grofe Auftriebskérper notwendig. Entsprechend hoch ist der Antriebsbedarf [92]. Ho-
he Antriebsschiibe kénnen entweder durch einen einzelnen, grofen Propeller oder durch
mehrere kleinere Propeller umgesetzt werden. Aerodynamisch vorteilhaft ist die Ausle-
gung einzelner Heckrotoren [68]. Dieses Konzept wird beim britischen Projekt StratSat
(gegriindet 2001) von der Firma Advanced Technology Group ATG und ebenfalls bei der
japanischen Hohenplattform SkyNet verfolgt [8, BI]. Nachteil durch die geringe Luftdichte
in der unteren Stratosphére ist, dass generell grofsere Fangflichen umgesetzt werden miis-
sen, um den geforderten Schub zu erreichen und daher eine grofte Reaktionstragheit sowie
schwere Antriebseinheiten resultieren. Deshalb ist bei einigen neueren Konzepten wie in
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den Projekten SkyStation und HAA vom Prinzip des einzelnen Heckrotors abgegangen
und die Schuberzeugung auf mehrere kleinere Einheiten mit jeweils geringerer Tragheit
verteilt worden.

Nach Kap. ist eine lange Missionsdauer ein entscheidender Faktor bei der Ausle-
gung von freien LTA-Plattformen. Fiir die Energieversorgung der Antriebe werden bei
den meisten neueren Konzepten daher regenerative Systeme vorgeschlagen. So werden
von SkyStation Missionsdauern von 5 bis 10 Jahren geplant, mit dem StratSat soll ei-
ne Einsatzdauer von 5 Jahren erreicht werden. Die Hohenplattform HAA soll zwischen
einem Monat und einem Jahr in der Stratosphére bleiben. Die Missionsdauer fiir eine
einzelne Hohenplattform im Projekt SkyNet soll 6 Monate betragen [80, [109]. Um diese
Missionsdauern zu erreichen ist im HAA Projekt der Einsatz von Akkusystemen erwogen,
allerdings aufgrund des wie in Kap. [3| beschriebenen hohen Gewichts entsprechend grofter
Speicher nicht realisiert worden. In den Projekten SkyNet und SkyStation wurde anfangs
eine Fern-Energieversorgung mittels Mikrowellen diskutiert. Diese nicht weiterverfolgte
Idee beinhaltet die Erzeugung von Mikrowellen auf dem Boden und deren Ubertragung
zur Hohenplattform {iber geeignete Antennen [123|. Letztlich hat sich in allen genannten
Projekten der Ansatz durchgesetzt, Solarzellen und regenerative Brennstoffzellen fiir die
Energieversorgung vorzusehen. In Abb. sind die wichtigsten Entwicklungstrends bei
Hohenplattformen anhand der in diesem Kapitel beschriebenen Projekte zusammenge-
fasst.

Die Tauglichkeit des Ballonkonzepts als Hohenplattform ist vielfach belegt: durch ge-
fesselte LTAs, Wetterballone oder die Demonstrationsfliige von freien LTA-Konzepten.
Eine Herausforderung bei der Entwicklung von fiir lange Missionsdauern einsetzbaren
Hohenplattformen stellt die Frage nach einem geeigneten Antriebskonzept dar. Eine Rea-
lisierung neuer Technologickonzepte wie regenerative Brennstoffzellen in Verbindung mit
ultraleichten Solarzellen steht fiir die genannten Projekte bis zum Abschluss dieser Arbeit
noch aus. An dieser Stelle wird daher ein nicht-regeneratives Antriebskonzept basierend
auf verfiigharen Technologien untersucht.
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2 Stand der Technik

konventionelle HTA-Konzepte:

Condor (Boeing) 1988

Strato 2C (Grob) 1995

G600 (Grob)

Global Hawk (NorthropGumman) 1998
Halo Protheus (Angel Technologies Corp.)

ultraleichte HTA-Konzepte:
Pathfinder (AeroVironment) 1997
Zenturion (AeroVironment) 1998
Helios (AeroVironment) bis 2003
Global Observer (AeroVironment)
Solitair (DLR)

Zephyr 3 (Quineti@) 2005

gefesselte LTA-Konzepte:

NE & 5SS Akron (Lockheed Martin) 1978
diverse Aerostaten (TCOM LP) seit 1981
ARC (Plat form Wireless Int.)

freie LTA-Konzepte:

SkyStation (SkyStation)

High Altitude Airship HAA (Lockheed Martin)
SkyNet (Wireless Innovation Group, NIAIST)
StratSat (Advanced Technologie Group)

V

e Trend geht zu autonomen
Systemen.
e Bei den Antrieben setzen

sich Turbomaschinen durch

e solare Energieversorgung
— Brennstof fzellen
e T'rend geht weg von

regenerativen Systemen

e Systeme mit niedrigen
FEinsatzhohen
e Einsatz zur Uberwachung

von Staatsgrenzen

e regenerative Antriebs—
konzepte
e alle Konzepte noch vor

der Realisierung

Abbildung 2.5: Beispiele und Entwicklungstrends fiir Hohenplattformen
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Kapitel 3
Konfiguration

Geméf Kap. [2] sind die Anforderungen an Hohenplattformen und deren Antriebe durch
die beabsichtigte Anwendung gepragt. Wichtige allgemeine Anforderungen an eine Héhen-
plattform, die wie im Rahmen dieser Arbeit betrachtet speziell zur Telekommunikation
und Uberwachung dienen soll, sind hier zusammengefasst:

e quasi-stationdre Positionierbarkeit,

e Positionierbarkeit unter Beriicksichtigung von Auf- und Abstieg,
e Finsatzhohe oberhalb der derzeit erschlossenen Flughchen,

e lange Missionsdauer,

e hohe Nutzlastkapazitét,

e Sicherheit beim Einsatz iiber Ballungsrdumen,

e Zuverlassigkeit,

o Umweltvertraglichkeit,

e niedrige Investitionskosten,

e geringe Infrastrukturkosten.

Fiir den Einsatz in einer Flughohe von 20km miissen die extremen Umweltbedingungen,
ein Luftdruck von etwa 1/20 des Luftdrucks in Bodennéhe, Temperaturen um 216K so-
wie die von 340W/m? am Boden auf 1150W /m? gestiegene Strahlungsdichte durch die
Sonne [81] beriicksichtigt werden. In Wechselwirkung mit den Umgebungsbedingungen
fithrt die Sonneneinstrahlung zu groffen Temperaturunterschieden und damit thermischen
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Spannungen zwischen den der Sonne ausgesetzten Flachen und Schattenflachen. Der ho-
he UV-Anteil der Sonneneinstrahlung erhoht zudem das Risiko der Materialversprodung.
Dies erfordert eine detaillierte thermodynamische Betrachtung des Flugsystems [34] [35]
und eine sorgféltige Auswahl der Materialien [56]. Fiir die stationdre Positionierung einer
freien LTA-H6henplattform miissen die durch Wind auf die Plattform wirkenden Kréfte
zu jedem Zeitpunkt mittels Schubkraft ausgeglichen werden. Die Definition der zu erwar-
tenden Windstérke ist fiir die Auslegung von Antrieben und Energieversorgung somit von
entscheidender Bedeutung. Geméf Abb. gibt es fiir Wind in der unteren Stratosphére
saisonal starke Unterschiede. In Abb. [3.1] sind die Héufigkeiten des im Jahr 2001 iiber
Stuttgart gemessenen Windes exemplarisch fiir vier Monate abgebildet. In den Sommer-
monaten treten Windgeschwindigkeiten von tiber 50km /h gar nicht auf. In den Wintermo-
naten und den Ubergangsjahreszeiten ist zwar stirkerer Wind méglich, Geschwindigkeiten
von tiber 120km /h liegen jedoch in allen Monaten mit weniger als zehnprozentiger Hau-
figkeit vor. Die Auslegung von Antrieben und Energieversorgung muss daher so erfolgen,
dass sowohl hohe Windgeschwindigkeiten kompensiert als auch gute Antriebswirkungs-
grade fiir den Teillastbetrieb umgesetzt werden konnen.

100
0 5§ &
g Windgeschwindigkeiten aus Rawinsonden-
80 1 . messungen im Jahr 2001 zwischen 18,9km
70 - et und 21,1km Héhe gemittelt;
= 60
."a_';
o 0] o
— e
30 | S 7 &5 g z 3 .
= _ =y 5 LE N £ S g
20 - % o -—= Sy -=5-5H 53 55
% 88 | £2 ~ E n EO
10 - / _ o _.9 w O s 80
% c g % = =c 2 =t
0 % 3 390l | @30 | m3o
0-25 25-50 50-75 75-100 100-120 >120

Windgeschwindigkeit [km/h]

Abbildung 3.1: Relative Hdufigkeiten der Windgeschwindigkeit iber Stuttgart

Neben der Héufigkeitsverteilung ist eine Kenntnis der Winddynamik von entscheiden-
der Bedeutung fiir die Leistungsregelung des Antriebsstrangs. Zwischen den der Abb. [3.1]
zugrunde liegenden Messungen mit Rawinsonden [49] liegen Intervalle von 6 bis 12 Stun-
den. Weitere Messmethoden sind fiir diese Hohen derzeit nicht verfiighar [54]. Auch mit
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Windmodellen sind keine kiirzeren Zeitintervalle zu erreichen. Die zeitliche Auflésung des
europaweit genauesten Wettermodells des ECMWF betragt 6 Stunden. Die Winddyna-
mik unterhalb dieser Auflésung kann daher nur durch ein grundsétzliches physikalisches
Verstandnis der Atmosphérenprozesse abgeschéitzt werden. Verantwortlich fiir das lokale
Minimum der Windgeschwindigkeiten in etwa 20km Hohe ist, dass sich Wellenamplituden
und -frequenzen stabiler Windformen beim Aufstieg durch die Stratosphére reduzieren,
bis sie in 18-24km Hohe instabil werden. In noch héheren Luftschichten bilden sich neue
stabile Auspragungen [22]. In den Instabilitdtszonen liegen zwar minimale Windgeschwin-
digkeiten, eine jedoch wesentlich grofere Winddynamik vor. Die fiir die Winddynamik
unterhalb des heute messbaren Intervalls mafsgeblichen Windformen sind Rossby- und
Schwerewellen [20], 84]. Besonders Schwerewellen mit ihren kurzen Periodendauern von
wenigen Stunden tragen entscheidend zur Auspragung des Windes in der unteren Stra-
tosphére bei. Windformen mit noch kiirzeren Wellenlangen werden als Turbulenzen be-
zeichnet. Obwohl schwécher als Schwerewellen, muss jedoch davon ausgegangen werden,
dass aus der kurzen Periodendauer dieser Windform die Stabilitdtsanforderungen an die
Hohenplattform resultieren. Durch das hohe Maf an Unbestimmtheit beziiglich der dyna-
mischen Systemanforderungen wird fiir die weiteren Untersuchungen vorausgesetzt, dass
sich der Wind iiber kurze Zeitraume stark éndern kann. Der Antrieb der Héhenplattform
muss daher in der Lage sein, Schubanforderungen rasch abzudecken.

Die dem Projekt AirChain zugrunde liegende Konfiguration des LTA-Fahrzeugs basiert
auf der in Kap. [I] beschriebenen Untergliederung des Luftschiffs in fiinf Einzelsegmente
[52, R7]. Einige wichtige Designgrofen der Hohenplattform sind hier wiedergegeben [23]:

e geometrische Daten:

Lange: ..o 232,00m
maximaler Durchmesser: ............ ... ... .. ... 22,60m
gesamtes benetztes Volumen V:............................ 70000m3

Horizontal:. .. ... ... Skm

Veritkal: ... 2km
e Luftwiderstandsbeiwert (bezogen auf V2/3): .. ............................... 0,025
e max. Staudruck in 20km Hohe bei Windgeschwindigkeit:................. 130km /h
e max. Antriebsschub bei 130km /h: .. ... . 2500N
e max. Vortriebsleistung: ....... ... 90kW
e Leistungsanforderung fiir Bordsysteme und Nutzlast:konst .................. 10kW
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Der maximale Antriebsschub von 2500N wird nach

H
po U (3.1)

berechnet, worin ¢, der Luftwiderstandsbeiwert, vy die maximale Relativgeschwindigkeit
zwischen Hohenplattform und Wind und V das gesamte benetzte Volumen darstellen.
Der maximale Staudruck auf die Hiille dieser Konfiguration ist bei einer Relativgeschwin-
digkeit von 130km/h in 20000m Flughdhe erreicht. Eine stationére Positionierung des
Luftschiffs ist damit auf das ganze Jahr bezogen in unter einem Prozent der Zeit nicht
mehr moglich. Der in Gl verwendete Wert fiir den Luftwiderstandsbeiwert wurde
an dieser Stelle abgeschétzt [23] und ist Gegenstand der aerodynamischen Betrachtung
des Flugsystems im Rahmen des Projekts AirChain [36]. Eine Berechnung des Stabi-
lisierungsbedarfs der Hohenplattform und damit der Aufteilung des Gesamtschubs auf
die einzelnen Antriebe ist Teil der flugmechanischen Modellbildung [97]. Fiir die Aus-
legung wird der Gesamtschub gleichméfig auf die einzelnen Antriebe aufgeteilt. Diese
werden als Propellerantriebe ausgelegt. Mit dem nach Tab. abgeschétzten Wert fiir
den Propellerwirkungsgrad von 0,80 und einer Reserve von einem Drittel der Leistung
bei Ungleichverteilung der Schubanforderung ergibt sich ein Auslegungswert von 25kW
Wellenleistung pro Antriebseinheit. Die Antriebe werden als Elektromotoren ausgefiihrt.
Die Elektromaschine erreicht gute Wirkungsgrade iiber einen grofen Betriebsbereich bei
gleichzeitig hoher Leistungsdichte [51].

Zum Erreichen einer langen Missionsdauer ist eine regenerative Energieversorgung der
Antriebe zu bevorzugen. Eine mogliche Losung stellt die Verwendung von Solarzellen
in Verbindung mit regenerativen Brennstoffzellen dar. Wéhrend einer nutzbaren Son-
nenscheindauer im européischen Winter von im Mittel zehn Stunden téglich muss genii-
gend Energie gespeichert werden, um das System die ganze Nacht hindurch betreiben zu
kénnen. Durch Verkniipfung der oben genannten maximalen Vortriebsleistung und der
Wirkungsgrade der Antriebskomponenten und Leitungen nach Tab. ergibt sich eine
maximal zu erbringende Kraftwerksleistung von 150kW. Wahrend der nutzbaren Sonnen-
scheindauer miissen daher im Mittel 360kW Leistung durch die Solarzellen erzeugt wer-
den. Es ist zu beriicksichtigen, dass die erzielbaren Flachenleistungen nicht in demselben
Maf wie die Strahlungsdichte zwischen Erdboden und unterer Stratosphére ansteigen, da
die Wirkungsgrade mit steigendem Anteil der hochenergetischen Wellenanteile abnehmen
[47]. Zudem ist die Bestrahlungsstérke vom Einfallswinkel des Lichts abhéngig. Mit heute
verfiigharen ultraleichten monokristallinen Solarzellen wiren 3000m? Solarfliche auf der
Hohenplattform anzubringen, bei einem Gewicht der Solarzellen von 600kg [47].

Der Leistungsiiberschuss muss an einen Energiespeicher mit einer Kapazitat von 2,1MWh
iibertragen werden. Ein solcher, aus modernen Lithium-Ionen-Zellen aufgebauter Batte-
riespeicher wiegt rund 10t. Selbst bei einer erwarteten Steigerung der Energiedichte auf
300Wh/keg [86] in den kommenden Jahren, sind Batteriesysteme zur Speicherung der
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Komponente Wirkungsgrad [-]
Propeller 0,80
Motor und Getriebe 0,81
Elektrische Leitungen 0,90
Kraftwerke 0,25
Bilanz 0,15

Tabelle 3.1: Wirkungsgrade und Leistungen des Antriebsstrangs [23]

genannten Energiemengen zu schwer. Von den verfiigharen Technologien zur Energiespei-
cherung ist kurzfristig nur der Einsatz von Polymermembran- (PEM-) Brennstoffzellen
vorstellbar [47]. PEM-Brennstoffzellen sind fiir schnelle Lastwechsel geeignet und haben
ein gutes Startverhalten auch bei niedrigen Temperaturen [26]. Bei halboffenen Systemen
wird der Sauerstoff fiir die Wassersynthese aus der Umgebung aufgenommen und muss
dafiir verdichtet werden. Um den Sauerstoff lediglich auf den Druck auf Meeresniveau
zu komprimieren ist bereits ein Verdichtungsdruckverhaltnis von 20 notwendig, das er-
warmte Gas muss fiir die Wasserstoffverbrennung in der PEM-Zelle anschlieffend gekiihlt
werden. Hochtemperaturzellen scheiden aufgrund einer hoheren spezifischen Masse aus.
Nach derzeitigem Stand der Technik sind Brennstoffzellen-Stacks mit einer Leistungs-
dichte von 1,5kW /kg verfiigbar, komplette Brennstoffzellensysteme fiir den Betrieb in
Kraftfahrzeugen kommen auf eine Leistungsdichte von 1kW /kg und Wirkungsgrade von
0,50 [5, 16]. Aufladung, Zwischenkiihlung, Elektrolyseur sowie die Tanks sind in dieser
Bilanz nicht beriicksichtigt. Die Entwicklung regenerativer Brennstoffzellensystemen fiir
Hohenplattformen wird zwar als erreichbares Ziel definiert [5], [I7], jedoch sind bis heute
keine derartigen Systeme verfiigbar.

Die Energieversorgung wird in dieser Arbeit daher nicht-regenerativ ausgefiihrt. Als nicht-
regenerative Systeme konnen Hubkolbenmotoren oder Wellengasturbinen in Verbindung
mit Generatoren fiir die Stromerzeugung verwendet werden. Hubkolbenmotoren miissen in
den grofen Flughohen aufgeladen werden [119]. Die Entwicklung eines so genannten Com-
poundantriebs erfolgte im Rahmen des Projekts Strato 2C [91], 107, [108] von der Firma
Grob. Ebenfalls sind mit Rotax-Motoren mehrfach aufgeladene Konzepte fiir Anwendun-
gen in grofer Flughthe umgesetzt worden [89]. Diese Entwicklungen resultierten in hoch
komplexen und aufwendig zu regelnden Systemen. Zudem ist das Leistungsgewicht hoher
als bei Gasturbinen, allerdings bei groferer spezifischer Leistung [4]. Ein verschlechtertes
Leistungsgewicht ergibt sich bei Hubkolbenmotoren, wenn fiir die Verbrennung Wasser-
stoff eingesetzt werden soll [51]. Gasturbinen sind ebenfalls in grofsen Flughéhen nach-
gewiesene Systeme und konnen fiir die erforderliche Leistung ausgelegt werden. Sie sind
dabei weniger komplex als Hubkolbenmotoren, so dass sie die im Rahmen dieser Arbeit
gewahlte Losung darstellen.
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Wie der oben aufgefiihrten Liste zu entnehmen ist, wird als Speichermedium zur Energie-
versorgung aufgrund der hohen Energiedichte kryogener Wasserstoff verwendet. Bei einer
nicht-regenerativen Energiewandlung muss die Speichermenge des kryogenen Wasserstoffs
fiir eine lange Einsatzdauer maximiert werden. Sie wird durch die Aufteilung des Luft-
schiffs in Segmente zur Verteilung der Last auf drei einzelne Kryotanks aufgeteilt [57].
Gasturbinen und Generatoren werden geméft Abb. im Antriebsstrang des Luftschiffs
zu so genannten Kraftwerken zusammengefasst.

\

Ausleger mit je einem Antrieb und Propeller an Steuerbord und Backbord
Héhensteuerung (Schwenkmechanik)

Pufferbatterie

Kraftwerk mit Gasturbine und Generator

Kryotank

HE@= g % |

Abbildung 3.2: Anordnung der Komponenten des Antriebsstrangs im Luftschiff

Die in Tab. aufgefiihrten Verlustleistungen basieren auf abgeschéatzten Wirkungsgra-
den fiir die Komponenten des Antriebsstrangs bei maximaler Leistungsanforderung. Ein-
heiten zur Stromwandlung und -Umrichtung sind bei dieser Betrachtung zunéchst nicht
berticksichtigt worden. Durch die variablen Windgeschwindigkeiten wird wéahrend der ge-
samten Missionsdauer {iberwiegend kein Volllast- sondern Teillastbetrieb mit verschlech-
terten Wirkungsgraden vorliegen. Die Aufteilung der Kraftwerke auf drei gleich grofe
Einheiten geméafs Abb. dient daher nicht nur der gleichméfigen Verteilung der Sy-
stemmassen, sondern vielmehr einem effizienten Betrieb des Antriebsstrangs bei reduzier-
ter Schubanforderung. Es werden ebenso viele Kraftwerke betrieben wie zur Abdeckung
der Leistungsanforderung von Antrieben und Bordsystemen benétigt. Die Unterteilung
in drei gleich grofse Einheiten ermoglicht Einsparungen bei Entwicklung, Produktion und
Wartung der Kraftwerke, da jeweils drei gleiche Kraftwerke verwendet werden kénnen.

Mit einem im Rahmen dieser Arbeit zu entwickelnden Leistungsregler muss einerseits die
Energieversorgung sichergestellt, sowie andererseits ein moglichst sparsamer Verbrauch
des Speichermediums erreicht werden. Die drei Gasturbinen werden mit einer maxima-
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len Leistungsabgabe von jeweils 50kW ausgelegt. Zur Zwischenspeicherung von Energie,
Abdeckung von Leistungsspitzen sowie zur Energieversorgung des Startermotors einer
Gasturbine ist eine Pufferbatterie vorgesehen. Bei der statischen Zwischenspeicherung
konnen schlechte Kraftwerkswirkungsgrade vermieden werden, indem Leistungsanforde-
rungen, welche den Teillastbetrieb eines Kraftwerks zur Folge haben, durch Laden oder
Entladen der Pufferbatterie vermieden werden. Zudem kénnen durch die Leistung der Puf-
ferbatterie dynamische Leistungsanforderungen innerhalb der Leistungsbeschréankungen
fast verzogerungsfrei abgedeckt werden. Ein herkommliches Turboflugtriebwerk bendctigt
zur Anderung des Betriebspunktes hingegen mehr Zeit: zum Beispiel dauert eine Beschleu-
nigung von Leerlauf auf Volllast zwischen 5s und 8s [72]. Pufferbatterie, Kraftwerke und
Antriebe werden an einem gemeinsamen Gleichstromnetz betrieben. Die Konfiguration

des Antriebsstrangs ist in Abb. [3.3] zu sehen.

Die Leitungen der einzelnen Kryotanks sind miteinander verbunden, so dass ein Gewichts-
management der sich entleerenden Kryotanks unabhéngig vom Betrieb der Kraftwerke
erfolgen kann. Brennstoffzufuhr und Verbrennung sind nicht Teil dieser Arbeit. Eine Un-
tersuchung der Ziindbereiche des Wasserstoff-Luft-Gemischs in der Brennkammer erfolgt
durch Versuche am DLR [44]. Ausfiihrung und Modellierung der fiir den Antriebsstrang
der Hohenplattform ausgelegten Komponenten wird in den folgenden Kapiteln beschrie-
ben. Dabei wird das Simulationsmodell des Antriebsstrangs modular aufgebaut mit von-
einander unabhéngigen Komponentenmodellen, so dass Ersatz oder Modifikation einzel-
ner Komponenten einfach umgesetzt werden konnen. Fiir die Anbindung an die Echt-
zeitumgebung des Systempriifstands und den Hauptregler der Hohenplattform wird eine
entsprechende Schnittstelle geschaffen [121].
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Kapitel 4

Modellbildung fir die Komponenten
des Antriebsstrangs

Um ein echtzeitfahiges Simulationsmodell des in Kap. [3| vorgestellten Antriebsstrangs auf-
zubauen, ist zunéchst eine detaillierte Betrachtung dessen Komponenten erforderlich. Auf
der Basis einzelner Komponentenmodelle wird anschliefend ein modular aufgebautes Ge-
samtmodell mit autonomen Regelungseinheiten fiir die Komponentenmodelle vorgestellt.
Durch diesen modularen Aufbau sind Verdnderungen an einzelnen Komponenten oder de-
ren Austausch auf einfache Weise méglich. Voraussetzung fiir die Integration des Antriebs-
modells in die System-Versuchsplattform des Forschungsverbundvorhabens AirChain mit
realen und virtuellen Komponenten ist dessen Echtzeitfahigkeit. Echtzeitfahigkeit ist nach
[46] dann gegeben, wenn die Dauer fiir die Berechnung eines Betriebszustandes unterhalb
eines Echtzeitabschnitts liegt. Fiir jeden Echtzeitabschnitt wird genau ein Betriebspunkt
berechnet. Die Lange des Echtzeitabschnitts ist durch die Schrittweite des Luftschiffreglers
mit 25ms fest vorgegeben.

Im folgenden werden die technische Ausfiihrung der Komponenten, deren Betriebsverhal-
ten sowie die einzelnen Komponentenmodelle beschrieben. Dabei sind die Komponenten
so aufeinander abgestimmt, dass im Verbundbetrieb hohe Gesamtwirkungsgrade iiber wei-
te Teile des Betriebsbereichs erzielt werden. Das Ziel der Auslegung ist die Maximierung
der Missionsdauer. Start und Landung der Hohenplattform werden nach Kap. [I| nicht
beriicksichtigt, lediglich der Betrieb in einer stationdren Flughdhe von 20km.
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4.1 Gasturbine

Die Gasturbine dient der Wandlung chemisch gespeicherter Energie in Wellenleistung. Fiir
einen Einsatz in der Hohenplattform muss zudem der Betrieb in groffen Flughchen moglich
sein. In Abb. ist exemplarisch das Schnittbild des Hilfsaggregats RE220 abgebildet.
Das RE220 wurde von Rolls-Royce Deutschland, Allied Signal, Kawasaki Heavy Indus-
tries, Singapore Aerospace und Alfa Romeo Avio fiir den Einsatz als Auxiliary Power
Unit APU in der Leistungsklasse 220kW fiir zivile Anwendungen entwickelt. Es wurde
erstmals 1997 in der Gulfstream V eingesetzt. Das RE220 kann bis zu einer Flughohe von
14,4km angelassen werden. Es verfiigt in einer Flughohe von 13716m (20kft) {iber eine
Wellenleistung von 44kW, wobei nach dem Verdichter bis zu 50% Abzapfluft fiir Kabi-
nenluft, Hydraulik und Bordsysteme entnommen werden. In der Turbine wird somit ein
erheblicher Anteil der Leistung zur Verdichtung der Abzapfluft abgefiihrt. Das Einstrom-
Einwellentriebwerk besitzt einen einstufigen Radialverdichter, eine Umkehrbrennkammer
und eine zweistufige Axialturbine. Radiale Turbomaschinen eignen sich durch eine geringe-
re Empfindlichkeit fiir den Reynoldseffekt fiir den Betrieb in grofen Flughohen [120]. Eine
APU des Typs RE220 wiegt 107kg. Die Entnahme der Wellenleistung ist beim RE220 bei
einer maximalen Drehzahl von 48320 1/min durch die Verwendung von Getrieben und
moderner Leistungselektronik moglich [122]. Die Leistungsabgabe der APU ist fiir die
Anwendung in der Hohenplattform zu klein, andererseits besteht kein Bedarf einer Luf-
tentnahme nach dem Verdichter. Im Rahmen dieser Arbeit wird das Modell einer dem
RE220 geometrisch dhnlichen Gasturbine aufgebaut. Radialverdichter und Axialturbine
werden durch die Charakteristika geometrisch dhnlicher Turbokomponenten beschrieben
und nach den Gesetzen der Ahnlichkeit von Geometrie, Mach- und Reynoldszahlen [10]
skaliert. Fiir die Anwendung in der Hohenplattform wird keine Abblasung verdichteter
Luft vorgesehen.

4.1.1 Modellierung der Gasturbine

Die Berechnung des stationédren sowie instationéren Betriebsverhaltens der Gasturbinen
in der Hohenplattform erfolgt durch aero-thermodynamische Berechnung der reprasenta-
tiven Zustandsgrofen im Mittelschnitt in den Ebenen zwischen den Komponenten. In der
so genannten Leistungssyntheserechnung werden komponentenbezogen alle wichtigen Gro-
fsen des Arbeitsprozesses in Kennfeldern abgelegt [11]. Die darin verwendeten Parameter
sind Ahnlichkeitsgrofien, welche unter vergleichbaren Bedingungen konstant sind, so dass
sie auf dhnliche Betriebszustéinde oder auch geometrisch dhnliche Komponenten anderer
Maschinen mit unterschiedlicher Baugrofe iibertragbar sind [10]. Die Berechnung erfolgt
vom Einlauf zur Diise geméfs der Abfolge der Ebenen. Durch dieses Berechnungsschema
miissen Eingangsgrofen geschiitzt, die Losung iterativ ermittelt werden [8§].
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Abbildung 4.1: Hilfsgasturbine RE220 [29]

Fiir die Turbokomponenten werden die Charakteristika eines einstufigen Radialverdich-
ters und einer zweistufigen Axialturbine verwendet, welche in Abb. £.2] und Abb. 4.3 in
ihrer endgiiltigen Form abgebildet sind. Die Werte des Verdichterkennfelds unterhalb der
relativen Drehzahl von 80% wurden durch Anwendung der am Lehrstuhl fir Luftfahrtan-
triebe vorhandenen Erfahrungen bis in den tiefen Teillastbereich extrapoliert |12, 143 [88].
Bei der Leistungsumsetzung in der Turbine sollte die Druckzahl bei einem Reaktionsgrad
von 0,5 pro Turbinenstufe zwischen 2 und 4 liegen [11]. Diese betrégt hier

Ahy

V= uZ /2

= 2,75, (4.1)

wobei u,, die Umfangsgeschwindigkeit im Mittelschnitt darstellt. Der Auslegungspunkt
im Turbinenkennfeld ist durch Skalierung der spezifischen Arbeit so festgelegt, dass durch
die Wahl einer kleinen Druckzahl stets unterkritischer Betrieb vorliegt. Der engste Quer-
schnitt der Turbine sperrt noch nicht, Stofsverluste konnen vermieden werden [120]. Es
wird damit auf ein Kennfeld einer im Vergleich zum RE220 &hnlich gering belasteten
Turbine zuriickgegriffen. Mit den gezeigten Kennfeldern der Turbokomponenten kann die
Gasturbine als Ganzes modelliert und deren Leistungsvermdgen fiir unterschiedliche Be-
triebsbedingungen berechnet sowie auf die Anwendung in der Héhenplattform hin skaliert
werden.
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4.1.2 Skalierung der Gasturbine

In einem ersten Schritt wird die Leistungsentfaltung einer Gasturbine in der Leistungs-
klasse des RE220 in unterschiedlichen Flughchen bewertet. Wie in Abb. zu sehen ist,
wird das fiir eine maximale Flughthe von 13716m angegebene Leistungsvermdgen aus
dem Handbuch des RE220 verwendet, um das Leistungsvermogen der geometrisch dhnli-
chen Gasturbine festzulegen. Die Bestimmung des Leistungsvermogens dieser geometrisch
ahnlichen Gasturbine in einer Flughohe von 20000m erfolgt nach den Gesetzen der Mach-
ahnlichkeit. Die aus den Relativ- und Absolutgeschwindigkeiten gebildeten Mach-Dreiecke
in den Turbokomponenten sind fiir dhnliche Betriebszustinde kongruent [10]. Bei zuneh-
mender Flughohe nehmen die Schall- und Stréomungsgeschwindigkeiten ab. Anstelle der
absoluten Leistung der Turbokomponente wird daher der Leistungsparameter betrachtet,
welcher sich aus den Ahnlichkeitsparametern fiir den Massenstrom und die spezifische
Arbeit zusammensetzt und damit ebenfalls ein Ahnlichkeitsparameter ist [I0].

P /R Ah
vV R pn RTy

= const. (4.2)

Unter Annahme einer {iber der Flughohe konstanten mechanischen Verlustleistung ist auch
der Wellenleistungsparameter eine Ahnlichkeitsgrofe. Da auf diese Weise die Anderung
der Luftdichte und damit die Reynoldsdhnlichkeit nicht beriicksichtigt wird, divergieren
gerechnete Daten und die Daten des Handbuchs ausgehend vom Bezugspunkt. Somit kann
der Einfluss der Reynoldsdhnlichkeit auf die Leistungsentfaltung iiber der Hohe auf einfa-
che Weise gendhert werden. Die Abweichung betragt bei 9000m Flughohe 2,7%. Zwischen
13716m und 20000m Flughohe dndert sich die Luftdichte um den Faktor 1,37 relativ zur
Anderung zwischen 9000m und 13716m. Damit kann das tatsichliche Leistungsvermogen
des RE220 in 20000m auf etwa 3,7% unterhalb der gerechneten Kurve zu etwa 15,7kW
abgeschitzt werden. Eine genauere Betrachtung des Reynoldseffekts erfolgt in Kap. [4.1.3]

Um in einer Flughohe von 20km eine Wellenleistung von 50kW zu erzielen, muss das
Modell einer dem RE220 dhnlichen Gasturbine skaliert werden. Der Auslegungspunkt wird
mit den fiir Bodenbetrieb bekannten Eckdaten und unter Einhaltung der Ahnlichkeit von
Betriebszustédnden auf eine Flughohe von 20km iibertragen. Dabei wird zur Einstellung
des Arbeitspunkts der Turbine die Diisenflache angepasst, wobei darauf zu achten ist, dass
der Totaldruck am Diisenaustritt den Umgebungsdruck um mindestens 5% tiberschreitet.
Die Charakteristika von Verdichter und Turbine werden auf Basis von Mafsstabsgesetzen
skaliert [I0], wobei die Komponentenwirkungsgrade bei Erhchung des Massendurchsatzes
oder den geometrischen Mafen ansteigen [120]. Ausgehend von der Leistungsanforderung
wird ein Skalierfaktor gebildet

Psoll msoll
SF = = . 4.3
P@'st mist ( )
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Abbildung 4.4: Leistungsentfaltung des RE220 iber der Flughdhe
Aus Massenerhaltungssatz folgt unter der Voraussetzung konstanter Dichte
me~ A~ l? (4.4)
fiir die geometrischen Dimensionen der Gasturbine sowie
fiir die Triebswerksmasse. Die Drehzahl der skalierten Turbomaschine ist
1

und nimmt damit bei der grofler skalierten Maschine ab. Aufgrund der groferen Massen-
tragheit der Rotorkomponenten muss zu deren Beschleunigung mehr Leistung aufgewandt
werden. Diese Leistung wird thermodynamisch durch die Verbrennung von Brennstoff er-
zeugt. Unter Beriicksichtigung betriebsbgedingter Beschriankungen der Brennstoffzufuhr
wie der Pumpgrenze des Verdichters sinkt das Beschleunigungsvermogen des Gasturbi-
nenrotors bei der grofser skalierten Maschine. Unter anderem wird fiir das Starten einer
vergroferten Gasturbine mehr Zeit benotigt. Reynoldseinfliisse wurden bei der geometri-
schen Skalierung nicht beriicksichtigt, sie sind Thema des folgenden Kapitels.

4.1.3 Modellierung der Reynoldseinfliisse

In diesem Abschnitt werden die Auswirkungen von geometrischer Skalierung sowie des Ga-
sturbinenbetriebs in der Stratosphére auf Druckverhéltnisse, Pumpgrenze, Wirkungsgrade
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und Massenstrome [10] aufgezeigt. Die Reynoldszahl stellt das Verhéltnis der Tragheits-
krafte zu den Reibungskréften dar und ist direkt von der Grenzschichtdicke in Relation
zum durchstromten Querschnitt abhéngig [I15]. Mit der Grenzschichtdicke dndern sich
die effektiven Querschnittsflichen der Gasturbine und damit die Dissipation des Fluids.
Auf Basis der am Lehrstuhl fiir Luftfahrtantriebe vorhandenen Erfahrung [95] werden
ausschlieflich die Auswirkungen der Reynoldseffekte auf die Turbokomponenten unter-
sucht.

Fiir die Ubertragung des Betriebsbereichs in groke Hohen werden auf Grundlage der
Ahnlichkeit von Betriebszusténden fiir die zweistufige Turbine die Naherungen fiir axiale
Turbomaschinen nach Kurzke verwendet [60]. Danach ist der Quotient der Reynoldszahlen
iiber den gesamten Betriebsbereich abhéngig von Druck und Temperatur

~1,15
RNT— e _ P <T> . (4.7)
Reref DPref Tref

Mit dem Reynoldszahlindex RNI wird weiterhin die Korrektur auf den isentropen Wir-

kungsgrad

f=—1 —m.log(RNI), fir RNT < x, (4.8)

Nref

f=1, fir RNI > x,

berechnet [58|. Mit der Grofse x; wird der Bezugspunkt bezeichnet, fiir welchen das Kenn-
feld ermittelt wurde. An diesem Punkt ergibt sich der Korrekturfaktor auf den Wirkungs-
grad zu Eins, fiir Werte groffer Eins wird keine Korrektur auf den Wirkungsgrad vorge-
nommen. Die bei logarithmischer Auftragung des Reynoldszahlindex konstante Steigung
m aus Gl. 4.8 wird in der Regel empirisch ermittelt. An dieser Stelle wird der in [58] ange-
gebene Zahlenwert verwendet. Dabei sind die Auswirkungen des Reynoldseffekts auf den
Wirkungsgrad der Turbine deutlich grofer als fiir den diesbeziiglich unempfindlicheren
Radialverdichter. Der Verlauf der Funktion f ist schematisch abgebildet in Abb. [4.5

In dem oben verwendeten Reynoldszahlindex ist keine Veréinderung der Langen beriick-
sichtigt, weshalb bei geometrischer Skalierung auf die Grundgleichung fiir die Reynoldszahl

Re= 2w (4.9)

1

zuriickgegriffen wird. Bei geometrisch dhnlich ausgefiihrten Maschinen sind sowohl die
Mach- als auch die Geschwindigkeitsdreiecke kongruent. Deshalb bleibt die mittlere Stro-
mungsgeschwindigkeit w in der Turbine ebenso konstant wie die Dichte p und die Za-
higkeit p [IT0]. Aus der Anderung des hydraulischen Durchmessers dj, ergibt sich dann
der Reynoldszahlindex zur Wurzel des Skalierfaktors. Zur Verkniipfung der in diesem Ka-
pitel ermittelten Reynoldszahlindizes fiir die Turbine werden beide Werte miteinander
multipliziert. Dabei wirkt sich die Ubertragung des Betriebsbereichs in grofen Flughthen
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Abbildung 4.5: Reynoldszahlindex fiir dhnliche Betriebszustinde in der Turbine

stéarker aus als die geometrische Skalierung. Dies hat kleinere Turbinenwirkungsgrade zur
Folge. Mit der Angabe von Kurzke, dass der Einfluss einer Reynoldszahlanderung auf den
Wirkungsgrad etwa doppelt so grof ist wie auf den Massenstrom [60] sinken durch die
Reynoldseinfliisse auch die Durchsétze in der Turbine.

Fiir die Beschreibung der Reynoldseinfliisse beim Verdichter werden die fiir Radialver-
dichter ermittelten Formeln nach Casey verwendet [I3]. Danach ist der Reynoldseinfluss

auf den Wirkungsgrad

o = 55 f, (4.10)

wobei §f die Anderung des Reibungsbeiwerts der #quivalenten Rohrstromung fiir eine
Anderung der Reynoldszahl angibt. Der Reibungsbeiwert wird mit

1
NERT!
{-1,8-log [(@)—l— (1:2) ]}
; . 3,75

bestimmt [32]. Mit by wird die Kanalbreite am Austrittsquerschnitt bezeichnet. Bei kon-

f= (4.11)

stanter Rauhigkeit ist der Reibungsbeiwert ausschlieflich eine Funktion der Reynoldszahl.
Der Faktor ¢ wurde von Casey 13| empirisch ermittelt und ergibt sich zu

c=>5 fur b2/D2 > 0,06

D5 ist der Rotordurchmesser am Verdichteraustritt. Die Druckzahl ¢ aus Gl. ist als
Ahnlichkeitsgrofe fiir dhnliche Betriebsbedingungen oder geometrisch dhnliche Verdichter
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konstant. Reibungsbeiwert und Wirkungsgrad stehen damit in einem linearen Zusammen-
hang. Zur Berechnung der Reynoldszahlen wird im Verdichter die vereinfachte Formel

Re = uzby (4.13)

141
verwendet [I3], wobei uy die Rotorspitzengeschwindigkeit darstellt. In den GI. und
4.13| werden die Reynoldseinfliisse sowohl durch Skalierung als auch durch die Verlage-
rung des Betriebspunkts in grofe Flughthen beriicksichtigt. Aus der Kombination beider
Einfliisse ergibt sich wiederum ein Absinken der Reynoldszahlen und damit des Wirkungs-

grads. Druckzahl 1) und Volumenzahl ¢ éndern sich im Radialverdichter nach [13] mit
1 17
o _ L ey

= — 4.14
wref 2 2 n ( )
und
3 1
LA (4.15)
Pref 4 477ref

Aus Gl wird ersichtlich, dass beim Absinken der Reynoldszahl und folglich des Wir-
kungsgrads die Druckzahl zunimmt. Nach Wiesner [117] wird die Stabilitatsgrenze eines
Radialverdichters bei Druckzahlen um 0,9 erreicht. Ein fritheres Erreichen dieser Grenze
durch den Reynoldseffekt ist damit gleichzusetzen mit einem Absinken der Pumpgrenze.
Weiterhin ergibt sich aus dem linearen Zusammenhang von Volumenzahl und Wirkungs-
grad aus Gl.[4.15] dass auch der der Massenstromparameter durch den Reynoldseffekt fiir
ahnliche Betriebszustédnde zuriickgeht. In Abb. ist dies schematisch abgebildet, indem
die Drehzahllinien nach links verschoben werden.

+ . Wirkungsgrad

—— ohne Re-Effekt
77777 mit Re-Effekt

Verdichterdruckverhaltnis

Drehzahl

Massenstromparameter

Abbildung 4.6: Schematische Darstellung des Reynoldseffekts bei Verdichtern nach [11)

Die Reynoldskorrekturen fiir Turbine und Verdichter fiir den Auslegungspunkt werden
als konstante Werte fiir das gesamte Kennfeld angewandt. Im Gesamtmodell der Gastur-
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bine hat der Reynoldseffekt zur Folge, dass die zur Verdichtung aufzuwendende Arbeit
ansteigt, die nutzbare Turbinenarbeit jedoch absinkt. Im Verdichterkennfeld steigt die
Arbeitslinie an, der Pumpgrenzenabstand verringert sich. Dadurch, dass die Turbinenar-
beit absinkt, miissen der Massenstrom durch weitere geometrische Skalierung angehoben
und die Drehzahl unter Einhaltung der Ahnlichkeit reduziert werden. Die Drehzahl als
mechanische Kenngrofse wird dabei erst am Ende der Auslegungsrechnung verandert, was
keine Riickwirkung mehr auf die bereits skalierten Turbocharakteristika hat [59].

4.1.4 Umstellung der Gasturbine auf Wasserstoffverbrennung

Die Verbrennung in der Gasturbine wird auf einen Betrieb mit Wasserstoff umgestellt.
Die Ziindeigenschaften von Wasserstoff sind besser als bei Kerosin. Das DLR Stuttgart
hat die Wiederziindbarkeit der Brennkammer bei den in 20km vorherrschenden Umwelt-
bedingungen untersucht und bei den durch die Leistungsberechnung der Gasturbine fest-
gelegten Randbedingungen bestétigt, dass die Gasturbine geziindet werden kann [44].
Damit ist eine der wesentlichen Voraussetzungen fiir den Betrieb von Gasturbinen in
der Hohenplattform bei hoher Flexibilitdt beziiglich An- und Abschalten gegeben. Die
Umstellung auf Wasserstoftbetrieb fiihrt ferner zu einem knapp dreimal so grofen Heiz-
wert des Kraftstoffs. Die spezifische Warmekapazitit der Verbrennungsprodukte ist bei
Wasserstoffverbrennung hoher als bei Kerosinverbrennung [1111, 114]. Die Reduktion des
Brennstoffmassenstroms und zudem des Volumenstroms bei der Wasserstoffverbrennung
durch Anderung der molaren Zusammensetzung fithren singulir betrachtet zum Absin-
ken der Turbinenleistung oder aber zu einem Absinken von Turbinenaustrittsdruck und
-temperatur. Durch die erhohte spezifische Warmekapazitit der Verbrennungsproduk-
te werden diese Faktoren kompensiert. Insgesamt resultiert ein Anstieg der spezifischen
Arbeit in der Turbine, die Turbinenleistung erhéht sich durch die Umstellung des Kraft-
stoffs bei gleicher Brennkammertemperatur um 1,5% [9]. Die Verbrennungstemperaturen
sind bei Kleingasturbinen niedriger als bei Turboflugtriebwerken und sinken nochmals bei
ahnlicher Betriebsweise in groften Flughohen. Im Auslegungspunkt betrégt die Turbinen-
eintrittstemperatur hier 950K. Wie von Bauer [3| gezeigt wurde, steigt der Ausbrenngrad
in der Brennkammer mit hoherer Brennkammertemperatur. Dieser Zusammenhang muss
bei der Konstruktion einer Gasturbine fiir Anwendungen in grofser Flughohe beachtet
werden. An dieser Stelle sind keine Untersuchungen zum Ausbrenngrad angestellt wor-
den, der Wert fiir den Ausbrenngrad wird vom Betrieb der Brennkammer mit Kerosin
iibernommen. Dasselbe gilt fiir den Brennkammerdruckverlust.

Der drastischen Senkung des spezifischen Kraftstoffverbrauchs steht ein erhohter Aufwand
fiir die Lagerung des Wasserstoffs in kryogener Form entgegen. Fiir die Hohenplattform
sind drei Kryotanks in Dewarbauweise mit einem Tankinhalt fiir jeweils 400kg fliissigen
Wasserstoff und einem Leergewicht von 250kg konzipiert worden [57]. Die Zuleitungen von
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den Kryotanks der Hohenplattform zu den Gasturbinen sowie der Einspritzmechanismus
in die Brennkammer sind nicht Gegenstand dieser Ausarbeitung.

Das skalierte und auf den Betrieb mit Wasserstoff umgestellte voll thermodynamische Mo-
dell der Gasturbine soll in eine Echtzeitsimulation des Antriebsstrangs integriert werden.
Aufgrund der Komplexitit des Antriebsstrangs ist eine Reduktion des Rechenaufwands
zur Leistungsberechnung der Gasturbinen unumgénglich. In der Literatur werden dafiir
verschiedene Moglichkeiten genannt [37]. Im Rahmen dieser Arbeit erfolgt die Modellie-
rung der Gasturbinen auf Basis von Funktionsgeneratoren.

4.1.5 Funktionsgeneratorenmodell der Gasturbine

Die verschiedenen Methoden zur Erstellung echtzeitfahiger Simulationsmodelle fiir das
stationdre und transiente Betriebsverhalten von Gasturbinen und deren jeweilige Anwen-
dung werden in der Literatur ausfiihrlich diskutiert |2, [46] 67, 77, [99]. Fiir die Modellierung
der Gasturbinen in der Hohenplattform bieten Funktionsgeneratoren den wesentlichen
Vorteil eines einfachen Modellansatzes [37], so dass der Rechenaufwand zur Leistungsbe-
rechnung gering bleibt. Bei Funktionsgeneratorenmodellen wird das Betriebsverhalten der
Gasturbine in einfache Tabellen parametrisierter Grofsen iibersetzt, allein abhéngig von
einer Referenzgrofe, dem Drehzahlparameter. Die parametrisierten Grofen ®; (Tempera-
turen, Driicke und Massenstrome) werden nur an Stiitzstellen berechnet. Stiitzstellen sind
diskrete und iiber den Betriebsbereich dquidistant verteilte Werte des Drehzahlparame-
ters. Zwischen den Stiitzstellen wird linear interpoliert. Die in den Tabellen des Funkti-
onsgeneratorenmodells abgelegten Werte entsprechen den Ergebnissen des voll thermody-
namischen Modells fiir dquivalente Betriebspunkte. Stationédre Betriebszustidnde werden
mittels stationdrer Funktionsgeneratoren berechnet

(I)i,stat = f (NRTrel) . (416>

Die Referenzgrofse, der Drehzahlparameter, ist dabei abhéngig vom Brennstoffmassen-
strom

NRIT,q = f (mBr,Ted) . (417)

Im Modell kann nur eine Anderung des Brennstoffmassenstroms einen instationiren Vor-
gang auslosen. Eine Anderung des Brennstoffmassenstroms fiithrt im Modell {iber einen
instationdren Vorgang zu einem neuen stationdren Betriebspunkt. Ein instationédrer Vor-
gang kann mit einer Taylor-Reihenentwicklung um einen stationéren Betriebspunkt be-
schrieben werden

0P J"P;

At red + o+ e AT (4.18)

q)i,instat - q)i,stat + O 19
MBrred nN:OMpr red
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Durch den Abbruch nach dem 2. Glied spricht man von linearem Funktionsgeneratoren-
modell. Die instationdren Funktionsparameter werden durch Auslenkung des Brennstoff-
massenstromparameters an einer Stiitzstelle um einen festen Teil des stationdren Werts
gebildet. Es wird isotropes Verhalten beziiglich einer Erhéhung oder Reduktion des Brenn-
stoffmassenstroms vorausgesetzt. Es gilt ebenfalls

09,

= f(NRT,. 4.19
D J(NRT. (4.19)
und somit 9%
(I)i,instat = q)i,stat + .—ZAmB’I‘,Ted = (I)i,stat + Aq)i,instat- (420)
8mBr,red

Die instationdren Funktionsparameter werden nach Gl. genau wie die stationéren
Funktionsparameter in Tabellen iiber dem Drehzahlparameter abgelegt. Fiir den insta-
tiondren Fall wird ein Leistungsparameter gebildet. Der Parameter repriasentiert die um
Wellenverluste korrigierte Leistungsdifferenz zwischen Turbine und Verdichter AP,.4. Der
Leistungsparameter enthélt nicht die an der Welle abgefiihrte Leistung. Aus dem Leis-
tungsparameter wird die Beschleunigung oder Verzégerung der Welle geméf

APred P2
An = 4.21
"= 7 4r2 NRT,. NRT.; (4.21)
mit 1
J = JGasturbine + m : JElektromaschine (422>

berechnet. Wie aus Gl. zu erkennen ist, wird die Tragheit des Generatorrotors in der
Trigheitsbilanz beriicksichtigt. TGR stellt dabei das Ubersetzungsverhéltnis des Getriebes
dar. Die Wellenbeschleunigung wird fiir das néchste Zeitinkrement zur aktuellen Drehzahl
hinzuaddiert.

Die Ausfithrung der Gasturbine als Wellenleistungstriebwerk fiihrt im Funktionsgenera-
torenmodell zu einer weiteren Abhéngigkeit der Betriebsgrofien von der extern zu- oder
abgefiihrten Leistung. Das bedeutet, dass nicht nur eine Anderung des Brennstoffmas-
senstroms, sondern auch eine Anderung der Leistungsentnahme an der Welle einen insta-
tiondren Vorgang auslost und zu einem neuen stationédren Betriebspunkt fithrt. Werden
innerhalb gewisser Grenzen beliebige Brennstoffmassenstrom- und Leistungskombinatio-
nen zugelassen, so wird die Modellstruktur sehr komplex. Es wird deshalb eine einfachere
Losung vorgestellt, welche sich an den Eigenschaften permanenterregter Synchronmaschi-
nen orientiert. Permanenterregte Synchronmaschinen werden in Kap. naher beschrie-
ben. Hier muss fiir die Einspeisung elektrischer Energie ins Gleichstromnetz die Genera-
torausgangsspannung den innerhalb gewisser Grenzen konstanten Wert des Stromnetzes
annehmen. Soll eine konstante Spannung durch die Betriebsweise des Generators erreicht
werden, so besteht zwar grundsatzlich ein linearer Zusammenhang zwischen Spannung und
Drehzahl, andererseits geht die Spannung bei konstanter Drehzahl und einer Erhohung
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der Leistungsentnahme zuriick, so dass einem Spannungsabfall nur durch eine Erh6hung
der Drehzahl entgegengewirkt werden kann. Diese Drehzahlvariation betrigt zwischen
Null- und Volllast 40-50%. Im Antriebsstrang der Hohenplattform wird die Spannung
zwar iiber die Leistungselektronik eingestellt, jedoch wird ein fester Zusammenhang zwi-
schen Leistungsentnahme und Drehzahl eingefiihrt. Wahrend bei stationdren Gasturbinen
Leistungen zwischen Null- und Volllast bei konstanter Drehzahl entnommen werden, er-
folgt die Leistungsentnahme in den Gasturbinen der Hohenplattform zwischen 96% und
100% der relativen Drehzahl. Der Drehzahlbereich wird deshalb so eng definiert, um den
Zeit- und Energiebedarf zur Einstellung eines anderen Lastpunkts gering zu halten. In-
folgedessen kénnen alle Kenngrofien der Gasturbine iiber den gesamten Betriebsbereich
ausschlieflich in Abhéngigkeit des Drehzahlparameters beschrieben werden. Die unter Be-
riicksichtigung der Wellenverlustleistung gebildete Leistungsdifferenz zwischen Verdichter
und Turbine wird aufgeteilt in einen stationdren und einen instatéitiondren Anteil. Der
stationdre Anteil wird aufgetragen als Funktionsparameter APyy,.q iiber der Drehzahl
und zur Berechnung des stationdren Brennstoffmassenstroms verwendet. Ein vereinfach-
tes Schaltbild dieses Modellansatzes ist in Abb. zu sehen, das komplette Modell ist in
Anhang [A] abgebildet.

)
[SoII-WeIIenIeistungH Soll-Drehzahl ] [Ist-WeIIenIeistung ] [ Ist-Drehzahl ]
zugeflhrter Brenn- stationdrer Brenn-
stoffmassenstrom stoffmassenstrom
a 0 I )
instationdrer Brenn{_
stoffmassenstrom
>
4
o ™~
Anderung der L4
N
Wellenleistung aus instationare
Gasturbinenregler} Wellenleistung

( Be-/ Entschleuni-
gungsleistung
.

4
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Abbildung 4.7: Vereinfachtes Ablaufschema des Funktionsgeneratormodells

Fiir die Zustandsgrofen werden Korrekturterme gebildet, indem mittels Leistungssynthe-
seprogramm entlang der Drehzahlstiitzstellen stationédre Betriebspunkte fiir feste Leis-
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tungsentnahmen berechnet und von den ebenfalls stationaren Betriebspunkten ohne Leis-
tungsentnahme subtrahiert werden. Es ergeben sich Differenzenquotienten in der Art der
instationéren Funktionsparameter, welche mit dem Funktionsgenerator APy ,q verkniipft
werden. Der Term

0P,
" APy,eqd = f(NRTrel
O Py ren Wired = [ ( rel)
mit
APW,red = f(NRTT@l) (423)
wird zu GI. hinzuaddiert, so dass
09, 0P,
(I)i instat — (I)is a —ZA I r,re —ZAP red- 424
nstat sstat * amBr,red TBnred T a-PVV,Ted Wored ( )

Fiir die Bildung der Differenzenquotienten an den Stiitzstellen werden die tatsdchlichen
Werte fiir die Leistungsentnahme bei Standardbedingungen verwendet. Die Ergebnisse des
voll thermodynamischen Modells kénnen somit genau nachgebildet werden. Leistungsvor-
gaben des Reglers werden {iber die Bemessung des Brennstoffmassenstroms umgesetzt. Im
Funktionsgeneratorenmodell folgt daraus eine Anderung der Drehzahl und dementspre-
chend der Leistungsabgabe. Die Generatorleistung wird damit iiber den Brennstoffregler
des Gasturbinenmodells gesteuert. Um eine vom Leistungsregler vorgegebene Leistungs-
anforderung umzusetzen miissen ferner die Wirkungsgrade von Getriebe und Generator
fiir die Einstellung des Brennstoffmassenstroms ermittelt werden. Da diese abhéngig vom
jeweiligen Betriebspunkt sind, ist die Einstellung der Leistungsvorgabe ein iterativer Pro-
zess. Starten und Betrieb einer Kraftwerkseinheit werden in Kap. behandelt.

4.2 Propeller

Die sechs Propeller werden fiir eine Anwendung in 20000m Hohe und eine maximale Leis-
tung an jeder Welle von 25kW konzipiert. Um die Propeller iiber den gesamten Lastbe-
reich bei guten Wirkungsgraden zu betreiben, verfiigen die Propeller {iber einen variablen
Verstellwinkel. Die Auslegungsdrehzahl kann durch die Wahl von Motortyp und Getrie-
be weitgehend frei festgelegt werden. Alle Propeller werden gleich ausgefiihrt. Die lokalen
Windgeschwindigkeiten an der Hohenplattform betragen zwischen Om /s und 36m/s, wobei
die Anstromgeschwindigkeiten der Propeller durch die induzierten Geschwindigkeiten dar-
iiber liegen. Um fiir die Hohenplattform ausreichenden Schub zu erzeugen, miissen geméfs
Impulssatz entweder hohe Massendurchsitze oder grofe Geschwindigkeitsdifferenzen iiber
den Antrieb erzielt werden. Nach der Strahltheorie werden hohe Vortriebswirkungsgrade
allerdings nur bei kleinen Quotienten zwischen Propellerstrahl- und Anstromgeschwin-
digkeit erreicht [7I]. In Abb. ist der Vortriebswirkungsgrad iiber dem Geschwindig-
keitsquotienten abgebildet. Vortriebswirkungsgrade bis 0,80 ergeben sich fiir Geschwin-
digkeitsquotienten kleiner 1,5.
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Abbildung 4.8: Vortriebswirkungsgrad nach der Strahltheorie

Der geforderte Schub kann bei gleichzeitig hohen Vortriebswirkungsgraden daher nur
durch einen grofen Massendurchsatz erzielt werden. Durch die geringe Luftdichte in der
Auslegungsflughthe werden hierfiir grofe Propellerdurchmesser benétigt. In Abb. ist
der Propellerdurchmesser fiir unterschiedliche Vortriebswirkungsgrade iiber dem Schub
abgebildet. Aufgrund der strukturellen Belastungen fiir die Hohenplattform wird der Pro-
pellerdurchmesser auf maximal 4m beschrinkt. Fiir dieses beim Propellerentwurf ausge-
wahlte Mafs werden bei Maximalschub Vortriebswirkungsgrade um 0,85 erreicht. Verluste
durch Reibungswiderstdnde sowie die Art des Antriebs sind in der Strahltheorie nicht
berticksichtigt.

Die Geometrie des im Rahmen dieser Arbeit entworfenen Propellers ist in Abb.
wiedergegeben. Das Nabenverhéltnis betrdagt 0,07. Der Auslegungspunkt liegt bei einer
Anstromgeschwindigkeit vy von 25m/s, oberhalb der im Mittel auftretenden Windge-
schwindigkeiten, so dass die aus Kap. [3] bekannten Maximalschiibe mit der verfiigbaren
Wellenleistung erreicht werden kénnen. Bei einer Drehzahl von 1000 1/min und Blatt-
spitzengeschwindigkeiten von M=0,7 besitzt der modellierte Zweiblattpropeller [98] einen
Auslegungswirkungsgrad von 0,67. Das Gewicht fiir eine Konstruktion mit Vollprofilen aus
Kohleverbundmaterialien betrigt 98kg, die Massentrigheit liegt bei 45kgm?. Die Auswir-
kungen der Propellertrigheit auf das Reaktionsvermégen des Antriebsstrangs wird in Kap.
[6.2] untersucht.

Ein Problem bei der Auslegung von Propellern fiir grofse Flughdhen sind die geringen
Reynoldszahlen, da aufgrund der geringen Luftdichte die viskosen Eigenschaften der Luft
starker ausgepragt sind. Andererseits resultieren aus dem beim Propellerentwurf festge-
legten grofsen Durchmesser hohe Blattspitzengeschwindigkeiten nahe der Schallgeschwin-
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Abbildung 4.9: Propellerdurchmesser nach der Strahltheorie
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Abbildung 4.10: Geometrie des Propellers

digkeit. Die Probleme beim Entwurf von Propellern hochfliegender Luftfahrzeuge werden
in der Literatur ausfiihrlich beschrieben [19, 48, 55, [75]. Uber den Betriebsbereich kénnen
Anderungen der Relativgeschwindigkeiten am Blattelement zu unterkritischen Reynolds-
zahlen fithren, so dass sich das aerodynamische Verhalten des Propellers stark dndert. Zur
Erhohung der Reynoldszahl kann durch die Limitierung der Blattspitzengeschwindigkei-
ten allenfalls die Blatttiefe vergroftert werden. Eine vergrofserte Blatttiefe steigert jedoch
die Empfindlichkeit fiir Falschanstromung, so dass der Propellerverstellwinkel sehr genau
eingestellt werden muss und lokale Abweichungen vom idealen Anstellwinkel zu hohen
Verlusten fiihren. Nach der Blattelement-Theorie [6] wurden bei der Propellerauslegung
eine Anzahl zweidimensionaler Profile an unterschiedlichen Radienstationen geméf Abb.
definiert. Als Blattprofile wurden die Eppler-Profile 850 bis 858 [24] fiir stark be-
lastete Propeller mit hohen Blattspitzen-Machzahlen verwendet. Die Steigungsverteilung
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wurde aus den mit dem Programm XFOIL [18] fiir groke Flughhen approximierten Profil-
polaren bestimmt. Nach dem Goldstein-Verfahren 30} [63] [I03] wurden Blatttiefenverlauf
und Blattabwicklung fiir eine optimierte Zirkulationsverteilung berechnet.

In den einzelnen Radienstationen kann jedes Blattelement durch Profiltiefe, Kontur und
profilspezifischen Anstellwinkel beschrieben werden. Mit dem profilspezifischen Anstell-
winkel wird die relative Lage des Profils zu den Profilen der anderen Radienstationen
bezeichnet. Dieser wird so gewahlt, dass im Auslegungspunkt fiir alle Profile ideale An-
strombedingungen vorliegen. Der Propeller liefert dann bei gegebener Leistung und An-
stromgeschwindigkeit einen optimalen Schub. Fiir andere Betriebspunkte kénnen die An-
stellwinkel in den Radienstationen nur noch um den gemeinsamen Wert des Verstellwin-
kels verandert werden. In Abb. [£.11]ist die Differenz zwischen Anstrém- und Profilwinkel
iiber der Radienstation sowie dem Quotienten aus Umfangsgeschwindigkeit an der Blatt-
spitze und Anstromgeschwindigkeit aufgetragen. Der Verstellmechanismus liefert fiir die
Radienstation 0,7 ideale Anstréombedingungen, da in diesem Bereich des Propellers der
meiste Schub erzeugt wird. Wird fiir beliebige Betriebszustiande die Propellerdrehzahl
so eingestellt, dass sich der fiir den Auslegungspunkt definierte Geschwindigkeitsquoti-
ent von 5,5 ergibt, so werden alle Propellerbereiche weiterhin richtig angestromt. Bei
der Anwendung in der Hohenplattform richtet sich die Propellerdrehzahl jedoch nach
der Schubanforderung. Jede Abweichung des Geschwindigkeitsquotienten vom Idealwert
bewirkt eine Erhohung des aerodynamischen Widerstands und damit das Absinken des
Propellerwirkungsgrads.

Differenz zwischen Profil- und lokalem Anstromwinkel

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,

Geschwindigkeitsquotient uy,/v,

OO 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

relativer Radius /Ry,

Abbildung 4.11: Fehlanstromung von Propellerabschnitten im Off-Design [61]
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Verdeutlicht wird die Abhéngigkeit des Propellerwirkungsgrads vom jeweiligen Betrieb-
spunkt durch Abb. [£.12] Hierin ist der Leistungsbeiwert

Py
Cp = m, (425)
iiber dem Fortschrittsgrad y
Jp=m-  —, (4.26)
utip

fiir eine konstante Propellerdrehzahl von 400 1/min aufgetragen. Nach &lterer deutscher
Literatur wird der Fortschrittsgrad ohne den Faktor 7 gebildet [I16]. In dieser Definition
stellt der Fortschrittsgrad ein Mafs fiir den Anstrémzustand dar und kann verglichen
werden mit der Volumenzahl bei Turbomaschinen. Es ist zu erkennen, dass abhingig von
der Anstromung bei konstantem Leistungsbeiwert und damit konstanter Wellenleistung
sehr unterschiedliche Propellerwirkungsgrade erzielt werden. In Abb. wird deutlich,
dass unter anderem wahrend transienter Manover verschlechterte Propellerwirkungsgrade
nicht vermieden werden konnen.

030 Propellerdrehzahl = 400 1/min

i_—Propellerverstellwinkel [Grad]|
0.25 Propellerwirkungsgrad [-]

©
)
(@]

Leistungsbeiwert [-]
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Fortschrittsgrad [-] .

Abbildung 4.12: Kennfeld fir die Propellermodellierung

Fiir das Propellermodell wird ein Satz Kennfelder nach Abb. fiir unterschiedliche
Propellerdrehzahlen verwendet. Zwischen den diskreten Propellerdrehzahlen wird linear
interpoliert. Diese Kennfelder werden an zwei Stellen verwendet, einmal zur Berechnung
des aktuellen Schubs bei gegebener Wellenleistung, zum anderen zur Berechnung der sta-
tiondren Sollleistung aus dem vom Regler {ibertragenen Sollschub. Aus dem Sollschub und
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der lokalen Anstromgeschwindigkeit werden die Solldrehzahl der Propellerwelle sowie der
Leistungsbeiwert abgelesen. Aus Leistungsbeiwert und Drehzahl kann die Sollleistung an
der Welle aus Gl. berechnet werden. Fiir jeden Betriebspunkt wird der Verstellwin-
kel so eingestellt, dass ein optimaler Propellerwirkungsgrad bei gegebenem Leistungspa-
rameter und Fortschrittsgrad erzielt wird. Der Verstellmechanismus arbeitet im Modell
verzogerungsfrei. Um den momentanen Schub zu ermitteln, werden wiederum Kennfelder
mit der aktuellen Drehzahl und der lokalen Anstrémgeschwindigkeit als Eingangsgrofien
ausgelesen. Die Referenzbedingungen fiir die Kennfelder sind eine Flughohe von 20km
und Standardatmosphére. Druck- und Temperaturschwankungen werden mit dem Kor-

rekturfaktor .
£o Po Po
KF="—=—.[|= 4.27
pos To (TO)S (427)

bertiicksichtigt, mit welchem durch die Proportionalitdt zwischen Schub und Luftdichte
sowohl der aktuelle als auch der Sollschub beaufschlagt werden. Reynolds- und Machef-
fekte durch unterschiedliche Betriebsbedingungen kénnen durch die Anwendung in einer
Flughohe von stationdr 20km vernachléssigt werden.

4.3 Elektromaschinen und Getriebe

Im Rahmen dieser Arbeit wird der Einsatz von Elektromaschinen als Generator und
Startermotor an der Gasturbine sowie als Motor zum Propellerantrieb untersucht. Die
Aufgabe von Motor und Generator besteht in der Wandlung elektrischer in mechanische
Energie und umgekehrt. Dies kann in der Gleichung

om-n-M-n=+3-Uy-Iy-cos(y) (4.28)

ausgedriickt werden [2I]. Dabei kann dieselbe Maschine sowohl als Motor als auch als
Generator verwendet werden [211, [06]. Daher werden die Generatoren in den Kraftwerken
auch als Startermotoren zum Hochfahren der Gasturbinen betrieben [40]. Fiir die Anwen-
dung in der Hohenplattform kénnen einige allgemeine Anforderungen an die elektrischen
Maschinen in Kraftwerken und Propellerantrieben definiert werden:

e Leistungsvermogen

Leistungsdichte / Gewicht

Wirkungsgrade

Regelung / Betriebsverhalten

Dynamik
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e Betrieb in 20km Flughohe

e Wartung / Zuverldssigkeit

Fiir die Generatoren der Kraftwerke ist ein Leistungsvermogen von 50kW, fiir die Propel-
lerantriebe 25kW pro Einheit projektiert. Fiir diese Leistungsklassen stehen unterschied-
liche Maschinentypen zur Verfiigung, wobei fiir die Anwendung in der Hohenplattform
Drehstrommaschinen in der Ausfithrung als permanenterregte Synchronmaschinen geeig-
net sind [50]. Synchronmaschinen sind durch moderne Leistungselektronik iiber einen
grofen Betriebsbereich einsetzbar. Sie verfiigen iiber hohe Wirkungsgrade und eine ho-
he Leistungsdichte, sind wartungsarm und biirstenlos, was fiir den Einsatz bei niedrigen
Driicken und Temperaturen giinstig ist. In permanenterregter Ausfithrung sind Regelung
und Aufbau gegeniiber der fremderregten Ausfiihrung vereinfacht [41]. Permanenterreg-
te Synchronservomaschinen werden bis zu einer Drehzahl von 8000 1/min und einem
Drehmoment von maximal 200Nm ausgefiihrt. Dabei sind schnelllaufende Maschinen mit
Getriebe den so genannten High-Torque-Maschinen ohne Getriebe im Leistungsgewicht
deutlich {iberlegen. Im Rahmen dieser Arbeit wird ein Modell des marktgéingigen Sie-
mensmotors 1FT6086-8WK?7 fiir die im Antriebsstrang vorgesehenen Elektromaschinen
verwendet. Dieser Synchronservomotor erreicht bei Standardbedingungen eine Leistung
von 25kW unterhalb der Nenndrehzahl bei n=5500 1/min. Von den konventionellen Syn-
chronmaschinen dieser Leistungsklasse werden die Servomotoren durch Aufbau und Ver-
schaltung ihrer Spulenwicklungen unterschieden. Servomotoren werden in der Industrie
wegen ihrer hohen Antriebsdynamik und Stellgenauigkeit verwendet. Sie besitzen eine
hohe Leistungsdichte und niedrige Rotortragheitsmomente, wodurch sie herkémmlichen
Synchron- und Asynchronmaschinen dynamisch iiberlegen sind. In Tab. sind die we-
sentlichen Merkmale dieser Maschine aufgefiihrt.

ny [1/min] | My [Nm] | My [Nm] | Ih[A] | IN[4] | TGR
6000 47 44 61 70 d

Py [EW] mlkg] | J[kgm?] | Ux[V] | Kiihlungsart

27,6 26 0,00665 480 Wasserkiihlung

Tabelle 4.1: Motordaten fir den Motor 1FT6086-8WK7 von Siemens

Der Siemensmotor ist fliissigkeitsgekiihlt. Die Kiihlung hat wesentlichen Einfluss auf die
Leistungscharakteristik des Motors, wobei eine Fliissigkeitskiihlung zu einer deutlichen
Leistungssteigerung gegeniiber luftgekiihlten Motoren fiithrt [50]. In Abb. ist die
Betriebscharakteristik des Siemens 1FT6086-SWK7 dargestellt. Es wird zwischen dyna-
mischem und stationdrem Betriebsbereich unterschieden. Stationédrer und dynamischer
Betriebsbereich werden jeweils durch das Grenzdrehmoment sowie die Grenzdrehzahl be-
schrankt. Das Grenzdrehmoment ist eine Maschinenkonstante und wird durch das Kipp-
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moment an der Welle definiert. Die Grenzdrehzahl stellt gleichzeitig die Nenndrehzahl dar
und ist durch die mechanischen Eigenschaften von Laufer und Lagern definiert. Wahrend
die stationédre Betriebsgrenze anndhernd konstant ist, knickt die dynamische Betriebs-
grenze ab. Im abfallenden Bereich wird das Grenzdrehmoment als Begrenzung durch die
Spannungsgrenzkurve oder Feldschwichekurve ersetzt. Diese obere Schranke der Anker-
spannung ist eine Funktion iiber die Drehzahl. Wird sie erreicht, so fliefst kein Strom
mehr durch die Maschine, da die Spannung des Erregerfelds durch den Motor aufgeho-
ben wird. Bei konstanter Last bleibt der Motor plotzlich stehen. Um dies zu Vermeiden
wird ein Sicherheitsabstand von 10% definiert, die maximal zulissige Spannung stellt die
Nennspannung dar.
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Abbildung 4.13: Betriebscharakteristik der Siemens 1FT6086-8WK7

Fiir die in Tab. [4.1] aufgefiihrten Daten ist eine zuldssige Betriebshohe von 1000m iiber
Nullniveau und eine zuléssige Temperatur von 40°C angegeben. Mit zunehmender Hohe
oder steigender Temperatur nimmt das Leistungsvermogen ab, wobei der Hersteller eine
maximale Betriebshche von 5000m angibt. Bis zu dieser Betriebshohe kann angenommen
werden, dass fiir ein konstantes Leistungsvermogen des Motors bei einer Zunahme der
Betriebshéhe um 1000m die Temperatur entsprechend um 10K abgesenkt werden muss.
Bei groferen Hohen dndern sich die elektrischen Eigenschaften des Motors. Wahrend im
Modell weiterhin konstante elektrische Eigenschaften zugrunde gelegt werden, miissten
bei einer Realisierung der Synchronmaschine Stator und Rotor bedingt durch die abneh-
mende Luftdichte besser gegeneinander isoliert werden. Zudem miisste der Einfluss der
Betriebshohe auf die mechanischen Eigenschaften der Maschine untersucht und Kiihlung
sowie Kiihlungsart angepasst werden. Hierzu sind im Rahmen dieser Arbeit keine Unter-
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suchungen angestellt worden.

Propellerantriebe

Bei der Auslegung des Propellerantriebs ist die Antriebsdynamik ein entscheidendes Kri-
terium. Schubanforderungen des Gesamtreglers der Hohenplattform miissen schnell um-
gesetzt werden, um die Steuerbarkeit und Positionierung der Hohenplattform zu gewéhr-
leisten. Abhéngig von der Getriebeiibersetzung konnen bei der Auslegung Drehzahlen und
Drehmoment flexibel aufeinander abgestimmt werden, wobei auf die Verwendung mehr-
stufiger Getriebe verzichtet und ein festes Untersetzungsverhéltnis verwendet wird, um
einen besseren Getriebewirkungsgrad und ein geringeres Gewicht zu erreichen [78]. Die
Wahl des Untersetzungsverhéltnisses folgt beim Propellerantrieb dem Ziel einer maxima-
len Antriebsdynamik und kann aus der Drehmomentbilanz

dnAntrieb + JLast dnLast)

dt TGR  dt (4.29)

MAntrieb =27 - (JAntrieb :
abgeleitet werden. Mit Jr.s wird das Tragheitsmoment des Propellers bezeichnet. In
wird bereits beriicksichtigt, dass sich antriebs- und abtriebsseitiges Drehmoment
mittels des Untersetzungsverhéltnisses T'GR ineinander iiberfiihren lassen. Wird jetzt
noch n nsriep mit Hilfe des Untersetzungsverhéltnisses ersetzt, so ergibt sich

dnLast JLast
Mnrie :2 . : Jnrie'T . 430
Antrieb T (JAntriey GR+TGR) ( )
Damit ist der Zusammenhang zwischen Motordrehmoment und Lastbeschleunigung gege-
ben. Fiir ;
TGRp? = 22 (4.31)
JAntrieb

kann eine geforderte Beschleunigung der Last dnp,s/dt mit minimalem Antriebsdreh-
moment M g,45e0 €rreicht werden. Umgekehrt ergeben sich bei durch das Antriebsvermo-
gen begrenztem Drehmoment maximale Beschleunigungen der Last. Aufgrund der grofsen
Massentragheit der Propeller ergibt sich ein sehr hohes optimales Untersetzungsverhalt-
nis. Die Propellerdrehzahlen sind vorgegeben. Daraus resultieren hohe Wellendrehzah-
len, welche mit den marktgangigen Motoren dieser Leistungsklasse generell nicht moglich
sind. Andererseits ist die Auswahl von Motoren mit groferem Tragheitsmoment durch die
Gewichtsanforderungen der Hohenplattform limitiert. Aus dem Datenblatt des Siemens
1FT6086-SWKT ergibt sich das Untersetzungsverhaltnis des einstufigen Festgetriebes zu
TGR =5 : 1, wenn der gesamte Drehzahlbereich bis zur Nenndrehzahl ausgenutzt wird.
Daraus entstehende Nachteile fiir die Antriebsdynamik werden in Kap. betrachtet.
Bei der Modellierung des Getriebes wird eine Leistungskorrektur iiber den Wirkungsgrad
vorgenommen. Wie in Abb. [{.14] wiedergegeben wird, steigt der Wirkungsgrad mit zuneh-
mender Drehzahl, da relativ zur iibertragenen Leistung die Reibungsverluste abnehmen
[65].
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Abbildung 4.14: Getriebemodell mit Wirkungsgradcharakteristik
Generatoren

Die Auswahl marktgéngiger Synchronmaschinen mit Nennleistungen von 50kW ist im
wesentlichen auf High-Torque-Maschinen beschrankt, welche eine geringe Leistungsdich-
te aufweisen. Fiir die Modellierung der Generatoren ist im Rahmen dieser Arbeit eine
Kopplung zweier Maschinen des Typs Siemens 1FT6086-8WK7 vorgesehen, so dass diese
auf dieselbe Welle montiert und deren elektrische Anschliisse parallel geschaltet wéren.
Die Drehmomente an der Welle sowie die elektrischen Strome kénnen bei unverénder-
ten Drehzahlen und Betriebsspannungen verdoppelt werden. Die Elektromaschinen der
Kraftwerke miissen vor allem im Generatorbetrieb hohe Wirkungsgrade aufweisen und
in einem dafiir giinstigen Drehzahlbereich betrieben werden. Das Ubersetzungsverhiltnis
des einstufigen Festgetriebes wird dementsprechend fiir den Generatorbetrieb festgelegt.
Bei einem Ubersetzungsverhiltnis von TGR = 1 : 3,07 liegt in der Elektromaschine bei
Volllastbetrieb Nenndrehzahl vor. Beim Betrieb als Startermotor ist die wesentliche An-
forderung an die Elektromaschine, die Gasturbine schnellstmdoglich zu beschleunigen, Jy .
aus Gl stellt damit das Tragheitsmoment der Gasturbine dar. Fiir die Kraftwerke
konnte durch die Wahl der Elektromaschine ein nahezu optimales Ubersetzungsverhéltnis
umgesetzt werden.

Bei der Modellbildung fiir die permanenterregte Synchronmaschine werden ausschlieflich
Effektivwerte verwendet. Dadurch kénnen alle wesentlichen Betriebsparameter in Kenn-
feldern abgelegt werden, welche aus den Katalogdaten des Siemens 1FT6086-8WK7 sowie
einem im Rahmen dieser Arbeit aufgebauten mathematischen Modell dieser Maschine [50]
generiert wurden. Der Leistungsfaktor ¢ aus Gl. [£.28] womit der Phasenwinkel zwischen
Strom und Spannung bezeichnet wird, entfillt. Damit geht ein Mafs fiir die Belastung
der Synchronmaschine verloren, so dass der Betriebsbereich im Modell durch Vorgabe
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der Grenzspannung eingeschriankt werden muss. Die Spannung der Synchronmaschine
besitzt einen zur Rotordrehzahl proportionalen Verlauf. Je nach Belastung (Strom oder
Drehmoment) der Maschine ergibt sich ein anderer Proportionalitatsfaktor. In Abb.
ist die Idealcharakteristik U = f(n, M) fiir den verwendeten Synchronmotor zu sehen.
Die Proportionalitéit zwischen Drehzahl und Spannung ist in der Abbildung durch den
aquidistanten Abstand zwischen aufeinanderfolgenden Kurven entlang einem konstanten
Drehmoment gegeben.
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Abbildung 4.15: Spannungscharakteristik des verwendeten Synchronmotors

Eine Erhohung der Maschinenlast fiihrt mechanisch zu einem gréfseren Drehmoment und
elektrisch zu einem groferen Strom. Zwischen diesen Grofen besteht damit ebenfalls ein
Zusammenhang I = f(M), der im Idealfall eine Gerade darstellt. Um die verlustbehafte-
te Synchronmaschine zu modellieren, wird die Idealcharakteristik fiir den Strom mit dem
Wirkungsgrad verkniipft. Die Wirkungsgradcharakteristik kann nicht aus dem mathema-
tischen Modell ermittelt werden [93], sondern wird an dieser Stelle der Literatur in Form
von Kennfeldern [14] [I5] entnommen. Dabei wird die urspriingliche Charakteristik geméf
Abb. beibehalten, die Werte fiir Drehzahlen, Drehmomente und fiir Wirkungsgrade

werden auf die fiir den Siemensmotor bekannten Dimensionen iibertragen.
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Abbildung 4.16: Wirkungsgradcharakteristik der Synchronmaschine

4.4 Pufferbatterie

Mit der Pufferbatterie werden im Antriebsstrang der Hohenplattform nach Kap. (3| ver-
schiedene Aufgaben erfiillt. Die maximale Leistungsabgabe der Pufferbatterie ist auf 50kW
projektiert, womit zwischenzeitlich ein Kraftwerk ersetzt werden kann. Der Betrieb von
Kraftwerken und Antrieben ist somit weitgehend voneinander entkoppelt. Vorteil der
Pufferbatterie ist, dass unterhalb des Leistungslimits jede Leistung ohne physikalische
Zeitverzogerung bereitgestellt werden kann. Die Dynamik auf Seiten der Energieerzeu-
gung wird maximiert. Aufserdem liefert die Pufferbatterie Energie zur Abdeckung von
Leistungsspitzen, welche mit den Kraftwerken allein nicht bewiéltigt werden kénnen. Der
Betrieb der Pufferbatterie hat damit starke Auswirkungen auf die Leistungsregelung der
Hohenplattform.

Bei den sekundéren Batterien oder auch Akkumulatoren sind drei verschiedene chemische
Zusammensetzungen mit unterschiedlichen physikalisch-chemischen Eigenschaften unter-
sucht worden: Blei-Séure-, Nickel-Cadmium und Lithium-Ionen-Batterien |28, 66]. Vor-
und Nachteile dieser Batterietypen werden in Tab. [£.2] zusammengefasst. Als Kenngrofe
wird hier nicht die Stromstédrke sondern die Kapazitat C verwendet. Der Quotient aus
Entlade- oder Ladestromstarke und Kapazitat stellt die Betriebsdauer dar, fiir welche die
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Batterie fiir die angegebenen Bedingungen betrieben werden kann. Der einzelne Hersteller
bestimmt die Entladestromstérke, fiir welche die von ihm angegebene Kapazitit ermittelt
wird. Kapazitat und Entladestromstarke sind nicht direkt proportional, sondern es gilt
die folgende Formel

c=1I"-t, (4.32)

welche den Peukert-Effekt beschtreibt. Der Exponent n ist die batteriespezifische Peukert-
Zahl. Der vom Aufbau der jeweiligen Batterie abhéngige Peukert-Effekt [82] [101] bedeu-
tet, dass bei niedrigeren Entladestromstéirken der Batterie mehr Strom zu entnehmen
ist. Bei Lithium-Ionen Batterien ist der Exponent n sehr niedrig und liegt je nach Bat-
terie zwischen 1,01 und 1,02. Der Peukert-Effekt macht sich damit erst bei sehr grofsen
Entladestromstiarken bemerkbar.

Der Memory-Effekt tritt nur bei Nickel-Cadmium-Batterien auf. Bei unvollstandiger Ent-
ladung oder zu geringen Ladestrémen bilden sich Cadmium-Kristalle an der negativen
Elektrode der Batterie, welche zu einer Absenkung der Kapazitat fithren. Ebenfalls nur
bei Nickel-Cadmium-Batterien tritt der Lazy-Battery-Effekt auf, welcher zum Absinken
der Batteriespannung fiihrt. Hingegen positiv wirkt sich der Recovery-Effekt bei Lithium-
Ionen-Akkus aus, welcher die Erholung der Batterie nach starken Belastungen beschreibt
[82]. Da der Recovery-Effekt allerdings nur durch Pulsladetechniken gezielt ausgenutzt
werden kann [IT8|, wird er bei der Auslegung des Batteriesystems der Hohenplattform
nicht beriicksichtigt. Die Kapazitat der Batterie wird daher immer etwas iiber dem hier
ermittelten Wert liegen.

Die in Tab. beschriebenen Vor- und Nachteile fithren zur Festlegung auf Lithium-
Ionen-Batterien als Pufferbatterie in der Hohenplattform. Nickel-Cadmium-Batterien ha-
ben zwar gute Lade- und Entladeeigenschaften, die geringe Energiedichte und das geringe
elektrochemische Potential machen diesen Batterietyp jedoch zu schwer fiir den Einbau
in die Hohenplattform. Ebenfalls schlieften Memory-Effekt und Lazy-Battery-Effekt den
fiir die Anwendung vorausgesetzten flexiblen Betrieb aus. Blei-Sdure-Batterien werden
bereits in der Luftfahrt als Starterbatterien eingesetzt [25]. Die Starter-Batterie fiir eine
Cessna (€208, welche von einem Pratt & Whitney PT6A-114 Turboproptriebwerk an-
getrieben wird, wiegt 40kg und liefert 10kW Leistung fiir einen Zeitraum von 20s [104].
Blei-Séaure-Batterien sind sehr empfindlich fiir den Peukert-Effekt, so dass eine hohere Be-
lastung eine weitere Uberdimensionierung notwendig macht. Um eine Leistung von 50kW
zu erreichen wére ein Batteriegewicht von 250kg notwendig. Der Ladevorgang dauert bei
Blei-Saure-Batterien ein Vielfaches des Entladevorgangs. Bei einem maximalen Ladestrom
von % dauert der Ladevorgang 60mal so lange wie die schnellst mégliche nicht destruktive
Entladung. Die Anforderung, dass moglichst hohe Kraftwerksstrome durch den Akkumu-
lator aufgenommen werden kénnen, kann daher mit Blei-Sdure-Batterien nicht umgesetzt
werden.



ol

4.4. Pufferbatterie

UDNLIYIDE S2UDPUNYIS U DYISUIDIT 7 ¥ 9]19qD],

NENEINS)

orpugduweinyernduws) ©
(DE-DT) PWOIIG SID[PIW INU &
USYAZ[[OA (GG> IoNepsua(ar] ©
xo[dwoy Sunelay &

Teqzinu jejizedey| 0p 0409 Inu S
(%GT1-01>) SunpeyuejoL], ouy O

PP -A101yed-AZeT ©
PPPH-AIOWDN O

O IOYDISSUOLIO¢] 9SULIS &
JONUDI[SRIJIOA)[OMUIL() 9ISSULIOE O
(emQI)§ BYOY) 9ISN[I8A YOy O
(851/7M09-0F)

QYUOIPOISIOUY 9SULIOS O

(AT'T) [eIIULIO 00 S9ISTULIT ©

orpugdueinyendun) ©

O IOYDISSUOLI}O¢] 9SULIS &
JONDI[SRIJIOA)[OMUL() OFULIDS &
PPN g yorpugdus o
(851/1M06-0€)

ONYOIPOLSIOUS 9)STULIDG &
(uopunyg Q) uerEzZOpeRT d8UR] O

sunpejuejsqeg wney @

SurIeg Jeyyporpuygdui-jeyned &
PP -AIOWN ULy B
[9QRIIRAULIO} B

ISnqoI B

JONUDI[SRIJIDA)[OMUL() 9INS P
oyssunyrem @

8/4M09T s1q

QYDIPOISIOUSF IS0 P

(AT'P) Tenuolod 09 sANSYQY &

1romsId @

psnqor @
orpugdusuninjerndurs) @
SuLIe3 ey puydury-jeyna @
US[YAZ[[OA (00T :Ionepsusaqor] ¢
(DGT) swoIIsSeper] ayoy &
[OI[Sow Sunpe[juy 9SI[[0A B
(DG1) duIQusopepIuy dYoY &

1romsord @
PPPH-A10)yeg-AZe ULY B
1[oPH AIOWLN Uy P
US[YAZ[[OA ((0F :Ionepsuaqar] ¢
UQSUNIYNYSNY ololysgunirem @
[OI[0ow Sunpe[yuy 9SI[[0A B
(D0g) ewoNsopeIUF ASYIQY B

(141010 10WATOJ S[®)

USLI9) )R -UdUOT-WNIY}IT

USLI9} e -WNIWPE) -[3PIN

(YoSTuaTD-0.193912:09)

uoLIP}yRg-oINES-1o[ g




52 4 Modellbildung fiir die Komponenten des Antriebsstrangs

Bei Lithium-Ionen-Batterien konnen nur 60-70% der Kapazitit genutzt werden, um Be-
schadigungen durch Umpolung im niederen Ladebereich oder schlechte Ladewirkungs-
grade oberhalb 0,80 des Ladezustands zu vermeiden. Dennoch sind sie aufgrund ihrer
hohen Energiedichte der leichteste Batterietyp. Bei der Auslegung hat die Betrachtung
marktgéngiger Systeme mehrerer Hersteller zu den in Tab. zusammengestellten Cha-
rakteristika gefiihrt [28]. Um die geforderten Leistungen zu erreichen werden 45 einzelne
Lithium-Ionen-Zellen in Serie zu einem einzigen Pufferbatterieblock zusammengeschaltet.
Bei einer Serienschaltung werden die Spannungen der einzelnen Zellen addiert, die Ka-
pazitéit sowie die maximalen Lade- und Entladestrome bleiben gleich. Die Pufferbatterie
wird als ein einzelner Block ausgefiihrt. Dies stellt die beste Losung in Bezug auf die
Verluste sowie die Systemkomplexitit dar. Bei einer maximalen Entladung von 3C wird
eine Leistung von 54kW abgegeben, die maximale Ladestromstarke ist 1C, wodurch der
schnellste Ladevorgang dreimal so lange dauert wie die schnellste Entladung.

Zelle Block

Kapazitat 110Ah 110Ah
Spannungsbereich 2,8 - 4,2V 124-189V

Max. Entladestrom 330A 330A

Max. Ladestrom 110A 110A

Gewicht 2,75kg 123,75

Cycle life 3C 250 250
Malfse 230x63x45 (mm) | 230x945x435 (mm)

Energiedichte 160Wh/kg 160Wh /kg

Tabelle 4.3: Charakteristika der Lithium-Ionen-Batterie

Das Modell der Pufferbatterie besteht aus Blocken fiir die Lithium-Ionen-Batterie, einen
Lade- /Entladeregler sowie die Leistungselektronik. Mit Leistungselektronik wird hier ein
DC/DC-Wandler bezeichnet, welcher durch Wirkungsgradcharakteristiken fiir Lade- und
Entladebetrieb [27] beschrieben wird. Die Wirkungsgrade der Pufferbatterie hingen vom
Reaktionstriager, der Temperatur und vom fliekenden Strom ab. Es wird zwischen Lade-
und Entladevorgang unterschieden. Beim Entladewirkungsgrad ist die Abhéangigkeit vom
fliekenden Strom linear. Verluste resultieren ausschlieflich aus dem inneren Widerstand
der Batterie [I00]. Der Ladewirkungsgrad wiederum héngt zusétzlich vom Ladezustand
der Batterie ab [100]. Ladeverluste von Lithium-Ionen-Batterien wurden aus der Litera-
tur entnommen [102]. Die Wirkungsgrade erreichen bei Lithium-Ionen-Batterien bei einer
Betriebstemperatur von 23°C ein Optimum. Diese Temperatur muss durch ein Tempera-
turmanagement eingehalten werden [90]. Beispiele fiir ein Temperaturmanagement finden
sich in der Literatur [112], werden bei der Auslegung des Antriebsstrangs allerdings nicht
berticksichtigt. Ebenfalls wird die Batteriealterung in Abhéngigkeit der Zyklenzahl nicht
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modelliert. Bei Lithium-Ionen-Batterien wird eine Lebensdauer von 250 Vollzyklen bei
maximalen Entladestromen (3C) und 600 Vollzyklen bei Entladestrémen von 1C angege-
ben.

Das Funktionsprinzip des Lade-/Entladereglers ist in Abb. gezeigt. Der Ladevor-
gang folgt einem Constant Current / Constant Voltage CCCV Prinzip [74], nach welchem
beginnend bei niedrigen Ladezustinden SOC (Status of Charge) so lange mit konstan-
tem maximalem Ladestrom geladen wird, bis die maximale Ladespannung erreicht wird.
Danach wird weiterhin mit konstanter maximaler Ladespannung geladen, wobei die Lade-
strome mit steigendem Ladezustand stark abfallen. Fiir Strom und Spannung werden die
Betriebscharakteristika jeweils iiber SOC aufgetragen. Beim Entladen wird aus der Leis-
tungsvorgabe und dem aktuellen Spannungswert der Pufferbatterie ein Sollwert fiir den
Strom ausgerechnet. Der Entladestrom wird auf den maximalen Entladestrom begrenzt.
Fiir die Spannungsberechnung ist einmal der Verlauf der Spannung {iber dem Ladezu-
stand aufgetragen [66]. Zudem héngt die Spannung vom Wert des Entladestroms ab, so
dass ein zusatzlicher Korrekturfaktor C, fiir die Spannung gebildet wird. Das Produkt aus
Spannung und Korrekturfaktor liefert den neuen Spannungswert, welcher fiir den néchsten
Zeitschritt bereitgestellt wird.
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Abbildung 4.17: Lade-/Entlageregler der Pufferbatterie
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Der Batteriebetrieb wird zum Schutz vor Umpolarisierung — und damit Zerstorung der
Zellen — auf einen minimalen Ladezustand von 20% beschrankt. Bei hohen Ladezustdnden
sinkt geméfs Abb. der Ladewirkungsgrad, so dass der Ladevorgang bei einem Lade-
zustand von 80% der Batteriekapazitit gestoppt wird. Durch diese Beschrankungen ist
eine maximale Betriebsdauer der Pufferbatterie von 11,5 Minuten bei maximaler Entlade-
stromstirke moglich. Die maximal zu entnehmende Entladeleistung betragt 54kW. Die fiir
die Batterie wirksame Stromstéirke ergibt sich aus einer Verkniipfung der Idealcharakte-
ristik mit den Wirkungsgradcharakteristika und den Korrekturen fiir den Peukert-Effekt.
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Abbildung 4.18: Lade-/Entladewirkungsgrad der Lithium-Ionen-Batterie bei mazimalen
Stromen

In Abb. ist der Entlade- und Ladewirkungsgrad, in Abb. die Entlade- und Lade-
leistung bei jeweils maximalen Strémen abgebildet. Die oben definierten Beschrankungen
des Betriebsbereichs werden hierfiir nicht angewandt, um das Systemverhalten zu verdeut-
lichen. Entladestromstarke sowie Entladewirkungsgrad bleiben iiber den Entladevorgang
konstant, wobei Batteriespannung und Entladeleistung zurtickgehen. Wirkungsgrad und
nutzbare Batteriekapazitat nehmen bei langsamerer Entladung deutlich zu. Der Grund
dafiir kann auf einfache Weise klar gemacht werden: Bei maximaler Ladung mit 1C oder
110A sind die effektiven Ladestrome um den Wirkungsgrad geringer. Umgekehrt sind
bei maximaler Entladung mit 3C oder 330A die effektiven Entladestréme in der Bat-
terie um den Wirkungsgrad hoéher. Bessere Entladewirkungsgrade bedeuten daher eine
grofsere nutzbare Kapazitiat. Anschliefsend wird die Batterie in CCCV Betriebsweise mit
maximaler Stromstérke von 1C aufgeladen. Oberhalb etwa 45% des Ladezustands beginnt
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der Ladewirkungsgrad deutlich abzufallen, die Verluste werden nach Umschalten auf den
CV Lademodus signifikant. In Abb. beziehungsweise Abb. ist die Ladestrom-
starke bei CC Laderegelung nicht konstant, da der ideale Ladestrom des Reglers mit der
Wirkungsgradcharakteristik des Batteriemodells verkniipft ist.
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Abbildung 4.19: Lade-/Entladeleistung der Lithium-Ionen-Batterie bei maximalen Stro-
men

4.5 Leistungsnetz und Leistungselektronik

Es wird ein gemeinsames Leistungsnetz fiir Antriebsstrang und Bordsysteme ausgelegt,
um eine groftmogliche Variabilitét fiir den Betrieb der Komponenten zu erreichen. Um
die permanenterregten Synchronservomaschinen bei variablen Drehzahlen zu betreiben
ist eine Frequenzmodulation notwendig. Wird das Leistungsnetz als Drehstromnetz konzi-
piert, so miissen Frequenzumrichter verwendet werden, welche den Strom im Zwischenkreis
gleichrichten, um ihn bei der anschliekenden Wechselrichtung mit der neuen Frequenz zu
modellieren [113]. Die Wechselrichtung nach dem Zwischenkreis entféllt bei der Auslegung
des Leistungsnetzes als Gleichstromnetz. Ebenfalls sind die Leiterverluste bei Gleichstrom
geringer als bei Dreh- oder Wechselstrom [64]. Aufgrund der genannten Vorteile wird das
Leistungsnetz als Gleichstromnetz ausgelegt.

Die Netzspannung wird an der Nennspannung der elektrischen Maschinen von 480VAC
ausgerichtet und betragt 679VDC. Als Leitermaterial wird Kupfer ausgelegt. In den Lei-
tern treten durch den spezifischen Widerstand des Leitermaterials Spannungsverluste auf.
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Diese werden in Abhéngigkeit von der Temperatur mit

AU = ¢, (T) - % T (4.33)

angegeben [38], wobei 1 die Leiterldnge, A den Leiterquerschnitt und ¢,,(7") den spezifi-
schen Widerstand mit

Ou (T) = Yuwo - [1 +a (T —1Tp)] (4.34)

bezeichnen. Die Konstante a stellt den Temperaturkoeffizienten dar, welcher fiir Kup-
fer einen Wert von 0,0039% einnimmt. Der spezifische Widerstand von Kupfer bei
To = 293,15K betriagt 1,78 - 1078Qm. Die Temperatur des Leiters ergibt sich aus den
flieflenden Stromen und der Kiihlung durch die umgebende Luft. Ein Temperaturmana-
gement wird an dieser Stelle vernachléssigt, es wird eine konstante Leitertemperatur von
235K angenommen. Dieser Wert reflektiert die Umgebungstemperatur in 20km Flughche
sowie die durch Leiterverluste induzierte Erwarmung. Wie aus Gl. hervorgeht, wur-
de der Leiterquerschnitt so festgelegt, dass in Abhéngigkeit des Stroms die von Laures
[64] angegebenen Verluste fiir Hochspannungsnetze in einer Grofenordnung von einem
Prozent nicht iiberschritten werden.

Durch die Grofe der Hohenplattform und den Abstand der Propellerantriebe von der Mit-
telachse ergibt sich eine Gesamtlange aller Leiter des Antriebsstrangs von etwa 480m. Der
Aufbau des Leistungsnetzes ist in Abb. skizziert. Die mit Buchstaben gekennzeich-
neten Leiterabschnitte werden fiir jeweils unterschiedliche Leistungen ausgelegt. In den
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Abbildung 4.20: Aufbau des Leistungsnetzes

Abschnitten A-F werden nur die Leistungen fiir den Propellerantrieb iibertragen, so dass
nach den oben beschriebenen Formeln hier der kleinste Leiterquerschnitt mit 3mm vor-
liegt. In den Abschnitten I und G werden jeweils maximal 50kW Leistung transportiert,
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weshalb der Leiterquerschnitt auf 4mm vergrofert wird. Die Pufferbatterie ist in Sektion
2 angeordnet, da von hier die kiirzesten Entfernungen zu den Verbrauchern vorliegen und
damit die Leiterverluste minimiert werden konnen. Aus demselben Grund wird Kraftwerk
1 bei niedrigen Antriebsleistung zur Energieversorgung betrieben, und Kraftwerk 2 und 3
werden nach Bedarf zu- oder abgeschaltet. Zwischen Sektion 2 und 3 werden die hochsten
Leistungen transportiert, der Leiterquerschnitt wird zu 5mm bestimmt [27, [64].

In Abb. ist die Verlustcharakteristik des Leistungsnetzes {iber der Gesamtleistung
bei stationdrem Betrieb abgebildet. Bei stetig steigender Leistungsanforderung reicht bei
diskreten Leistungsniveaus die Leistung eines einzelnen oder von zwei Kraftwerken nicht
mehr aus. Werden nur die Kraftwerke ohne zusédtzlichen Strom aus der Pufferbatterie
betrieben, so treten jeweils nach Start eines weiteren Kraftwerks erhohte Leiterverluste
auf, da gemaf Kap. zunéchst Kraftwerk 1 in den niederen Teillastbereich zuriickge-
fahren und das neu gestartete Kraftwerk bei Volllast betrieben wird. Die Leitungswege
von Kraftwerk 2 oder 3 zu den vorderen Propellerantrieben sind nach Abb. grof und
die Leiterverluste steigen jeweils sprunghaft an. Erst bei noch groferen Gesamtleistungen
steigt die Leistung in Kraftwerk 1 wieder, die vorderen Antriebe werden zunehmend von
diesem Kraftwerk versorgt und die Leiterverluste gehen zunéchst zuriick, um dann durch
die weiter anwachsende Gesamtleistung wieder anzusteigen. Durch das Hinzunehmen der
Pufferbatterie zur Deckung von Leistungsliicken bis 30kW konnen lange Leitungswege
weitgehend vermieden werden, da beim Start eines weiteren Kraftwerks zunéchst die Puf-
ferbatterieleistung zuriickgenommen wird und die vorderen Antriebe somit weiterhin von
Kraftwerk 1 versorgt werden.

1.2
104—— ohne Batterieleistung m\
: — mit 30kW Batterigleistung
—_—
08 Zuschalten von

Zuschalten von Kraftwerk2 Kraftwerk3

Verluste [%]
(o}
[ag]

04 /b"" >

02

0.0 :
0 20 40 B0 80 100 120 140

Gesamtleistung [kKW]

Abbildung 4.21: Leiterverluste des Antriebsstrangs

An der Schnittstelle des Gleichstromnetzes zu Synchronservomaschinen und Pufferbat-
terie werden Frequenzumrichter sowie Spannungswandler verwendet. In marktgéngi-
gen Frequenzumrichtern werden IGBT-Bauelemente eingesetzt. Die Verluste von IGBT-
Bausteinen setzen sich aus Durchlassverlusten, Schaltverlusten und sonstigen Verlusten
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zusammen [73|. Die Gruppe der sonstigen Verluste besitzt einen Verlustanteil von unter
einem Prozent und wird in der Folge vernachlassigt. Durchlassverluste und Schaltverluste
kénnen mit

PV = US&ittigung 1+ (WON + WOFF) ’ fNetz (435>

beschrieben werden, wobei der erste Term in GI. die Durchlassverluste darstellt, wel-
che durch den Spannungsabfall innerhalb des Bausteins entstehen, und der zweite Term
die Schaltverluste. In der Klammer stehen die iiber den Betriebsbereich konstanten Ver-
lustenergien beim An- und Abschalten. Zahlenwerte fiir die Sattigungsspannung und die
Verlustenergien finden sich in den Angaben von Herstellern. In dieser Arbeit werden Daten
von EUPEC/Infinion verwendet [27, [79]. Im unteren Leistungsbereich fiithren die Verlus-
te bei den Schaltvorgéngen zu schlechten Wirkungsgraden, bei ansteigenden Leistungen
konvergiert der Wirkungsgrad gegen einen Wert abhingig von Sattigungs- und Strang-
spannung. Der Verlauf des Wirkungsgrads ist zusammen mit der Verlustcharakteristik des
Sannungswandlers in Abb. aufgetragen. Die hier abgebildete Charakteristik ist auch
fir einen Betrieb in einer Flughthe von 20km zutreffend [83]. Fiir die Leistungselektronik
der Synchronservomaschinen miissen die Charakteristika des Frequenzumrichters und des
Spannungswandlers durch Multiplikation kombiniert werden, bei der Pufferbatterie wird
nur die Charakteristik des Spannungswandlers benétigt.

1 96,5

0,9 r~ H 96,0

— Frequenzumrichter
— DC/DC-Wandler

08 - 955
07 \ 95,0
06 \ 94,5
05 \ 94,0
04 \ 93,5
03 \ 93,0
0.2 \ 92,5

01 92,0

0 T \ \ \ 915
0 20 40 60 80 100

FU-Wirkungsgrad [ -]
DC/DC-Wirkungsgrad [%]

relative Leistung [%]

Abbildung 4.22: Wirkungsgradverldufe fiir Frequenzumrichter und Spannungswandler

Wie in Abb. zu sehen, ist die Verlustcharakteristik des Leistungsnetzes vom Be-
trieb weiterer Komponenten des Antriebsstrangs abhingig. Durch die Wechselwirkungen
zwischen einzelnen Komponenten ist es insbesondere fiir den Aufbau von Regelungen
notwendig, die Integration der Komponentenmodelle in das Gesamtmodell zu betrachten.
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Kapitel 5

Modellbildung fiir den gesamten
Antriebsstrang

Mit Matlab Simulink kénnen Subsysteme definiert und funktionale Einheiten zu Blocken
zusammengefasst werden. Dem entsprechend werden fiir das Simulink-Modell des An-
triebsstrangs Blocke nach physikalischen Merkmalen gebildet und in Ebenen abgelegt.
Ebene 1 stellt geméfs Abb. die Datenschnittstelle zum Regelungssystem der Hohen-
plattform dar. Von diesem Regelungssystem werden die jeweiligen Schubanforderungen
und die lokalen Anstromgeschwindigkeiten bezogen. Alle weiteren Systemgrofen wie zum
Beispiel der Brennstoffmassentrom werden innerhalb des Modells des Antriebsstrangs ge-
regelt und nur noch zur Uberwachung an das Regelungssystem iibergeben. Daher wird
in Ebene 2 neben den funktionalen Gruppen Kraftwerke, Pufferbatterie, elektrische Lei-
tungen, sowie Antriebe auch der Leistungsregler eingefiihrt, in welchem die gesamten
Schnittstellengrofsen aus den Komponentenmodellen zusammenlaufen. Hier wird die Ener-
gieerzeugung auf den Energiebedarf der Antriebe und Bordsysteme abgestimmt. Der Leis-
tungsregler wird in Kap. ausfithrlich behandelt. In Ebene 3 werden die funktionalen
Gruppen in die Kraftwerke 1 bis 3 und die Antriebe 1 bis 6 aufgeschliisselt. In Ebene 4 ist
neben den Komponentenmodellen von Kraftwerken, Pufferbatterie sowie Antrieben auch
der Antriebsregler angeordnet. Geméf Kap. wird hierin der Motorregler um einige
Schnittstellengrofen aus Propeller und Getriebe erweitert. Unter anderem liegt dem An-
triebsregler die gesamte Trigheit eines Antriebs zugrunde. Bei den Kraftwerken hingegen
wird der Generatorbetrieb der Synchronservomaschinen durch den Brennstoffregler auf
Ebene 5 gesteuert. Fiir den Kraftwerksstart ist gemafs Kap. zudem eine Steuereinheit
im Komponentenmodell der Synchronservomaschine implementiert. Weiterhin ist neben
der Steuerung der Synchronmaschine und dem Brennstoffregler nach Kap. auch der
Lade- und Entladeregler der Pufferbatterie auf Ebene 5 fiir den Kraftwerksstart von Be-
deutung. Im Gegensatz zum Modell der Pufferbatterie ist in den Synchronmaschinenmo-
dellen die Leistungselektronik bereits integriert.
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Abbildung 5.1: Aufbau des Antriebsmodells

5.1 Kraftwerke

Die drei Kraftwerke sind im Aufbau gleich, unterscheiden sich aber hinsichtlich ihrer
Betriebsweise. Kraftwerk 1 wird zu Beginn der Mission gestartet und permanent betrie-
ben. Ein Abschalten von Kraftwerk 1 ist nicht vorgesehen, stattdessen ist Teillastbetrieb
moglich. Die Kraftwerke 2 und 3 werden jeweils nur bei entsprechendem Leistungsbedarf
gestartet und ausschlielich bei Volllast betrieben. Diese Kraftwerke werden abgeschal-
tet, wenn der Leistungsbedarf sinkt und die Energieversorgung mit weniger Kraftwerken
moglich ist. Entsprechende Steuerroutinen sind Gegenstand von Kap. 5.3 Fiir die Kraft-
werksmodelle bedeutet dies, dass Kraftwerk 1 {iber einen Teillastregler verfiigt, die Kraft-
werke 2 und 3 dagegen iiber einen Abschaltmechanismus, durch welchen die Gasturbinen
kontrolliert herunterfahren. Der Startvorgang hingegen wird bei allen drei Kraftwerken
auf gleiche Weise modelliert.

Um auf starke Windschwankungen und damit Leistungsschwankungen entsprechend rea-
gieren zu konnen, ist eine Minimierung der Startdauer erforderlich. Die verschiedenen
Phasen des Startvorgangs sind von Beyene und Kim [7], 45] abgeleitet. Zur Beschleuni-
gung des Gasturbinenrotors wird die Synchronmaschine als Startermotor verwendet, was
als ,Schleppen’ bezeichnet wird. Die Steuerung des Startermotors erfolgt geméf Abb. [5.2]
iiber die Drehzahl. Zu Beginn des Startvorgangs wird die Turbomaschine ausschlieflich
durch den Startermotor angetrieben. Dabei wird fiir den zeitlichen Verlauf der in Abb.
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b.2| gezeigten Grofen angenommen, dass wie beim Start von Turboflugtriebwerken das
komplette Leistungsvermogen der Pufferbatterie zur Verfiigung steht [I]. Beim Anfah-
ren aus dem Stillstand wird die Motorleistung zundchst durch das konstante, maximale
dynamische Grenzmoment Mg gynma. der Synchronmaschine begrenzt. Oberhalb einer
mechanischen Drehzahl n = 21391/s wird das Drehmoment Mg des Startermotors durch
das Leistungsvermogen der Pufferbatterie beschrénkt. Die Leistungsgrenze der Synchron-
servomaschine wird nicht erreicht. Die umgesetzte mechanische Leistung ist durch die
variierenden Wirkungsgrade von Synchronmaschine und Leistungselektronik nicht kon-
stant. Fiir das Beschleunigungsgesetz mittels Synchronmaschine ergeben sich

APy
An =TGR - ————
" GR 472 - J -ng
mit
J=Jpg+TGR?* - Jor (5.1)

Mit A Py wird die mechanische Leistung an der Synchronmaschinenwelle bezeichnet, wel-
che identisch ist mit der Uberschussleistung in der Leistungsbilanz zwischen Turbine und
Verdichter unter Beriicksichtigung der Wellenverlustleistung. Davon abgeleitet kann das
Uberschussmoment der Gasturbine einmal zur Beschleunigung und zum anderen als Last-
moment zur Einspeisung in den Generator verwendet werden.

— Motor-/Generatormoment
--------- Uberschussmoment Gasturbine

Drehzahlparameter = 40%: --- Motor-/Generatorleistung
Zundung der BK  —__

e at| Drehzahlparameter = 95%:
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£ e \
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Leistung durch Batterien| unter- | maschine N
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Abbildung 5.2: Qualitative Verldufe von Drehmomenten und Leistung beim Kraftwerks-
start
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Nach erfolgter Ziindung der Brennkammer bei einem Drehzahlparameter von 40% wird
weiterhin durch den Startermotor beschleunigt. Das Beschleunigungspotential der Ga-
sturbine ist durch den geringen Pumpgrenzenabstand im unteren Drehzahlbereich gering,
so dass der Brennstoffmassenstrom durch den Brennstoffregler der Gasturbine bis auf den
stationdren Wert des jeweiligen Betriebspunkts nachgefiithrt wird. Im Startermotor fallt
nun mehr Uberschussleistung zur Beschleunigung der Welle an. Bei einem Drehzahlpa-
rameter von 77,5% wird der Eigenanteil der Gasturbine an der Beschleunigung langsam
erhoht. Ebenfalls wird die Motorleistung sukzessive verringert. Die Beschleunigung der
Welle setzt sich in diesem Abschnitt aus den Gleichungen und zusammen. Die
Leistung des Startermotors wird bis zu einem Drehzahlparameter von 80% auf Null herun-
tergefahren. Von hier an wird ausschlieklich durch das Uberschussmoment der Gasturbine
Mgt beschleunigt. Im Brennstoffregler wird der Brennstoffmassenstrom oberhalb eines
Drehzahlparameters von 77,5% durch Vorgabe eines Beschleunigungsverlaufs eingestellt
[114]. Diese Methode hat durch Verfiigbarkeit digitaler Regler [2] die Verwendung linearer
Brennstofframpen in hydromechanischen Regelungen abgelost [114]. Die auf den Einlauf-
druck bezogene Beschleunigung

Rred = — (5.2)

D2

wird {iber dem Drehzahlparameter aufgetragen. Die Beschleunigung n wird an dieser Stel-
le mit dem Druck und nicht der Temperatur korrigiert, da die Beschleunigungszeiten zwar
unabhéngig von der Einlauftemperatur, jedoch abhéngig vom Einlaufdruck sind [I14]. Der
Brennstoffmassenstrom wird anschliefend iiber einen PI-Regler so eingestellt, dass die Be-
schleunigungsvorgaben eingehalten werden. Durch diesen Ansatz lassen sich gleiche Zeit-
dauern fiir Beschleunigungs- und Bremsvorginge unabhéngig von Umgebungsbedingun-
gen, Leistungsentnahme, Luftentnahme oder Alterungsprozessen erzielen. Modelliert wird
ein liber dem Drehzahlparameter linearer Anstieg der Beschleunigung zwischen 77,5% und
95% des Drehzahlparameters und anschlieffend ein lineares Abfallen auf Null bei Nenn-
drehzahl. In Abb. [5.3|sind die Verldufe von Beschleunigung und relativer Drehzahl iiber der
Zeit abgebildet. Durch die Ubergangsphase zwischen Motor- und Gasturbinenbeschleuini-
gung zwischen 77,5% und 80% des Drehzahlparameters beginnt die Beschleunigungskurve
der Gasturbine nicht bei Null, sondern besitzt einen positiven Startwert. Die Kurven ver-
laufen iiber der Zeit als Referenzparameter nicht linear, unter anderem wird deutlich, dass
der Abbau der Beschleunigung anfangs deutlich ausfallt und dann asymptotisch auf den
Wert Null zulduft.

Die beschriebene Drehzahlabhéngigkeit der Leistungsentnahme im Generator wird beim
Startvorgang ausgenutzt, um zwischen 96% und 100% des Drehzahlparameters durch ein
ansteigendes Lastmoment die Beschleunigung der Gasturbine zu verringern. Dafiir wird
eine lineare Charakteristik fiir das Lastmoment des Generators Mg iiber dem Drehzahl-
parameter verwendet. wie beschrieben wird die Wellenbeschleunigung bis zum Erreichen
der Auslegungsdrehzahl auf Null reduziert, so dass ein stationdrer Betriebspunkt bei Voll-
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Abbildung 5.3: Drehzahlen und Beschleunigung beim Kraftwerksstart

last eingestellt wird. Dem entspricht der Abbau des Uberschussmoments der Gasturbine,
welches sich ebenfalls asymptotisch einem festen Wert annéhert. Nach Abb. sind am
Volllastpunkt das Uberschussmoment der Gasturbine und das Lastmoment des Genera-
tors entgegengerichtet gleich grof. Das Abbremsen durch das Lastmoment des Generators
ermoglicht einen schnellen Startvorgang.

Nach Abb. wird der Startermotor bereits nach 3s abgestellt. Fiir die Anwendung
besitzen Gasturbine und Synchronmaschine ein gleich grofies Leistungsvermdgen, so dass
die hohen Drehmomente des Startermotors entscheidend zur Verkiirzung der Startdauer
beitragen. Anderungen der Synchronmaschinenleistung fithren zu direkten Reaktionen
von Rotorbeschleunigung und relativer Drehzahl. Aus Abb. geht hervor, dass fiir den
gesamten Startvorgang bis zum Erreichen der Volllast 14s bendtigt werden. Hier sind
die zeitlichen Verlaufe von elektrischer Leistung und Brennstoffmassenstrom aufgetragen.
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Daraus folgt, dass die Startdauer mafigeblich durch die selbstdndige Beschleunigung der
Gasturbine zustande kommt. Dabei wirken sich Anderungen des Brennstoffmassenstroms
nur mit zeitlicher Verzogerung auf die mechanischen Gréfsen aus, sofort jedoch auf die aero-
thermodynamischen Zustandsgrofsen. Eine weitere Optimierung der Startdauer kénnte
durch einen langeren Betrieb der Synchronmaschine als Startermotor erreicht werden.
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Abbildung 5.4: Brennstoffmassenstrom und elektrische Leistung beim Kraftwerksstart

In Abb. £.5 wird die Betriebslinie der Gasturbine im Verdichterkennfeld fiir den soeben
beschriebenen Startvorgang gezeigt. Oberhalb 77,5% des Drehzahlparameters beginnt die
Anfahrkennlinie tiber die stationére Betriebslinie anzusteigen. Der minimale Abstand zur
Pumpgrenze, gekennzeichnet durch die Betriebsgrenze, wird dabei zu jedem Zeitpunkt ein-
gehalten. Gleichzeitig wird der zur Beschleunigung verfiigbare Betriebsbereich weitgehend
ausgenutzt. Durch die Verwendung des Lastmoments des Generators zum Abbremsen wird
die stationére Lastkennlinie erst am Auslegungspunkt bei Volllast erreicht.
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Abbildung 5.5: Anfahrkennlinie der Gasturbine tm Verdichterkennfeld

Der Teillastbetrieb der Gasturbine von Kraftwerk 1 erfolgt {iber eine Verkniipfung von
Leistungsvorgabe und Brennstoffmassenstrom. Durch eine Begrenzung der Gradienten
werden grofse Spriinge des Brennstoffmassenstroms und damit Verdichterpumpen verhin-
dert. Bei zu grofsen Leistungsanforderungen werden grofse Brennstoffmassenstrome mittels
Absolutwertbegrenzung verhindert. Die Leistungsentnahme wird auch weiterhin {iber den
Drehzahlparameter eingestellt. In Abb. ist derjenige Ausschnitt aus Abb. abge-
bildet, welcher die stationire Belastungskennlinie im Verdichterkennfeld enthélt. Die Be-
lastungskennlinie tiberstreicht den Drehzahlbereich zwischen 96% und 100%. Der Betrieb
im niederen Teillastbereich ist dabei durch Einbeziehen der Pufferbatterieleistung geméf
Kap. zu vermeiden, was aus der Definition des Gasturbinenwirkungsgrads folgt:

Py

W 5.3
mBr : Hu ( )

Ner =
Im Idle oder Leerlauf wird keine Wellenleistung abgenommen, der Brennstoffmassenstrom
dient ausschliefslich zur Aufrechterhaltung des Betriebspunkts, der Gasturbinenwirkungs-
grad ist unter Vernachldssigung des Restschubes in der Diise gleich Null. Im Auslegungs-
punkt liegt der Gasturbinenwirkungsgrad nach Kap. bei 0,15. Je hoher der Betrieb-
spunkt durch eine Maximierung des Batterieladestromes desto hoher der Gasturbinen-
wirkungsgrad. Nach oben wird die Kraftwerksleistung durch den fiir Volllast definierten
Auslegungspunkt begrenzt.
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Abbildung 5.6: Teillastregelung im Verdichterkennfeld der Gasturbine

Anders als Kraftwerk 1 konnen die Kraftwerke 2 und 3 wie oben beschrieben abgeschaltet
und wieder hochgefahren werden. Fiir das Herunterfahren wird eine fallende Drehzahl-
rampe vorgegeben. Entsprechend werden Brennstoffmassenstrom und Leistungsentnahme
iiber die Drehzahl gesteuert, beim Erreichen von Nulllast wird der Brennstoff abgestellt.
Ein Modell zur Berechnung der Rotordrehzahl nach Abschalten des Brennstoffmassen-
stroms wird nicht verwendet, die Drehzahl fallt geméaf dem Verlauf der Rampe. Ebenfalls
wird durch den Leistungsregler verhindert, dass ein Kraftwerk abgeschaltet und wieder
angefahren wird, bevor die Rotordrehzahl auf Null abgefallen ist.

Im Gegensatz zu dem hier gezeigten Startvorgang sind bei der Integration in den An-
triebsstrang weitere Beschrankungen zu beriicksichtigen. Einmal muss beim Start des ers-
ten Kraftwerks zu Beginn der Mission beriicksichtigt werden, dass aus der Pufferbatterie
bereits die Anforderungen der Bordsysteme und nach Mdglichkeit ein Teil des Antriebs-
bedarfs gedeckt werden. Fiir den Startermotor steht nicht die volle Pufferbatterieleistung
zur Verfiigung. Es wird hier davon ausgegangen, dass der Start des ersten Kraftwerks
erst bei Erreichen der Stationierungsflughohe der Hohenplattform erfolgt, so dass keine
weiteren Energiequellen von aufsen verfiigbar sind. Entsprechend ist der Grund fiir den
Start eines weiteren Kraftwerks stets der ansteigende Leistungsbedarf der Antriebe, so
dass auch hier nicht die gesamte Pufferbatterieleistung zum Starten verwendet wird. Dies
ist Teil der Betrachtungen in Kap. [l Im Modell der Kraftwerke wird die Leistung des
Startermotors auf 35kW beschrankt. Dadurch ergibt sich eine Erhohung der Startdauer
um 1s auf 15s. Diese Losung stellt einen Kompromiss zwischen Startdauer und der Ver-
sorgung weiterer Systeme mit Pufferbatterieleistung dar. Die Auswirkungen beschrénkter
Leistungsversorgung fiir das Regelungssystem der Antriebe wird im folgenden Abschnitt
diskutiert.
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5.2 Antriebe

Die sechs Antriebe sind vom Aufbau gleich. Vom Luftschiffregler werden individuelle
Schubanforderungen an die Antriebe gesetzt, welche durch den Stabilisierungsbedarf der
Hohenplattform von den lokalen Anstromgeschwindigkeiten an den einzelnen Propellern
entkoppelt sind. Damit konnen sich alle Antriebe in jeweils unterschiedlichen Betriebs-
zustanden befinden. Die Antriebsleistung wird durch die im Stromnetz verfiighare elek-
trische Leistung begrenzt. Um den Leistungsbedarf der Antriebe zu ermitteln, werden in
den einzelnen Antriebseinheiten aus den Schubanforderungen die Sollleistungen berechnet,
an den Leistungsregler weitergegeben und addiert. Dort wird diese Sollleistung mit der
im System verfiigbaren Leistung verglichen. Bei einer Deckungsliicke wird die verfiigbare
Netzleistung geméf dem Verhéltnis der Sollleistungen aufgeteilt. Durch die Antriebsregler
werden maximal diese verfiigharen Leistungen in den Antrieben umgesetzt.

Im Antriebsregler werden geméft Abb. eine Soll- und eine Istrechnung unterschieden.
Aus der vom Propellermodell nach Kap. [£.2] ermittelten Solldrehzahl wird zunéchst ein
stationdres Sollmoment ermittelt. Um den neuen Betriebspunkt schnellstmoglich zu er-
reichen, miissen moglichst grofse dynamische Motormomente erzeugt werden, welche zum
stationdren Sollmoment hinzuaddiert und bis zu dessen Erreichen auf Null zuriickgefiihrt
werden. Im Antriebsregler geschieht dies einmal durch den Vergleich von Soll- und Ist-
drehzahl und zum anderen durch Vergleich von Soll- und Istschub. Fiir den Motor aus-
schlaggebend ist der Abgleich der Drehzahlen, der Schubabgleich wird als Feinjustierung
hinzugenommen, um durch Gléittung entstehende Kennfeldabweichungen zwischen Soll-
und Istrechnung auszugleichen. Die Schubdifferenz wird mittels PI-Regler in eine Dreh-
zahldifferenz umgerechnet und der Differenz zwischen Soll- und Istdrehzahl beaufschlagt.
Diese Drehzahldifferenz wird mittels P-Regler in ein dynamisches Moment umgerechnet
und zum stationdren Sollmoment hinzuaddiert. Anschlieflend wird dieses Gesamtsollmo-
ment mit dem dynamischen Grenzmoment des Motors und dem Drehmoment bei ma-
ximaler Motorleistung verglichen. Die Sollleistung wird unter Beriicksichtigung der fiir
die Sollwerte ermittelten Wirkungsgrade fiir Motor und Leistungselektronik berechnet
und an den Leistungsregler iibergeben. Ein detailliertes Ablaufschema fiir das Modell des
Antriebsreglers ist in Anhang [B] abgebildet.

In der Istrechnung wird zunéchst die vom Leistungsregler iibergebene elektrische Istleis-
tung in eine mechanische Leistung an der Motorwelle umgerechnet, wofiir die aktuellen
Wirkungsgrade von Motor und Leistungselektronik ermittelt werden. Diese Leistung stellt
die Summe aus stationdrer und dynamischer Wellenleistung dar. Sie wird verglichen mit
der vom Getriebemodul iibergebenen stationdren Wellenleistung. Diese Leistungsdifferenz
ergibt den transienten Leistungsanteil im Antrieb. Sie wird im Dynamikregler zur Berech-
nung der neuen Drehzahl verwendet. Aus letzterer wird mit Hilfe der Propellerkennfelder
der Istschub fiir den néchsten Zeitschritt berechnet.
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Abbildung 5.7: Modell des Antriebsreglers

5.3 Leistungsregler

Der Leistungsregler stellt das zentrale Steuerorgan des Antriebsstrangs dar. Seine Haupt-
aufgabe ist es sicherzustellen, dass die Antriebe mit ausreichender Leistung versorgt wer-
den. Daneben sollen durch Steuerung des Startens und Abschaltens der Kraftwerke iiber
den Betriebsbereich moglichst hohe Gesamtwirkungsgrade erreicht werden. Dabei gilt es
im Einzelfall abzuwégen, ob der mit schlechten Wirkungsgraden verbundene Teillastbe-
trieb von Kraftwerk 1 effizienter ist als das Abschalten und Starten eines Kraftwerks am
Anfang und Ende eines zeitlich begrenzten Abschnitts. Um solche Entscheidungen treffen
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zu konnen ist eine genaue Kenntnis und zeitlich eng limitierte Prognose der Umweltbe-
dingungen, vor allem des Windes notwendig. Da gemaéfs Kap. |3| eine derart fein aufgeloste
Prognose zum gegebenen Zeitpunkt nicht moglich ist, miissen alle Entscheidungen des
Leistungsreglers auf Grundlage der momentanen Leistungsanforderungen sowie des La-
dezustands der Pufferbatterie entwickelt werden. Dass es daher zu ungiinstigen Entschei-
dungen beziiglich der Betriebsweise der Kraftwerke kommen kann ist Thema von Kap. [6]
Ein Nassi-Schneiderman-Diagramm des Leistungsreglers ist in Abb. zu sehen.

Unterstrichen = Schalter Pt = Puw = Pegjiat
Poot = Pacan ¥ Porr + Puanust
Ja: ENTLADEN 7100 Nein: LADEN
a Paw + Pegiist = Poon < _109 2Ly £
-1001100
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25 a0
Slele) _20j}_ _ SOC < —7-0——— |
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Abbildung 5.8: Nassi-Schneiderman-Diagramm des Leistungsreglers

Die Pufferbatterie besitzt eine zentrale Rolle bei der Steuerung des Antriebsstrangs. Mit
einer Ausgangsleistung von maximal 54kW kann durch sie kurzzeitig ein Kraftwerk er-
setzt werden. Die Pufferbatterie wird daher im Leistungsregler so eingesetzt, dass der
ungiinstige Teillastbetrieb von Kraftwerk 1 oder haufiges Starten der Kraftwerke 2 und 3
eingeschrankt werden kann. Die Steuerroutinen des Leistungsreglers bauen somit auf der
Betriebsweise der Pufferbatterie auf, ob diese gerade geladen oder ob sie entladen wird.
Die Leistung der Pufferbatterie wird aus der Leistungsdifferenz zwischen Kraftwerken und
Verbrauchern ermittelt. Zu den Verbrauchern zédhlen Antriebe, Bordsysteme und Nutz-
last. Zur Vermeidung von Reglerschwingungen zwischen Lade- und Entlademodus wird
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ein Schmitt-Trigger [94] verwendet, welcher auch als Schwellwertschalter bezeichnet wird.
Die weiteren Entscheidungen des Leistungsreglers werden auf Basis des Ladezustands der
Pufferbatterie getroffen. Diese Steuerroutinen werden anhand von zwei Beispielen in Abb.
erklart und sind im folgenden aufgefiihrt:

Ladezustand | Leistungs- Beispiel 1 iBeispieI 2
Pufferbatterie | grenzen LT
 we max. 150kW
DEE s |
Pufferbatterie
80% 7///////////// -leistung
_____ » KW3 fmax. Laden /
70% y D777/ *
90KW v 7
KW2 KW2
KW2
T A e —
2% | | | e
20%
KW1 Teillast KW1
KW1

* Leistungsanforderung durch Antriebe und Bordsysteme

Abbildung 5.9: Beispiele fiir die Funktionsweise des Leistungsreglers

e Die Grundlast des Systems ist durch die Versorgung von Bordsystemen und Nutzlast
definiert und liegt bei konstant 10kW.

e Kraftwerk 1 wird zu Missionsbeginn gestartet. Es ist zur Versorgung der Grundlast
immer in Betrieb. Eine Teillastregelung des Kraftwerks 1 ist nur dann moglich, wenn
die Pufferbatterie im Lademodus betrieben wird. Im Entlademodus wird auch Kraft-
werk 1 immer bei Volllast betrieben. Zur Ermittlung der Leistung bei Teillastbetrieb
wird die maximale Ladeleistung der Pufferbatterie zur geforderten Leistung von An-
trieben und Bordsystemen hinzuaddiert. Diese maximale Leistungsanforderung wird
von der Leistung der sich aufser Kraftwerk 1 in Betrieb befindlichen Kraftwerke ab-
gezogen. Die Differenz wird an den Kraftstoffregler des Kraftwerks 1 iibergeben. Auf
diese Weise wird die maximale Ladeleistung der Pufferbatterie eingestellt.

e Die Kraftwerke 2 und 3 werden nach Bedarf gestartet oder abgeschaltet. Sie werden
im Betrieb nur bei Volllast gefahren.

e Wihrend des Startens eines Kraftwerks bis zur vollen Leistungsabgabe ans Netz
kann kein weiteres Kraftwerk gestartet werden. Erst wenn auch nach abgeschlossenen
Startvorgang die Leistungsanforderung nicht abgedeckt werden kann wird ein neuer
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Startvorgang eingeleitet. Wahrend der ersten 20s der Mission kann aufer Kraftwerk
1 grundsétzlich kein weiteres Kraftwerk gestartet werden.

e Ein Ladezustand der Pufferbatterie iiber 80% ist nur zu Missionsbeginn moglich,
wenn die Pufferbatterie davor am Boden voll geladen wurde. Wahrend der Mission
wird der Ladezustand auf maximal 80% begrenzt, um schlechte Ladewirkungsgrade
zu vermeiden.

e Zur Vermeidung oszillierenden Betriebsverhaltens werden im Leistungsregler an
mehreren Stellen Schmitt-Trigger verwendet. Solche befinden sich bei Ladezustéan-
den von 70% und 80% sowie bei 20% und 25%. Durch die Hysterese der Schalter
wird beispielsweise bei Erreichen der 80%-Ladegrenze ein erneutes Laden oberhalb
eines Ladezustands von 70% verhindert.

e Das Laden bei einem Ladezustand zwischen 20% und 80% geschieht entweder mit der
maximal moglichen Ladeleistung oder der Uberschussleistung der sich unter Volllast
im Betrieb befindlichen Kraftwerke. Das Anfahren eines weiteren Kraftwerks zum
Laden der Pufferbatterie wird nicht veranlasst.

e Ein Kraftwerk kann nur abgeschaltet werden, wenn ein Betrieb im Lademodus vor-
liegt. Ein Abschalten wird veranlasst, wenn die maximale Ladeleistung der Puffer-
batterie auch mit einem Kraftwerk weniger erbracht werden kann als mit den sich
im Betrieb befindlichen.

e Steigt hingegen die Leistungsanforderung iiber das Leistungsvermogen der sich in
Betrieb befindlichen Kraftwerke an, so wird bei einem Ladezustand der Pufferbat-
terie zwischen 20% und 80% gemafs Beispiel 2 aus Abb. Batteriestrom zur Puf-
ferung verwendet.

e Ein Kraftwerksstart wird im Entlademodus dann ausgelost, wenn die Pufferbatte-
rieleistung einen im Modell definierten Leistungswert fiir mehr als 5s lang iiber-
schreitet. Die Definition dieser Leistungsgrenze ist Teil des néchsten Kapitels. Die
Verzogerung von 5s dient dazu, das Startverhalten der Kraftwerke nicht von stark
oszillierenden Leistungsanforderungen abhéngig zu machen. Wahrend des Anfahr-
vorgangs eines Kraftwerks werden diese 5 Sekunden nicht gezéhlt.

e Auch wenn der Ladezustand die untere Ladegrenze von 20% erreicht, wird ein wei-
teres Kraftwerk angefahren. Die Leistung fiir den Kraftwerksstart wird den sich im
Betrieb befindlichen Kraftwerken entnommen, die Pufferbatterieleistung zu Null ge-
setzt. Die Deckungsliicke, die bei der Abdeckung der Antriebsanforderung entsteht,
wird in Kap. [6] niher betrachtet. Bis zum oberen Schwellenwert von 25% wird die
Pufferbatterie mit maximaler Ladeleistung aufgeladen, was in Beispiel 1 aus Abb.
b.9| skizziert ist. Hier wird mit maximalem Batterieladeleistung geladen, Kraftwerk
1 befindet sich im Teillastbetrieb.
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e Liegen sehr hohe Leistungsanforderungen vor und die Sollleistung tibersteigt die Ge-
samtleistung aus allen drei Kraftwerken, so dass die Leistungsanforderung mit Hilfe
der Pufferbatterie abgedeckt werden muss, so ist dieser Betriebszustand nur bis zum
Erreichen der Entladegrenze von 20% durchzuhalten. In Abb. ist die Grenze fiir
einen dauerhaften Betrieb des Antriebsstrangs fiir den Fall einer konstanten Leis-
tungsanforderung bei 135kW eingezeichnet. Leistungsanforderungen, die dauerhaft
iiber diesem Wert liegen fithren zu einem Positionsverlust der Hohenplattform. Zeit-
lich begrenzte Spitzenlasten konnen hingegen durch Leistung aus der Pufferbatterie
abgedeckt werden. Beispiele hierfiir finden sich in Kap. [6]
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Kapitel 6
Simulation

Die in diesem Kapitel beschriebenen Simulationen wurden mit Matlab/Simulink auf ei-
nem Pentium IV Rechner mit einer CPU-Frequenz von 1,7GHz und einem Arbeitsspeicher
von 256MB durchgefiihrt. Fiir die Berechnungen ist in allen Komponentenmodellen eine
Schrittweite von 25ms implementiert. Die fiir das Gesamtmodell erreichte Simulationsge-
schwindigkeit ist schneller als Echtzeit, wobei dem Lésungsalgorithmus das Runge-Kutta
Verfahren zugrunde liegt. Die Simulation des Gesamtmodells lauft stabil und schwin-
gungsfrei.

Antriebsvermogen

Alle drei Kraftwerke verfiigen zusammengenommen iiber ein Leistungsvermogen von
135kW in 20km Flughohe und Standardbedingungen. Mit den in Kap. beschriebe-
nen Wirkungsgraden der Antriebe liegt bei den fiir die Hohenplattform maximal mog-
lichen Anstromgeschwindigkeiten von 130km /h eine Leistungsanforderung von stationér
122kW vor. Diese Leistungsanforderung kann unter Berticksichtigung der Leiterverluste
sowie des Leistungsbedarfs der Bordsysteme durch die Kraftwerke abgedeckt werden. Wird
zusatzlich Leistung zur Stabilisierung der Hohenplattform gefordert, so fiihrt dies unter
Vernachlédssigung der Pufferbatterieleistung zu einer Reduktion der maximal moglichen
Anstromgeschwindigkeit der Hohenplattform. In Abb. ist der Antriebsbedarf als Funk-
tion der Windgeschwindigkeit mit verschiedenen Annahmen fiir den Stabilisierungsbedarf
aufgetragen. Je nach Hohe des Stabilisierungsbedarfs ergeben sich die dariiber liegenden
Kurven. Danach betriagt die maximale Anstromgeschwindigkeit der Hohenplattform bei
einem Stabilisierungsanteil von 30% noch 115km /h.

Der Stabilisierungsbedarf ist eine Folge der unterschiedlichen Ausrichtung der einzelnen
Segmente der Hohenplattform. Der fiir den Vortrieb wirksame Gesamtschub ergibt sich aus
der vektoriellen Addition der Einzelschiibe. Der Stabilisierungsbedarf ist damit abhéngig
von der Dynamik der lokalen Windverhéltnisse sowie der Genauigkeit des Luftschiffreg-
lers und der Dynamik der Antriebe. Hier ist die sofortige Verfiigbarkeit von Antriebsleis-
tung durch die Pufferbatterie ein Vorteil der Konfiguration des Antriebsstrangs, da die
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Abbildung 6.1: Gesamtschubanforderung

Antriebsdynamik somit im wesentlichen durch die Massentrigheit der Propellerantriebe
beschrankt wird. Ebenfalls konnen durch die Leistung der Pufferbatterie kurzzeitige Leis-
tungsanforderungen iiber das Leistungsvermogen der Kraftwerke hinaus abgedeckt wer-
den. Die Herabsetzung des Antriebsvermogens der Hohenplattform durch das Leistungs-
vermogen des Antriebsstrangs gilt daher nur, wenn bei hohen Anstromgeschwindigkeiten
ein permanenter Stabilisierungsbedarf in gezeigter Hohe vorliegt.

Anderungen der Umgebungsbedingungen in der hier untersuchten stationiren Flughdhe
von 20km haben sowohl Einfluss auf den Antriebsbedarf der Hohenplattform als auch
auf das Leistungsvermogen der Kraftwerke. An dieser Stelle werden die Ergebnisse einer
Parameterstudie zu diesem Thema vorgestellt. Der maximale Antriebsbedarf ist durch
die Limitierung des Staudrucks auf die Luftschifthiille von der Luftdichte abhéngig. Im
Modell wird der Propellerschub deshalb mit einem Korrekturfaktor beaufschlagt, der in
Abhingigkeit von Umgebungsdruck und -temperatur gebildet wird. Anderungen dieser
Grofsen fiihren zu den in den in Tab. gezeigten maximalen Vortriebsleistungen P,
wobei an dieser Stelle der Stabilisierungsbedarf vernachlassigt wird. Fiir die Berechnung
der Leistungsanforderung P;,; werden die in Kap. vorgestellten Antriebswirkungsgra-
de verwendet. Die Leistung der Bordsysteme ist in den in Tab. aufgefithrten Wer-
ten beriicksichtigt. Auf Seiten der Energieerzeugung werden die Umgebungsbedingun-
gen in den Funktionsgeneratorenmodellen der Gasturbinen durch die Verwendung von
Ahnlichkeitskenngrofen beriicksichtigt. Die maximale Leistung der Kraftwerke Py ist
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stets fiir denselben Punkt im Verdichterkennfeld definiert. Dementsprechend sind Ver-
dichterdruckverhéltnis, Massenstromparameter und Drehzahlparameter fiir unterschiedli-
che Umgebungsbedingungen konstant. Fiir unterschiedliche Umgebungsdriicke ist zudem
die mechanische Drehzahl bei Volllast konstant. Steigt der Umgebungsdruck, dann stei-
gen Verdichteraustrittsdruck, Durchsatz und Gasturbinenleistung. Fiir unterschiedliche
Umgebungstemperaturen dndern sich auch die mechanischen Drehzahlen bei Volllast,
allerdings bleiben die Verdichteraustrittsdriicke konstant. Bei ansteigender Umgebung-
stemperatur sinkt der Massendurchsatz der Gasturbine, die Turbine lauft heiffer und die
Gasturbinenleistung steigt. Im Falle eines Einsatzes der Hohenplattform in 20km Hohe
ist eine Erhohung der Turbineneintrittstemperatur unkritisch, ebenso der Anstieg der me-
chanischen Drehzahl. Geringere Umgebungstemperaturen fiihren dagegen zu absinkenden
Gasturbinenleistungen bei gleichzeitig absinkenden mechanischen Drehzahlen bei Volllast.
Fiir diesen Fall kann die nach Tab. gestiegene Leistungsanforderung nicht mehr ab-
gedeckt werden. Allerdings ist durch eine Verschiebung des Betriebspunkts zu héheren
Drehzahlparametern eine Kompensation des Leistungsabfalls moglich, ohne die mecha-
nische Drehzahl im Vergleich zum Volllastpunkt bei Standardbedingungen deutlich zu
erhohen. Die Regelung des Funktionsgeneratorenmodells miisste hierfiir angepasst wer-
den, was nicht Gegenstand dieser Arbeit ist.

max. Pyor [KW] | Pson [kW] | max. Pxw [kW] | Abdeckung
[SA-Bedingungen 91,0 132,4 135,3 Ja
Trsa — 10K 95,1 1378 132,3 Nein
Trsa + 10K 86,7 126,6 138,5 Ja
Prsga — 10% 81,7 119,7 121,8 Ja
Prsa+10% 99,8 1441 149,1 Ja

Tabelle 6.1: Leistungen bei unterschiedlichen Umgebungsbedingungen

6.1 Wirkungsgrade

Fiir ein Verstédndnis der Simulationsergebnisse in den folgenden Abschnitten ist es notwen-
dig, zundchst die Wirkungsgrade der Komponenten zu betrachten. Diese ergeben sich aus
komplexen Systemzustdnden, so dass die Komponentenwirkungsgrade nur aus der Simu-
lation und nicht aus der Modellbildung abgeleitet werden kénnen. An dieser Stelle werden
nur die quasistationdren Wirkungsgrade betrachtet, welche durch langsames Durchfahren
des Betriebsbereichs ermittelt werden. Der Kraftwerkswirkungsgrad setzt sich zusammen
aus den Wirkungsgraden von Gasturbine, Getriebe und Generator. Die Verluste der Leis-
tungselektronik sind im Generatorwirkungsgrad beriicksichtigt. Wahrend der Generator
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gemaéls Abb. oberhalb etwa 13kW anndhernd konstante Wirkungsgrade um 0,90 auf-
weist, steigt der Gasturbinenwirkungsgrad nahezu linear auf maximal 0,15 bei Volllast an.
Es resultieren Kraftwerkswirkungsgrade von 0,13 bei Volllast und 0,08 bei 30kW. Durch
eine entsprechende Leistungsregelung nach Kap. ist der Betrieb im Teillastbereich
daher weitgehend zu vermeiden.
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Abbildung 6.2: Wirkungsgrade im Kraftwerk

Der Antriebswirkungsgrad setzt sich zusammen aus den Wirkungsgraden von Propeller
sowie Getriebe, Motor und Leistungselektronik. Letztere werden in Abb. zu einer
Kurve zusammengefasst. Fiir die Ermittlung der hier gezeigten Kurven wurde eine An-
triebssimulation durchgefiihrt, bei welcher eine linear ansteigende Leistungsvorgabe quasi-
stationdr durchlaufen wird. Die geforderte Leistung ist zu jedem Zeitpunkt der Simulation
verfiighar. Gemafs dem Regelungsalgorithmus wird aus dem Propellerkennfeld fiir jeden
einzelnen Betriebspunkt eine Drehzahl fiir einen optimalen Propellerwirkungsgrad ausge-
wahlt und damit der Betriebspunkt im Elektromotor festgelegt. Unstetigkeiten im Verlauf
des Wirkungsgrades fiir Getriebe, Motor und Leistungselektronik sind ein Resultat der
im unteren Lastbereich sehr empfindlichen Propellerkennfelder. Der Propellerwirkungs-
grad verlauft relativ flach und bis zu einem Schub von 2500N ansteigend. Motor, Wandler
und Getriebe besitzen im niederen Teillastbereich geringe Wirkungsgrade und haben bei
1950N ein flaches Wirkungsgradmaximum von 0,94. Der Antriebswirkungsgrad besitzt ein
Maximum von 0,75 bei 1950N und liegt bei einem Schub von 2500N bei 0,74.

Fiir eine Betrachtung des Gesamtwirkungsgrads des Antriebsstrangs miissen verschiedene
Vereinfachungen getroffen werden:
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Abbildung 6.3: Wirkungsgrade im Antrieb

e Die Pufferbatterie wird nicht verwendet. Dadurch werden beliebige Zwischenzustan-
de zwischen Kraftwerks- und Antriebsleistung vermieden. Durch Hinzunahme der
Pufferbatterie steigen die Gesamtwirkungsgrade, zum einen durch Vermeidung des
Teillastbetriebs in Kraftwerk 1, zum anderen sind die in Kap. ermittelten Wir-
kungsgrade der Pufferbatterie hoher als die Kraftwerkswirkungsgrade, so dass auch
im Entladebetrieb der Gesamtwirkungsgrad steigt.

e Leiterverluste werden vernachléssigt. Diese liegen in einer Grofenordnung von einem
Prozent.

e Die Betrachtung erfolgt rein stationédr, der Stabilisierungsbedarf wird nicht beriick-
sichtigt. Der Gesamtwirkungsgrad wird bis zu einer Gesamtleistung von 125kW auf-
getragen.

In Abb. ist der Gesamtwirkungsgrad iiber der elektrischen Antriebsleistung aufgetra-
gen. Von letzterer ist bereits der Leistungsbedarf der Bordsysteme abgezogen, so dass fiir
eine Antriebsleitung von 0kW im Kraftwerk 1 bereits 10kW umgesetzt werden. Bis zu
einer Antriebsleistung von 13,5kW oder Anstromgeschwindigkeiten von 7,6m/s liegen die
Wirkungsgrade unter 0,05. Oberhalb dieser Leistung liegen die Wirkungsgrade kontinuier-
lich iiber dieser Marke. Allerdings knickt die Wirkungsgradkurve zweimal nach unten ab,
jeweils wenn ein weiteres Kraftwerk ans Netz geht und Kraftwerk 1 im niedrigen Teillast-
bereich betrieben wird. Der Gesamtwirkungsgrad bleibt fiir alle Betriebspunkte unterhalb
von zehn Prozent.
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Abbildung 6.4: Vereinfachte Betrachtung des Gesamtwirkungsgrads des Antriebsstrangs

6.2 Simulation des Gesamtsystems

6.2.1 Antriebsdynamik bei unterschiedlicher Steuerung der Puf-
ferbatterie

Ladezustand

Positionierung und Stabilisierung der Hoéhenplattform sind im wesentlichen davon ab-
héangig, wie schnell und wie genau der geforderte Schub am jeweiligen Propellerantrieb
eingestellt werden kann. Mit Blick auf das Gesamtsystem ist neben der Dynamik der An-
triebseinheit selbst auch die Frage zu betrachten, wie schnell die geforderte Energie an
den Antrieben zur Verfliigung steht. Wie gezeigt werden wird, héngt dies entscheidend
von der Steuerung der Pufferbatterie ab. Fiir die folgenden Simulationen werden Wind-
beziehungsweise Schubvorgabe iiber zwei Sprungeingaben definiert. Die Spriinge werden
so festgelegt, dass Schaltvorgénge der Kraftwerke erforderlich werden. Dafiir steigt die
Windgeschwindigkeit einmal von 15m/s auf 35m/s an und fillt 50s spéter auf den An-
fangswert zuriick. Geméafs Abb. steigt der Gesamtschub aller sechs Antriebe auf 2300N
und fallt anschliefsend auf den Anfangswert von 420N ab. Die Schubanforderung ergibt
sich dabei aus GI. aus der Windgeschwindigkeit, ohne dass der Stabilisierungsbedarf
der Hohenplattform beriicksichtigt wird. Fiir diese und alle weiteren Simulationen in die-
sem Kapitel wird die Gesamtschubanforderung gleichméfig auf die einzelnen Antriebe
aufgeteilt.
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Abbildung 6.5: Antriebsdynamik bei variablen Ladezustinden der Pufferbatterie
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In einem ersten Schritt wird ein System simuliert, in welchem die Leistungsanforderung
verzogerungsfrei durch das System zur Verfligung gestellt wird. Fiir diesen idealen Fall
steigt der Schub nach Abb. innerhalb von 5s auf den Vorgabewert an, wobei ebenfalls
ein leichtes Uberschwingen zu sehen ist. Die Antriebsleistung nimmt wéihrend der Be-
schleunigung einen Wert an, der nur durch die Stromaufnahme der Antriebsmotoren be-
schrankt ist. Auf Seiten der Energieerzeugung miissen fiir diese Kurve bereits zu Simulati-
onsbeginn alle drei Kraftwerke gestartet sein. Zum Zeitpunkt der hohen Schubanforderung
wird zudem die volle Leistung aus der Pufferbatterie benétigt. Fiir die abfallende Flanke
wird bei entsprechender Charakteristik mit 13,5s wesentlich mehr Zeit beansprucht. Der
grofkere Zeitaufwand zum Abbremsen ist eine Folge der Antriebsregelung, da das minima-
le Motormoment im Antriebsregler auf Null beschrankt und ein negatives Drehmoment
nicht zugelassen ist. Der Betrieb des Antriebsmotors als Generator und eine Riickspeisung
von Bremsleistung ins Stromnetz oder deren Abbau {iber einen zusétzlichen Widerstand
sind im Modell nicht vorgesehen. Entsprechend geht die Antriebsleistung in diesem Be-
triebsabschnitt auf Null zurtick. Ein leichtes Unterschwingen unter die Nullmarke kommt
durch das Umschalten vom Entlade- in den Lademodus im Leistungsregler zustande.

Zu Beginn der steigenden Flanke ist ein recht schwach ausgepragter, zu Beginn der fallen-
den Flanke ein recht stark ausgeprégter Ausschlag beim Istschub zu sehen. Diese Spriinge
sind in die entgegengesetzte Richtung ausgepriagt und resultieren aus der Sprungeingabe
fiir die Windgeschwindigkeit. Bei gednderter Windgeschwindigkeit wird der Propeller-
verstellwinkel so variiert, dass unter den neuen Betriebsbedingungen ein optimaler Wir-
kungsgrad erreicht wird. Da geméf Kap. die Tragheit des Verstellmechanismus nicht
modelliert wurde, stellt sich bei unverdaderter Propellerdrehzahl augenblicklich ein neuer
Schub ein, welcher so im realen System nicht zu beobachten ware.

In zwei weiteren Simulationen werden das Zeitverhalten der Energieerzeuger Kraftwerke
und Pufferbatterie bei der Bereitstellung der Antriebsleistung beriicksichtigt, mit dem Un-
terschied, dass bei Simulation 2 ein Batterieladezustand von 82% vorliegt, bei Simulation
3 einer von 22%. Oberhalb 80% ist ein Laden der Pufferbatterie nicht moglich, unterhalb
25% besteht eine Entladesperre. Die Entladesperre gibt es gemif Kaplp.3| dann, wenn die
Pufferbatterie zuvor auf die untere Entladegrenze von 20% entladen worden war. Wahrend
der ersten 20s wird bei Simulation 2 das Kraftwerk 1 im niederen Teillastbereich betrieben.
Beim Schubsprung stehen die vollen Leistungen von Pufferbatterie sofort und von Kraft-
werk 1 nach 2,5s zur Verfiigung. Da diese nicht ausreichen, um die Leistungsanforderung
abzudecken, wird nach weiteren 5s geméfs Kapl5.3|ein stillstehendes Kraftwerk hochgefah-
ren. Dabei wird durch den Startvorgang die verfiighare Leistung des Systems reduziert,
die Schubkurve knickt ein. Die Kraftwerke 1 und 2 sowie die volle Pufferbatterieleistung
reichen fiir die weitere Beschleunigung der Propellerantriebe aus. Nach insgesamt 21s wird
die Schubvorgabe erreicht, so dass die Entladung der Pufferbatterie bei stationdrem Be-
trieb auf 32kW absinkt. Ein Starten von Kraftwerk 3 ist nicht notwendig. Beim Sprung
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auf den niedrigen Schubwert gibt es in Simulation 2 kein Unterschwingen, da das Aufla-
den der Batterie weiterhin nicht moglich ist und der Leistungsregler daher nicht in den
Lademodus umschaltet. Nach dem Riicksprung auf das urspriingliche Schubniveau wird
Kraftwerk 2 abgeschaltet und Kraftwerk 1 erneut im niederen Teillastbereich betrieben.

In Simulation 3 wird Kraftwerk 1 wahrend der ersten 20s im oberen Teillastbereich be-
trieben, die Pufferbatterie wird mit maximaler Ladeleistung aufgeladen. Beim Sprung
der Schubvorgabe greift beim Umschalten in den Entlademodus im Leistungsregler eine
Schutzmafnahme fiir die Pufferbatterie und der Start von Kraftwerk 2 wird sofort und
nicht erst nach 5s veranlasst. Dies gilt sowohl fiir den Start von Kraftwerk 2 als auch fiir
den anschlieftenden Start von Kraftwerk 3. Nachdem die Entladeleistung der Pufferbatte-
rie allerdings auf Null beschréinkt ist, muss die gesamte Startleistung durch Kraftwerk 1
aufgebracht werden, so dass die Schubkurve in Abb. deutlich einbricht. Die Antriebs-
leistung geht zwischenzeitlich auf Null zuriick, da aus Kraftwerk 1 neben 35kW fiir den
Kraftwerksstart auch 10kW fiir die Bordsysteme bereitgestellt werden muss. Wéhrend des
Starts von Kraftwerk 3 bleibt ein weiteres Abknicken der Schubkurve aus, da die Leistung
zum Kraftwerksstart aus der ansteigenden Leistung des Kraftwerks 2 abgedeckt werden
kann. In Abb. bleibt daher ein Leistungsknick beim Kraftwerksstart aus. Nachdem
Kraftwerk 3 die volle Leistung ans Netz abgibt wird fiir einen kurzen Zeitraum mit maxi-
maler Leistung beschleunigt. Der geforderte Schub wird in diesem Fall nach 31s erreicht.
Danach liegt die stationédre Antriebsleistung vor, der Leistungsiiberschuss aus Kraftwerk
3 wird zum Laden der Pufferbatterie verwendet. Beim Riicksprung auf das urspriingliche
Schubniveau werden sowohl Kraftwerk 2 als auch Kraftwerk 3 abgeschaltet. Kraftwerk 1
wird erneut im oberen Teillastbereich betrieben und die Pufferbatterie mit maximalem
Ladestrom aufgeladen.

Der Ladezustand der Pufferbatterie hat damit Riickwirkungen auf die Antriebsdynamik,
aber auch auf den Gesamtwirkungsgrad des Antriebsstrangs sowie das Starten und Ab-
schalten von Kraftwerken. Bei aufgeladener Pufferbatterie verlangert sich die Zeitdauer
bis zur Abdeckung der Schubanforderung im Vergleich zum idealen Fall ohne Beschran-
kung der verfiigbaren Leistung um die Dauer des Startvorgangs von Kraftwerk 2. Bei
entladener Pufferbatterie dauert es bis zur Einstellung der Schubanforderung 10s ldnger,
da Kraftwerk 3 zusétzlich gestartet werden muss. Unter realen Einsatzbedingungen sind
derartige Spriinge des Sollschubs durch den Wellencharakter des Windes auszuschliefien.
Im néchsten Abschnitt wird daher der Einfluss der Pufferbatterieleistung auf das Starten
und Abschalten von Kraftwerken fiir stetige Verldaufe der Schubvorgabe untersucht.

Schwellenwert der Pufferbatterieleistung fiir einen Kraftwerksstart

Fiir die folgenden Simulationen werden zwei unterschiedliche Windverldufe generiert. An-
derungen der Eingabegrofen Windgeschwindigkeit und Schub werden als sinusférmige
Wellen modelliert. Simulationsverlauf 1 besteht aus einer Grundwelle niedriger Frequenz.
Fiir Simulationsverlauf 2 wird dieselbe Grundwelle mit einer zweiten Welle mit modulier-
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ter Frequenz und Amplitude iiberlagert. Mit Simulation 2 wird iiber den Zeitraum von
1000s der gesamte Schubbereich abgedeckt. Beiden Verlaufen liegt dieselbe arithmetisch
gemittelte Windgeschwindigkeit von 21,7m /s zugrunde. Zusétzlich zur Kompensation der
Windgeschwindigkeit wird der nach Gl. berechnete Schub mit einem Stabilisierungs-
bedarf von konstant 10% beaufschlagt, so dass sich eine mittlere Schubanforderung von
960N fiir beide Simulationen ergibt. Unter Beriicksichtigung der Leistung der Bordsysteme
sowie der Leiterverluste ergeben sich die in Abb. abgebildeten Leistungsanforderungen
des Gesamtsystems. Der Zeitraum Ax bezieht sich auf Simulationsverlauf 2, der Zeitraum
Ay auf die Grundwelle aus Simulationsverlauf 1.
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Abbildung 6.6: Leistungsanforderung der Antriebe bei einer 1000s-Simulation

Fiir beide Simulationsverlaufe gilt, dass bei ansteigender Flanke, nachdem Kraftwerk 1
Volllast erreicht hat, zunehmend mehr Leistung aus der Pufferbatterie benotigt wird. Es
wird an dieser Stelle in mehreren Simulationen untersucht, wie sich die Definition des
Schwellwerts der Pufferbatterieleistung fiir das Starten eines weiteren Kraftwerks auf die
Dynamik des Antriebsstrangs sowie die Anzahl der Kraftwerksstarts auswirkt. In Abb.
[6.7ist der Schubverlauf fiir den Zeitabschnitt Az aus Abb. [6.6] zwischen 230s und 340s zu
sehen. In dieser ersten Simulation wird ein weiteres Kraftwerk erst dann gestartet, wenn
die Leistungsanforderung fiir mehr als 5s mit den sich in Betrieb befindlichen Kraftwerken
und voller Batterieleistung nicht abgedeckt werden kann. Zu Beginn des Abschnitts Ax
ist wie fiir die weiteren hierzu gezeigten Simulationen nur Kraftwerk 1 in Betrieb. Das
Starten von Kraftwerk 2 fiihrt hier zu einem deutlichen Abknicken des Istschubs, da be-
reits die volle Pufferbatterieleistung fiir die Aufbringung des Antriebsschubs aufgebracht
wird und keine Reserven mehr fiir den Kraftwerksstart vorhanden sind. Nachdem auch
mit Kraftwerk 2 die Leistungsanforderung nicht abgedeckt werden kann, wird zum Zeit-
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punkt der maximalen Schubanforderung mit dem Starten von Kraftwerk 3 begonnen. Der
Sollschub wird erst 30s nach dem ersten Abweichen vom Vorgabewert wieder erreicht, die
maximale Schubabweichung betragt 30%.
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Abbildung 6.7: Schubverlauf bei hohem Schwellwert der Pufferbatterieleistung

In einer weiteren Simulation wird der Kraftwerksstart bei einem Schwellwert der Puf-
ferbatterieleistung von 25kW veranlasst. Hier wird mit dem Starten von Kraftwerk 2
deutlich frither begonnen. Nach Abb. wird nach 16s der Sollschub erreicht. Allerdings
muss kurz darauf Kraftwerk 3 aufgrund der weiter steigenden Leistungsanforderung
gestartet werden, so dass erneut fiir 10s der Sollschub nicht eingestellt werden kann.
Die Abweichung vom Sollschub betragt tiber die gesamte Simulationsdauer maximal 15%.

In einer dritten Simulation wird der Kraftwerksstart bei einer Entladeleistung der
Pufferbatterie von 10kW veranlasst. In diesem Fall kann der Sollschub geméfs Abb.
bis auf den Zeitraum von zweimal jeweils 5s iiber die gesamte Simulationsdauer
bereitgestellt werden. Wahrend dieser Zeitrdaume werden Kraftwerk 2 und 3 gestartet,
das Starten erfolgt jedoch jeweils frither als bei den vorhergehenden Simulationen, so dass
grofkere Leistungsreserven zur Abdeckung der Schubanforderungen in der Pufferbatterie
vorhanden sind.

Ein Abweichen vom Sollschub ist mit einem Positionsverlust der Hohenplattform
verbunden, der in allen hier gezeigten Féllen weniger als 200m betragt. Damit ist
nicht zu befiirchten, dass die Hohenplattform das in Kap. [3| definierte Positionierfenster
von im Durchmesser bkm aufgrund der Startvorginge der Kraftwerke verldsst. Der
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Abbildung 6.8: Schubverlauf bei mittlerem Schwellwert der Pufferbatterieleistung
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Abbildung 6.9: Schubverlauf bei niedrigem Schwellwert der Pufferbatterieleistung

Positionsverlust kann nach Erreichen des Sollschubs wieder ausgeglichen werden. Ein
weiterer Unterschied zwischen den drei Simulationen besteht in der Ausnutzung der
Pufferbatterie. Der Ladezustand am Ende des betrachteten Zeitabschnitts ist fiir die
Simulation mit dem hochsten Schwellwert der Pufferbatterieleistung geméf Abb.
um 1,2% niedriger als bei der Simulation mit einem Schwellwert von 10%. Bei spéterem
Starten eines Kraftwerks wird die Pufferbatterie stirker beansprucht. Die Auswirkungen
der verringerten Batterienutzung sind Thema von Kap. [6.2.2]
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Abbildung 6.10: Ladezustand der Pufferbatterie bei unterschiedlichen Schwellwerten der
Pufferbatterieleistung

Bei Simulationen iiber den gesamten Zeitraum von 1000s geméf Simulationsverlauf 2
und gemaéls der oben beschriebenen Startkriterien fiir den Kraftwerksstart werden die
Kraftwerke je nach Betriebsweise unterschiedlich oft gestartet und abgeschaltet. Bei
Start und Ende der Simulation ist jeweils nur Kraftwerk 1 in Betrieb. Die Anzahl der
Kraftwerksstarts ist in Tab. zu sehen. Es ergibt sich entweder héufigeres An- und
Abschalten von Kraftwerken oder aber ldnger andauernder und energetisch ungiinstiger
Teillastbetrieb von Kraftwerk 1 je nach Schwellwert der Pufferbatterieleistung fiir den
Kraftwerksstart. Eine dhnliche Problematik gibt es auch fiir weniger dynamische Leis-
tungsanforderungen. Aus der Betrachtung des Zeitintervalls Ay aus Simulationsverlauf
1 der Abb. ist ersichtlich, dass entweder Teillastbetrieb von Kraftwerk 1 vorliegt
oder aber iiber den gesamten Zeitraum Leistung aus der Pufferbatterie bendtigt wird.
Ein solches Intervall Ay kann wesentlich ldnger dauern als in der Abbildung gezeigt, so
dass an dieser Stelle die zugrunde liegende Problematik anhand eines allgemeinen Falles
skizziert wird.

Kraftwerksstarts bei | Kraftwerk 2 | Kraftwerk 3
voller Batterieleistung 3 3
Batterieleistung = 25kW 4 3
Batterieleistung = 10kW ) )

Tabelle 6.2: Anzahl der Kraftwerksstarts fir die Simulationen gemdfl Abb.
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Dem in Abb. gezeigten Beispiel liegt eine konstante Leistungsanforderung P;,; zu-
grunde. Es wird ferner davon ausgegangen, dass der Ladezustand der Pufferbatterie SOC
zum Zeitpunkt tq der oberen Ladegrenze entspricht und weiteres Laden nicht moglich ist.
Im Fall 1 wird Kraftwerk 1 bis zum Zeitpunkt ¢3 im Teillastbetrieb gefahren, es resultie-
ren verschlechterte Gesamtwirkungsgrade. Im Fall 2 wird zum Zeitpunkt ¢, das Kraftwerk
1 abgeschaltet, der Leistungsbedarf ausschlieklich aus der Pufferbatterie abgedeckt. Vor
Erreichen der unteren Entladegrenze wird Kraftwerk 1 zum Zeitpunkt ¢, wieder gestar-
tet. Der Startvorgang ist bis zum Zeitpunkt ¢, abgeschlossen. Wéhrend des Startens wird
zusétzliche Leistung aus der Pufferbatterie benétigt, so dass unter Umstédnden die Leis-
tungsanforderung P,,; wahrend dieses Intervalls nicht abgedeckt werden kann. Nach dem
Starten bis zum Zeitpunkt t; liefert Kraftwerk 1 eine Uberschussleistung, welche zum Auf-
laden der Pufferbatterie verwendet wird. Damit steigt der Gesamtwirkungsgrad in diesem
Abschnitt an, da Kraftwerk 1 entweder bei Volllast oder aber in einem deutlich giinstigeren
Teillastpunkt betrieben wird. Beim Erreichen der oberen Ladegrenze der Pufferbatterie
kann der gezeigte Vorgang beliebig oft wiederholt werden. Der bessere Wirkungsgrad von
Kraftwerk 1 muss mit dem Energiebedarf des Kraftwerkstarts verrechnet werden. Die
Frage, ob das Abschalten des Kraftwerks zu einem besseren Gesamtwirkungsgrad fiihrt
héngt damit von der Dauer des Zeitintervalls, dem Ladezusand der Pufferbatterie sowie
der Hohe der Leistungsanforderung Ps,; ab. Ohne eine genaue Kenntnis der Winddynamik
ist diese Frage nicht zu entscheiden. Aufgrund dieser Liicke und der oben beschriebenen
Untersuchungen zur Antriebsdynamik wird im Leistungsregler wird der Schwellwert der
Pufferbatterieleistung fiir den Start eines Kraftwerks fiir die im folgenden beschriebenen
Langzeitsimulationen auf 10kW gesetzt, um die beste Antriebsdynamik zu erreichen.

6.2.2 Langzeitsimulation

Zur Uberpriifung der Eignung des Antriebsstrangs und seiner Regelung sind drei Simu-
lationen iiber einen Zeitraum von jeweils einem Missionstag durchgefiihrt worden. Der
Ladezustand der Pufferbatterie betragt zu Beginn jeweils 50%. In den Simulationen 1
und 2 liegen die mittleren Windgeschwindigkeiten bei je 17,6m/s. Dieser Durchschnitts-
wert wird iiber Mitteleuropa nach Kap. |3| in den windstarken Wintermonaten erreicht.
Der Stabilisierungsbedarf der Hohenplattform wird bei der Berechnung des Schubbedarfs
nicht berticksichtigt. In Simulation 1 wird iiber die gesamte Missionsdauer der volle Schub-
bereich tiberstrichen. In Simulation 2 werden lediglich 20% des Schubbereichs mit Werten
zwischen 350N und 850N ausgenutzt. Trotz derselben mittleren Windgeschwindigkeiten
liegt nach GI. der mittlere Gesamtschub bei Simulation 1 bei 770N, bei Simulation 2
um 25% niedriger bei 580N. In Simulation 3 wird ein Missionstag simuliert, dessen mitt-
lere Windgeschwindigkeit von 9,0m/s fiir die warme Jahreszeit iber Mitteleuropa typisch
ist. Die Schubanforderungen liegen zwischen 50N und 300N, im Mittel bei 160N.
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Abbildung 6.11: Unterschiedliche Ansdtze zur Nutzung der Pufferbatterie fiir den Teillast-
betrieb

In Abb. sind die Schubvorgaben fiir die Simulationen 1 bis 3 in einem Ausschnitt
iiber jeweils den Zeitraum von 10000s zu sehen. Darunter ist der dazugehorige Ladezu-
stand der Pufferbatterie aufgetragen und der Betrieb der Kraftwerke gekennzeichnet. Fiir
letzteres ist fiir Simulation 1 eingetragen zu welchen Zeitpunkten Kraftwerke gestartet
oder abschaltet werden. Bei den Simulationen 2 und 3 werden aufer Kraftwerk 1 keine
weiteren Kraftwerke betrieben, so dass hier nur eingetragen ist, dass iiber den gesamten
Zeitabschnitt jeweils Teillastbetrieb in Kraftwerk 1 vorliegt.

In Simulation 1 ist durch das im Leistungsregler implementierte frithzeitige Starten eines
neuen Kraftwerks das Entladen der Pufferbatterie stark eingeschrankt. Der Abb. kann
entnommen werden, dass die Ladefreigabe bei 70% wéahrend des gesamten Zeitausschnitts
nur ein einziges Mal unterschritten und dass die Pufferbatterie anschliefend kontinuierlich
bis zur oberen Ladegrenze von 80% aufgeladen wird, so dass von diesem Zeitpunkt an wie-
der die Ladesperre greift. Dadurch kann die Pufferbatterie nicht optimal genutzt werden.
In den Simulationen 2 und 3 liegt der Ladezustand der Pufferbatterie fiir den gesamten
Zeitausschnitt konstant bei 80%. Fiir die Simulationen 2 und 3 hat ein Absenken der Ent-
ladeleistung fiir den Start eines weiteren Kraftwerks keine Auswirkung. Stattdessen wire
hier das im vorigen Kapitel vorgestellte Abschalten und erneute Starten von Kraftwerk 1
eine sinnvolle Losung.

In Simulation 1 sinken die Sollschiibe wiederholt auf Null ab. Nullschub kann vom Modell
des Antriebsstrangs nicht eingestellt werden. Die untere Grenze fiir den Istschub liegt bei
50N (2% des maximalen Gesamtschubs), 8N pro Antriebseinheit. Der Antriebsregler ist
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Abbildung 6.12: Zeitabschnitt von 10000s aus den Langzeitsimulationen 1 bis 3
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so eingestellt, dass ein Propeller stets rotiert, um die Uberwindung hoher Stillstandsmo-
mente beim Wiederanfahren des Propellers zu vermeiden. Der Restschub ist in Relation
zur Grofe und den Kréftebilanzen der Hohenplattform allerdings sehr gering. Die untere
Grenze von 8N Schub pro Antriebseinheit wird beim Herunterfahren durch die Tragheit
des Propellers und die Begrenzung der Bremsleistung auf OkW sehr langsam erreicht.
Sinkt die Sollleistung auf Null ab, kann kein Bremsmoment mehr aufgebaut werden, der
Propeller 1auft ungebremst aus.

Brennstoffverbrauch, erreichbare Missionsdauer und mittlere Gesamtwirkungsgrade der
drei 24h-Simulationen sind in Tab. aufgefiihrt. Der Berechnung der erreichbaren Missi-
onsdauer liegt der im Rahmen des Projekts AirChain vereinbarte Tankinhalt von 1460kg
Fliissigwasserstoff zugrunde. Fiir die Simulationen 1 und 2 wurde wie oben beschrieben
dieselbe mittlere Windgeschwindigkeit eingestellt. Durch den Vergleich der Gesamtwir-
kungsgrade dieser Simulationen ist zu erkennen, dass eine hohere Winddynamik zu einer
besseren Nutzung der Pufferbatterie fithrt. Dementsprechend wird Kraftwerks 1 weniger
haufig im unteren Teillastbereich betrieben. Bei geringer Winddynamik ist das Herab-
setzen des Schwellwerts der Pufferbatterieleistung fiir den Start eines Kraftwerks nicht
sinnvoll, da hier die Nutzung der Pufferbatterie stéirker priorisiert werden muss. Die Ab-
deckung der Antriebsanforderung wihrend eines Kraftwerksstarts ist hier aufgrund der
langsamer ansteigenden Schubanforderung nicht entscheidend fiir die Einhaltung der Po-
sition. Es miissen zudem keine grofen und schnell verfiigharen Leistungsreserven in der
Pufferbatterie vorgehalten werden, um stark schwankende Schubanforderungen abzude-
cken. Bei Simulation 3 ist durch den geringen Gesamtwirkungsgrad zu erkennen, dass
Kraftwerk 1 iiber die gesamte Simulationsdauer nur im niederen Teillastbetrieb gefahren
wird. Fiir den Betrieb in den Sommermonaten ist es daher ratsam, ein Abschalten von
Kraftwerk 1 zuzulassen.

Die erreichbaren Missionsdauern sind fiir den hier untersuchten Antriebsstrang einmal
von der mittleren Windgeschwindigkeit und zum anderen vom Gesamtwirkungsgrad ab-
héngig. Trotz des besten Gesamtwirkungsgrads in Simulation 1 wird aufgrund des hochs-
ten Antriebsbedarfs die geringste Missionsdauer erreicht. In den Sommermonaten liegt
die erreichbare Missionsdauer in der Grofkenordnung von 9-10 Tagen. Durch geschicktere

Simulation 1 | Simulation 2 | Simulation 3
mittlere Windgeschwindigkeit 17,6m/s 17,6m/s 9,0m/s
mittlerer Schub 770N 580N 160N
Brennstoffverbrauch (24h) 280,45kg 197,42kg 163,26kg
Gesamtwirkungsgrad 0,0774 0,0768 0,0524
erreichbare Missionsdauer 0,21 Tage 7,40 Tage 8,94 Tage

Tabelle 6.3: Ergebnisse der Simulationen 1 bis 3
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Leistungsregelung kann sie noch deutlich erhoht werden. Wahrend der Wintermonate be-
tragt die erreichbare Missionsdauer etwa die Hélfte dieser Zeit. Hier gibt es Potential, die
erreichbare Missionsdauer durch eine genauere Kenntnis der Windverhaltnisse und deren
Prognostizierbarkeit fiir die kommenden Stunden zu erhdhen, indem die Regelung des
Antriebsstrangs entsprechend angepasst wird.
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Kapitel 7
Zusammenfassung

Mit dem in der vorliegenden Arbeit erstellten Simulationsmodell kénnen die wesentlichen
Betriebscharakteristika des Antriebsstrangs einer LTA-H6henplattform in Echtzeit abge-
bildet werden. Es wurde der Betrieb in einer stationdren Flughthe von 20km untersucht,
Start und Landung wurden nicht beriicksichtigt. Das Simulationsmodell erfiillt die ge-
setzten Anspriiche an Stabilitdt und Genauigkeit. Durch einen modularen Aufbau kénnen
einzelne Komponentenmodelle auf einfache Weise ergénzt oder durch die Modelle ande-
rer Komponenten ersetzt werden. Der Antriebsbedarf der Hohenplattform zum Ausgleich
von Windgeschwindigkeiten bis 130km /h kann stationér zu jedem Zeitpunkt bereitgestellt
werden. Fiir den dynamischen Betrieb der Antriebe stehen dariiber hinaus Reserven durch
die Leistung der Pufferbatterie zu Verfiigung. Damit kann durch die Energieerzeugung das
dynamische Leistungsvermogen der Antriebe optimal abgedeckt werden. Nur wenn dau-
erhaft zusétzlicher Antriebsbedarf zur Stabilisierung der Hohenplattform notwendig ist,
sind durch die Kapazitét der Pufferbatterie zeitliche Grenzen gesetzt. Mit dem Modell des
Antriebsstrangs wurde eine Verweildauer in 20km Héhe von zwischen fiinf und neun Tagen
errechnet. Diese ist abhéngig von den saisonal unterschiedlichen Windverhéltnissen, wobei
in den Sommermonaten eine langere Verweildauer als in den windstarken Wintermonaten
erreicht wird.

Die extremen Umweltbedingungen in einer Flughche von 20km fiihren zu grundlegend ver-
anderten Systemanforderungen und Systemeigenschaften. In den Kraftwerken resultieren
Wirkungsgrade der Gasturbinen von 0,15 bei Volllast. Die Hohe des Gesamtwirkungs-
grads wird somit mafsgeblich durch die Kraftwerke festgelegt. Die Wiederziindbarkeit der
mit Wasserstoff betriebenen Kraftwerke in einer Hohe von 20km wurde im Rahmen des
Verbundforschungsprojekt AirChain nachgewiesen, so dass ein flexibler Betrieb der drei
Kraftwerke moglich ist. Bei den Propellern miissen zur Umsetzung der Vortriebsleistung
grofte Durchmesser realisiert werden, um gute Vortriebswirkungsgrade zu erreichen. Durch
die grofse Tragheit der in dieser Arbeit beschriebenen Propeller mit einem Durchmesser
von vier Metern wird die Antriebsdynamik beeintréchtigt. Im niederen Lastbereich oder
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wenn durch zusétzlichen Stabilisierungsbedarf der Propeller in einem ungiinstigen Be-
triebsbereich betrieben werden muss, sinkt durch Fehlanstromung in einigen Radiensta-
tionen des verstellbaren Propellers der Wirkungsgrad. Auch bei den Elektromaschinen
fithren die extremen Umweltbedingungen zu verdnderten elektrischen und mechanischen
Eigenschaften. Fiir die Entwicklung alternativer Technologien zur Energieerzeugung wie
zum Beispiel Brennstoffzellen sind daher ganz andere Voraussetzungen gegeben als beim
Einsatz in Bodennéhe. Die Auswirkungen des Einsatzes in grofser Flughthe sind dann
intensiv zu untersuchen.

Eine genaue Kenntnis der Windverhéltnisse ist vorausgesetzt, um den Leistungsregler des
Antriebsstrangs optimal konfigurieren zu kénnen. Dabei miissen nach saisonalen Kriteri-
en unterschiedliche Steuerroutinen umgesetzt werden: wahrend der Sommermonate sind
die mittleren Windgeschwindigkeiten tiber Westeuropa so gering, dass der Antriebsbe-
darf abwechselnd aus Kraftwerken oder Pufferbatterie abgedeckt werden kann. Der Ge-
samtwirkungsgrad des Antriebsstrangs steigt, wenn der Teillastbetrieb eines Kraftwerks
vermieden wird. Somit ist es giinstiger, wenn die Pufferbatterie durch eventuell tiber
den Antriebsbedarf hinaus verfiighare Kraftwerksleistung aufgeladen und nachdem das
Kraftwerk ausgeschaltet ist wieder entladen werden kann. In den Wintermonaten fithren
hohere Windgeschwindigkeiten zu einem deutlich gesteigerten Antriebsbedarf der Héhen-
plattform. Aufer der Windstérke spielt die Dynamik des Windes eine Rolle, da Puffer-
batterieleistung fiir eine schnelle Abdeckung dynamischer Leistungsausschlige verwendet
werden muss. Andererseits ist die Nutzung der Pufferbatterie entscheidend, um einen ho-
hen Gesamtwirkungsgrad zu erreichen. Die Definition eines Schwellwerts der Pufferbatte-
rieleistung zum Ausldsen eines Kraftwerksstarts hdngt von diesen gegenldaufigen Kriterien
ab. Durch einen niedrigen Schwellwert sinkt die Pufferbatterienutzung, das dynamische
Antriebsvermogen steigt jedoch. Umgekehrt steigt durch einen hohen Schwellwert die
Pufferbatterienutzung und damit der Gesamtwirkungsgrad. Diese Optimierung geht nur
bei genauerer Kenntnis der Umgebungsbedingungen in Stationierungsflughéhe. Um das
Verstandnis der Windverhéltnisse in der unteren Stratosphére zu verbessern ist es not-
wendig, geostationdr Messungen iiber ldngere Zeitrdume durchzufithren. Dafiir konnten
mit Systemen mit konservativer Regelung und geringerer Verweildauer die notwendigen
Erfahrungen gesammelt werden, um daraus die Regelung zum Erreichen einer optimalen
Verweildauer anzupassen.
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Abbildung A.1: Funktionsgeneratorenmodell der Gasturbine
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Abbildung B.1:

Detailliertes Modell des Antriebsreglers
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