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auf die Variable detailliert beschrieben.
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1. Einleitung

1.1. Einfihrung in die Problemstellung

Dem Piloten, der mit seinem Segelflugzeug eine Streckenflugaufgabe zu erfiillen hat, ste-
hen zum Durchfiihren seines Fluges Sonne und Wind als Energiequellen zur Verfiigung.
Uber den Erfolg oder Misserfolg seines Fluges entscheiden nicht zuletzt seine Kenntnisse
iiber Meteorologie und die taktisch kluge Anwendung dieses Wissens, um diese Energie-
quellen optimal zu nutzen.

1.1.1. Streckenflugtheorie

Ziel eines jeden Streckenfliegers ist es, eine moglichst lange Distanz in moglichst kurzer
Zeit mit seinem Segelflugzeug zuriickzulegen. Um dieses Ziel zu erreichen ist also eine Ma-
ximierung der Reisegeschwindigkeit, bzw. eine Maximierung der mittleren Uberlandflug-
geschwindigkeit nétig. Die mittlere Uberlandfluggeschwindigkeit ist maBgeblich von der
Leistung des Segelflugzeuges, den meteorologischen Bedingungen und den Féhigkeiten des
Piloten abhéangig.

1.1.2. Energiehaushalt des Segelflugzeuges

Wie noch gezeigt werden wird, ist ein Segelflugzeug stindig darauf angewiesen potentielle
Energie in kinetische Energie umzuwandeln, um letztlich dann aus der kinetischen Energie
Geschwindigkeit und Strecke iiber Grund zu gewinnen. Die Gesamtenergie ist die Summe
aus potentieller und aerokinetischer Engergie gemaf

1
Eges= pot+Ekin=m‘g'H+§'m4V2 (1)

Da potentielle Energie, also Hohe, jedoch kontinuierlich, um die Widerstandsarbeit zu
kompensieren, abgebaut wird, sinkt das Segelflugzeug, ruhige Luft vorausgesetzt, stetig.
Um den Verlust an potentieller Energie auszugleichen nutzt der Pilot thermische Aufwin-
de, um deren kinetische Energie in Form ihrer Vertikalgeschwindigkeit wg, fiir sich in fir
den Gleitflug nutzbare potentielle Energie zu verwandeln.

Da diese thermischen Aufwindfelder jedoch lokal begrenzt sind und je nach Topologie eng
und in ihrer Ausdehnung begrenzt sind, findet das Steigen in den vertikal aufsteigenden
Luftmassen meist im Kreisflug statt. Fiir das maximal zu erreichende Steigen sind also
die Kreisflugleistungen ausserordentlich wichtig.

Im Gleitflug erfolgt nun die Umwandlung der gewonnenen potentiellen Energie in kineti-
sche Energie. Hierbei ist es wichtig, anhand der Geschwindigkeitspolare seines Segelflug-



zeuges, den fiir ein erwartetes Steigen richtigen Gleitwinkel und die maximal zu erzielende
Gleitzahl zu erreichen.

1.1.3. Einteilung des Streckenfluges

Wie im vorangehenden Abschnitt beschrieben, gliedert sich der Uberlandflug in Gleitflug-,
oder auch Vorflug-, und Kreisflugsegmente (Abb. 1). Um nun die mittlere Uberlandflug-
geschwindigkeit zu maximieren und die Faktoren zu bewerten, von denen diese abhingig
ist, ist es vorteilhaft eine vereinfachte mathematische Beschreibung des Uberlandfluges zu
erstellen. Eine solche mathematische Beschreibung liefert MACCREADY [5]. Demnach ist
die Uberland- oder Reisegeschwindigkeit Vz eine Funktion der Gleitgeschwindigkeit im
Vorflugsegment, der Gleitzahl und der erzielten Steiggeschwindigkeit, d.h.

VR = f(VG,EVg,wst). (2)

Die Steiggeschwindigkeit wiederum ist eine Funktion der Aufwindgeschwindigkeit und des
Eigensinkens des Flugzeuges im Kreisflug, sie ergibt sich daher zu

wsi(r) = f(wa(r), wsk(r)) = wa(r) — ws(r). ©)

Abbildung 1: Abschnitte eines Streckenfluges

Die fiir einen Ubetlandﬁug bendtigte Zeit ¢ setzt sich aus der Zeit im Gleitflug t¢ und der
Steigzeit im Kreisflug ts, zusammen. Es ergibt sich fiir die Reisegeschwindigkeit daher eine
weitere Beziehung, als Funktion der geflogenen Distanz D und der Zeit in den einzelnen
Segmenten.

D

Ve = f(D,tg,ts) = ot i

O

Zur Maximierung der Reisegeschwindigkeit ist es bei gegebener Distanz (z.B. bei Wett-
bewerbsfliigen) nétig, die Verweildauer in den Segementen zu optimieren. Da die Zeit im
Vorflugsegment durch



H
g = ws (5)
iiber die Sinkgeschwindigkeit mit der Gleitzahl und damit mit den flugzeugspezifischen
Leistungen verbunden ist, lasst sich als Pilot an diesem Parameter wenig verdndern. Der
entscheidene Faktor zur Optimierung der Reisegeschwindigkeit ist demnach iiber die Steig-

zeit tg; indiziert, die durch

H
to = — 6
St - ( )

mit dem Nettosteigen und der erzielten Hohe verkniipft ist. Optimiert man nun also das
Nettosteigen, optimiert man die Reisefluggeschwindigkeit.

Betrachtet man weiterhin die Steigzeit tg; als Gesamtzeit, die notwendig ist, ein Aufwind-
feld zu erkennen, den Kreisflug einzuleiten bis zum Erreichen einer Kreisflugbahn um das
Zentrum, auf der man konstantes Steigen erfliegt, d.h.

tst = tzentrieren + tSteigeny (7)

ergeben sich zwei Forderungen zur Optimierung der Steigzeit:

e Minimierung der Zeit bis zum Zentrieren des Aufwindkerns,

e Minimierung der Zeit des Steigens bis zur gewiinschten Hohe H.

Die erste Forderung verlangt also nach der Kenntnis des Ortes des Aufwindkerns, d.h.
nach einem Satz geoditischer Koordinaten. Um die zweite Forderung zu erfiillen ist es
hingegen nétig das Nettosteigen Gl. (3) zu Maximieren. Da die Aufwindgeschwindigkeit
wy4 nicht beeinflusst werden kann, sie aber genau wie das Eigensinken im Kreisflug eine
Funktion der Kreisflugbahn ist, gilt es eine fiir das vorherrschende Aufwindfeld optima-
le Fluglage einzunehmen. Die Kenntnis iiber die Flugleistungen im Kreisflug, sprich der
giinstigste Flugzustand fiir jeden Radius, und die Topologie des Aufwindfeldes, sind dem-
nach zur Maximierung des Nettosteigens und damit zur Minimierung der Steigzeit von
ausschlaggebender Bedeutung.

Die Sollfahrt-Theorie, d.h. das mathematische Konzept nach MACCREADY ist in erster
Linie als ein Hilfsmittel gedacht, um mit Hilfe der Flugzeugpolaren und unter Beriick-
sichtigung der Historie der erflogenen Steigwerte (”mittleres Steigen”), seinen Vorflug ef-
fizient der Wetterlage und den Flugleistungen seines Flugzeuges anzupassen, da sich der
Streckenflug, wie gezeigt, jedoch aus einer zyklischen Aneinanderreihung von Vorflug-
phase und Kreisflugphase, " Kurbeln”, zusammensetzt und die Sollfahrt-Theorie lediglich



(a) Steigwerte iiber Flugweg (b) Steigwerte iiber Grund zum Wiederfinden
der Thermik

Abbildung 2: graphische Ausgabe von Steigwerten

die Vorflugphase optimiert, ist der Pilot zundchst allein auf sein fliegerisches Geschick
angewiesen, die Steigzeit und die Steigwerte zu optimieren.

1.2. Am Markt verfiigbare Zentrierhilfen

Eine Anzahl von auf dem Markt erhéltlichen Segelflugrechnern und Loggern bieten zur
Unterstiizung des Piloten zum Erfiillen seiner Mission neben dem Sollfahrtgeber, der auf
der MACCREADY-Theorie beruht, auch eine Funktion ”Zentrierhilfe”.

Die meisten dieser Gerite, wie zum Beispiel das IQ Compeo der Firma Brauniger, zeigen
einem jedoch nur die Richtung zum letzten besten Steigen, oder bieten einem eine farb-
oder kontrastcodierte, graphische Darstellung der letzten Steigwerte iiber der Flugbahn
(XC-Trainer der Firma Aircotec (Abb. 2a und Abb. 2b)). Die Gerite der Firma SDI
Zander, das C4 Competition (Abb. 3) und das ZS1 System (Abb. 4), gehen in ihrer
Anzeige noch einen Schritt weiter.

Das C4 Competition gibt einem die Information, ob man sich vom Zentrum der Ther-
mik weg, oder zu ihm hin bewegt. Das ZS1 beobachtet das mittlere Steigen iiber einen
geflogenen Vollkreis. Wird das Steigen in einem Abschnitt des Kreises besser als das mitt-
lere Steigen, wird der Betrag und die Richtung des besseren Steigens angezeigt. In diese
Richtung gilt es somit die Flugbahn zu verlagern.

Allen vorgestellen Systemen ist gemein, dass sie einem das Wiederfinden eines einmal er-
flogenen Aufwindfeldes und u.U. auch das Auffinden eines virtuellen Zentrums (= bestes
Steigen), um sich so durch eine Anzahl von Kreisfliigen dem realen Zentrum zu nihern,
erleichtern. Keines der Gerite bzw. der Software dieser Geréte gibt jedoch einen Hinweis
darauf, wann und mit welcher Geschwindigkeit und Querneigung ein Kreis eingeleitet
oder verlagert werden sollte. Dieses ist eine Schwiche, da der Pilot bei dieser Entschei-



C4COMPETITION

Abbildung 3: SDI C4 Competition Abbildung 4: SDI ZS1 100

dung noch immer auf seine fliegerische Erfahrung, sein Geschick und eine Portion Gliick
angewiesen ist. Gerade unerfahrenen Piloten und Flugschiilern fehlen die ersten beiden
genannten Eigenschaften.

Ein weiteres Gerit das eine Zentrierhilfenfunktion bietet, ist das System ” Themi” der

Firma Scheffel Automation. Themi berechnet an Hand der GPS-KOO und der Steigwerte
ein virtuelles Zentrum des Aufwindfeldes und gibt dem Piloten iiber Lichtsignale Kom-
mandos zum Einnehmen der nétigen Fluglagen, um das Aufwindfeld zu zentrieren. Auch
hier ist der Pilot darauf angewiesen zunichst selbststindig bei Thermikberiihrung den
Kreisflug, im Bezug auf Richtung und Fluglage, einzuleiten.
Nach einer Weile hat Themi ein erstes virtuelles Zentrum errechnet und fithrt den Piloten
mit Hilfe der in Abb. 5a und Abb. 5b gezeigten Anzeigen auf eine Kreisbahn um das
Zentrum. Bis zum Verfassen dieser Arbeit war es nicht moglich eine Aussage iiber das
Rechenverfahren bzw. den Algorithmus, dem sich Themi bedient, zuerhalten.

Die rechte (oder) Die rechte (oder) Beide LED an Die rechte (oder) Die rechte (oder) Beide LED an
linke LED Ist an: linke LED blinkt: linke LED ist an: linke LED blinkt:

1. 1.
)
= e Es Ist ledigiich eine
Information darbber,
re ‘das des Zontrum
hintar dem Flugzeug egt.
utrichten

= reduziers Schrigiage Falie Si jodoch die 2 bkl Sigkile &
- Tce o ,::‘T o e 3 a e Signlego
Das Zentrum fat vom Oea Zentrum st Das Zentrum fst \.\"“Zm urdckhehesn wollen. \\
(a) Signale beim Thermikkreisen (b) Signale Korrekturmansver

Abbildung 5: Zentrieren mit Themi



Zusammenfassend lésst sich feststellen, dass einem die z.Zt. auf dem Markt befindlichen
Gerite das Wiederauffinden von Aufwindfeldern und des letzten besten Steigen erleich-
tern, aber, bis auf Ausnahme des Themi Systems, keine Flug- oder Einkreisempfehlung
gegeben wird. Weiterhin bietet keines der Gerte die Mglichkeit, die momenten giinstigste
Fluglage im Bezug auf Fluggeschwindigkeit und Querneigung unter Beriicksichtung der
Topologie des Aufwindfeldes zu ermittelen.

1.3. Ziel der Arbeit

Die vorliegende Arbeit setzt an diesem Punkt an und stellt dem Piloten ein Hilfsmittel zur
Verfiigung, seinen Kreisflug bzgl. der erzielbaren Steigwerte zu optimieren. Dieses setzt
die Kenntnis iiber den Aufwindtyp, die geoditische Position des Aufwindzentrums und
der Kreisflugeigenschaften des eigenen Flugzeuges voraus. Im Folgenden wird erlautert,
wie die einzelnen Informationen enstehen, bewertet und zueinander in Beziehung gesetzt
werden, um eine Strategie zum optimalen Zentrieren eines Aufwindfeldes zu entwickeln.
Ziel dieser Arbeit ist es demnach ein Verfahren zu entwickeln, bei dem sowohl

e die Position des Aufwindzentrums als Bezug fiir einen Kreisflug bestimmt wird, als
auch

e die Ermittlung des optimalen Kreisradius und eine Empfehlung fiir die optimale
Fluglage gegeben wird und

e dem Piloten eine Steuerstrategie vorgeschlagen wird, den optimalen errechneten
Flugzustand schnellst méglich herzustellen.



2. Flugmechanik

In diesem Kapitel werden die Grundgleichungen und Modelle zur Beschreibung der Flug-
zeugbewegungen hergeleitet und beschrieben. Vereinfachend wird fiir den gesamten weite-
ren Verlauf dieser Arbeit das Flugzeug als Starrkérper angenommen, so dass die Bewegung
eines solchen Flugzeuges durch drei translatorische und drei rotatorische Freiheitsgrade
komplett beschrieben werden kann.

Im ersten Abschnitt dieses Kapitels geht es um die Definition der an einem Flugzeug
auftretenden Groflen. Im zweiten Abschnitt werden geeignete Koordinatensysteme zur
Referenz und Beschreibung dieser Groflen eingefiihrt. Zu deren Bezeichnung finden die
Konventionen der DIN 9300 Anwendung. Im dritten Abschnitt wird die Flugzeugkinema-
tik, d.h. die Bewegung des Flugzeuges in den KOS, behandelt. Im vierten und fiinften
Abschnitt geht es um die Flugleistungen und einige grundlegende Flugmanéver, wie sie
fiir diese Arbeit wichtig sind.

2.1. Vektoren

Die an einem Flugzeug aufretenden Kréfte und Momente sind im Allgemeinen gerichtete
Groflen, d.h. sie konnen als Vektoren geschrieben werden. Geht man davon aus, dass recht-
winklige, orthogonale KOS verwendet werden, ergeben sich dreidimensionale Vektoren. Es
gelten somit fiir:

Krifte: Momente: Geschwindigkeiten:
X L u
R =|Y M= M V= 1lv
A N w
und fiir die
Position: Winkelgeschwindigkeit: Lagewinkel (Euler-Winkel):
T ¥4 d,
L=y 2= |gq @ =19
z r b

Annmerkung: Die Euler-Winkel beziehen sich nicht auf ein orthogonales KOS, da sich
bei Drehung um einen Euler-Winkel, alle Achsen entsprechend mitdrehen.



2.2. Koordinatensysteme

Vektoren sind auf einem bestimmtem Vektorraum definiert. Wie einleitend erwihnt, wird
von der Verwendung von dreidimensionalen, orthogonalen KOS ausgegangen, sodass sich
zur sinnvollen Beschreibung der eingefiihrten Groflen folgende KOS anbieten.

2.2.1. geoditisches Koordinatensystem

Der Ursprung des geodétischen KOS fallt zum Zeitpunkt ¢y in den Schwerpunkt des
Flugzeuges. Die Achsen stehen orthogonal aufeinander, wobei die z,- Achse und die y,-
Achse in der Horizontalebene der Erde liegen und die z,-Achse entsprechend dem Verlauf
der Erdbeschleunigung senkrecht in Richtung Erdmittelpunkt orientiert ist. Dieses KOS
ist rechtshéndig, wobei Groflen, die in diesem KOS beschrieben werden, mit dem Index g

gekennzeichnet werden.

beliebige Richtung
z.B. Nord

Flugzeug- 'o‘
schwerpunkt [/

e
Fiorzomaeoe"

(Tangentialebene
an die Erdkugel)

Z
Gewicht G

Erde

Abbildung 6: geodaetisches KOS [1]

2.2.2. flugbahnfestes Koordinatensystem

Das flugbahnfeste KOS, dessen Ursprung iiblicherweise ebenfalls mit dem Schwerpunkt
des Flugzeuges zusammenfillt, bewegt sich mit der Zeit relativ zum geodétischen Koordi-
natensystem entlang der Flugtrajektorie. Die Richtung der zx-Achse liegt per Definition
zu jedem Zeitpunkt ¢ in Richtung der Bahngeschwindigkeit V, und damit tangential
zur Flugbahn zum betrachteten Zeitpunkt. Der Schnittwinkel v der zi-Achse mit der
durch z, und y, aufgespannten Ebende wird Bahnneigungswinkel genannt und ist fiir den
Steigflug positiv definiert. Die yx-Achse liegt zu jedem Zeitpunkt in der Horizontalebene



des geodéitischen KOS und ist orthogonal zur zx-Achse. Da es sich um ein orthogonales
KOS handelt, steht die zx-Achse senkrecht auf der zx-yx-Ebene und ist in Richtung der
24-Achse, mit der sie sich ebenfalls unter dem Winkel ~ schneidet, positv definiert. Die
Projektion der zx-Achse auf die Horizontalebene liefert, bezogen auf die z4-Achse, den
Bahnazimut .

% = Bahnazimut (True Track)
v = Bahnneigungswinkel

Yo

Abbildung 7: flugbahnfestes KOS [1]

2.2.3. flugzeugfestes Koordinatensystem

Das flugzeugfeste KOS hat seinen Ursprung fiir alle Zeiten ¢ im Schwerpunkt des Flug-
zeuges (kérperfest). Die zs-Achse fillt in die Symmetrieebene des Flugzeuges und ist in
Richtung der Bugspitze gerichtet positiv definiert. Sie ist gleichzeitig die Rollachse des
Flugzeuges (Querneigungs- / Héngewinkel ¢). Die ys-Achse steht senkrecht zur z;-Achse
und wird als Nickachse bezeichnet (Langslagewinkel 8). Die zs-Achse vervollstindigt das
KOS zu einem rechtshindigem orthogonalem System und steht senkrecht auf der durch
zy und ys aufgespannten Ebene. Die Flugzeughochachse z; wird auch als Gierachse be-
zeichnet (Schiebewinkel 3).

2.2.4. weitere Koordinatensysteme

In der DIN 9300 sind noch eine Reihe weiterer Koordinatensysteme definiert, die die
Beschreibung von Groflen erleichtern, beispielsweise seien hier das aerodynamische oder
das experimentelle KOS genannt. Da diese KOS keine Anwendung in dieser Arbeit finden,
wird an dieser Stelle nicht weiter darauf eingegangen und auf die Norm verwiesen.
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Abbildung 8: flugzeugfestes KOS [1]

2.2.5. Koordinatentransformation

Die auf ein Flugzeug wirkenden Kréfte, Massenkrafte, Momente und Massentragheits-
momente werden zur Vereinfachung in den jeweils geeigneten KOS ermittelt. Fiir eini-
ge Anwendungen und weiteren Betrachtungen kann es jedoch nétig sein, die ermittelten
Groflen in anderen KOS anzugeben. Als Beispiel sei hier das Aufstellen der Bewegungs-
gleichungen, wofiir die Vektoren und Momente in ein gemeinsames KOS iiberfiihrt werden
miissen, oder die zur Navigation benétigte Darstellung der im flugbahnfesten KOS ermit-
telten Flugbahn im geodétischen KOS genannt. Um dieses zu erreichen, sind eine Anzahl
von Koordinatentransformationen definiert, die im Detail in [2]eingesehen werden kénnen
und hier nicht weiter beschrieben werden. Die wichtigsten hier verwendeten Koordinaten-
transformationen finden sich im Anh. B.

2.3. Flugzeugkinematik

Die Flugzeugkinematik beschftigt sich mit der Bewegung und der zeitlichen Anderung
des Positionsvektors des Flugzeuges, um Aussagen iiber die Flugbahn eines Flugzeuges
machen zu kénnen. Die Flugbahn wird durch die Geschwindigkeit und die Richtung des
Flugzeuges bestimmt.

2.3.1. Geschwindigkeitskinematik

Das Flugzeug bewegt sich im Allgemeinem in einer gestérten, nicht windstillen Umge-
bung. Die Geschwindigkeit des Flugzeuges iiber Grund Vi, setzt sich daher aus zwei
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Komponenten zusammen, dem Vektor der Fluggeschwindigkeit V und dem Vektor der
Windgeschwindigkeit V.

Ve=V+Vy ®

Wihrend der Windgeschwindigkeitsvektor in geodatischen Koordinaten angegeben wird,
liegt die Fluggeschwindigkeit im flugwindfesten oder auch aerodynamischen KOS vor. Die
Fluggeschwindigkeit wird zur Bestimmung der aerodynamischen Krifte und Momente
benotigt. Zur Vereinfachung wird in dieser Arbeit als Randbedingung der Windeinflu in
der Horizontalebene vernachléssigt, d.h. uy, = 0 und vy, = 0 und auf die Betrachtung
der noch zu definierenden wy-Komponente beschriankt. Da |V, | << |V] vereinfacht sich
Gl (8) zu

Ve=V ©)

Durch Koordinatentransformation 188t sich der Fluggeschwindigkeitsvektor in das geo-
détische KOS iiberfithren. Da eine direkte Transformation nicht méglich ist, wird ein
Umweg tiber das flugzeugfeste KOS genommen. Es gilt

Vg~ L, (zfaz“) (10)

Bei Annahme eines schiebefreien Fluges, d.h. § = 0, und kleinen Anstellwinkel, d.h.
a << 1, ergibt sich fiir die erste Transformation a — f

cos a cos v
VignZL, [V-| sng | |~T,| |0 (11)
sina cos 8 0]
und fiir die zweite Transformation f — g
cos U cos © cos x cos |
Vigs=V- |sinWcos®| = V- |sinxcosy (12)
—sin® —siny |

Hierbei wird berticksichtigt, dass aufgrund der Vernachlassigung des Horizontalwindes
¥ = x gilt. Desweiteren gilt unter Beriicksichtigung der Randbedingungen fiir die Flug-
zeuglingsbewegung © = v + o — aw [1]. Unter Annahme, dass im stationédren Gleitflug
die Flugzeuglingsachse z; mit der z,-Achse des bahnfesten KOS zusammenfllt, d.h.
a = aw, ergibt sich © = ~.

Die w-Komponente in Gl. (12) stellt gegeniiber der Erde die Steig- bzw. Sinkgeschwin-
digkeit dar, d.h die zeitliche Anderung der z,-Koordinate. Haufig wird anstelle von z, die
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Flughohe H verwendet. Es gilt:

H=—2z (13)
und

- dH
H=— = —wgy, = Vgsiny (14)
dt
Fiir die folgenden Betrachtungen sind nach den oben angenommenen Vereinfachungen

folgende Randbedingungen zubeachten:

e schiebefreier Flug & 3 =0,
e keine horizontalen Windkomponenten < uw = 0 und vy =0,

e und V = V.

2.4. Flugleistung

Der folgende Abschnitt beschétigt sich mit der Beschreibung der auf ein Segelflugzeug
wirkenden Krifte, der Entstehung des Auftriebs und des Widerstands und ihrem Zusam-
menhang und den sich daraus ergebenden Gro8en. Die Bestimmung und das Wissen iiber
die Zusammenhénge dieser Gréfie sind wichtig, um Flugzustinde zubewerten und Schliisse
auf das Flugverhalten zuziehen.

2.4.1. Krifte am Flugzeug

Damit ein Flugzeug fliegt, ist es auf eine Luftkraft angewiesen, die sein Gewicht gegeniiber
dem Erdschwerefeld trégt.

Diese Luftkraft ensteht durch die Umstréomung der Tragflichen. Sie ldsst sich aufteilen in
eine Auftriebskomponente, die senkrecht zur Anstrémung wirkt, und eine Widerstands-
komponente, die in Richtung der Anstomung wirkt. Auftrieb und Widerstand sind also
iiber die Anstrémung miteinander verkniipft. Die Komponenten der Luftkraft ergeben
sich aus den folgenden Gleichungen, es gilt fiir den Auftrieb nach [1]

A=Cy-=-V2.S (15)

NI

und fiir den Widerstand
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Fiir einen stationdren Horizontalflug, muss der Auftrieb gerade so grof} sein, dass er die
Gewichtskraft kompensiert und es muss eine Vortriebskraft erzeugt werden, die die Wi-
derstandskraft kompensiert. Anders als bei motorgetrieben Luftfahrzeugen kann die Vor-
triebskraft bei einem Segelflugzeug nicht durch ein Triebwerk erzeugt werden. Somit kann
das Segelflugzeug nur durch einen Bahnneigungsflug durch Umwandlung von potentiel-
ler in kinetische Engergie nach dem Prinzip der schiefen Ebene eine Vortriebskraft als
Komponente der Gewichtskraft erzeugen (Abb. 9).

Im stationdren Bahnneigungsflug stellt sich der Bahnneigungswinkel v nun entspre-
chend der Gleichgewichtsbedingungen der Kréftebilanz ein. Im Gleichgewichtszustand

gilt:

A= Gecosvy 17)
W = Gsiny (18)

Fiir die resultierende Luftkraft gilt:

(19)

Abbildung 9: Krifte am Flugzeug im Gleichgewichtszustand ohne Wind [3]
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Im Kurvenflug erweitert sich die Kraftebilanz um die durch die Drehung um den Mo-
mentalpol hervorgerufene Zentrifugalkraft

2

Fz=m-w’ -r=m-x*r (20)

Diese zusitzliche Kraft muss ebenfalls durch die Auftriebskraft kompensiert werden. Da
die Auftriebskraft stets senkrecht auf der Anstrémung steht, muss eine Kurve schiebefrei
(B = 0) mit einem Querneigungswinkel ¢ geflogen werden, sodass eine Kraftkomponente
entgegen der Zentrifugalkraft erzeugt wird (Abb. 10)

Abbildung 10: Kréfte im Kurvenflug ohne Wind (3]

Demnach hingen Gewichtskraft, Auftrieb und Zentrifugalkraft iiber den Querneigungs-
winkel ¢ miteinander zusammen. Fir kleine Bahnwinkel ergeben sich in guter Niherung
folgende Zusammenhénge:

G=A-cos¢ (21)
F,=A-sin¢ (22)

2.4.2. Lilienthalpolare

Wie in Gl. (15) und Gl. (16) angefiihrt, hingen der Auftrieb und der Widerstand jeweils
linear von den dimensionlosen Beiwerten C4 und Cy ab. Diese beiden Beiwerte werden
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fiir jedes Profil im Windkanal ermittelt und héngen idealisiert quadratisch miteinander
zusammen. Die Polaren der in dieser Arbeit betrachteten Flugzeuge stammen aus Flug-
versuchen der IDAFLIEG und wurden {iber ein Regressionsmodell mit einem Polynom 4.
Ordnung angenédhert ([7] und Anh. A). Als Referenzflugzeug und fiir die in Kap. 6 be-
schriebene Simulation wurde ein Flugzeugmodell mit einem quadratischen Polarenansatz
gewahlt. Hierbei ergibt sich die Polare gemaf:

Cw=Cwo+k- Cﬁ (23)

Wird C4 gegen Cw aufgetragen ergibt die flugzeugspezifische Widerstandspolare (Abb. 11).

CA quadratischer Ansatz
A

CA max | &7

realer Verlauf

Cwo Cw

Abbildung 11: Polarendiagramm nach Lilienthal

Dabei treten imbesonderen Abweichungen zwischen dem realen und dem quadratisch
gendherten Verlauf im Cgpmq.-Bereich auf. So wird beim quadratischen Ansatz der grofie
Cw-Anstieg bei praktisch keinem weiterem C,4 Zuwachs weitesgehend nicht erfasst, ebenso
wenig der Effekt des Auftriebsverlustes (Stall) nach Erreichen von Camaz-

25. Flugmandver

Dieser Abschnitt behandelt die beiden wichtigsten Flugmanéver fiir diese Arbeit. Dynami-
sche Uberginge zwischen diesen beiden Flugzustinden bleiben 0.B.d.A. unberiicksichtigt,
d.h. es werden nur stationare Flugzustidnde betrachtet.
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2.5.1. Flugzeuglangsbewegugng

Wie in Kap. 1.1.2 und Kap. 2.4.1 bereits erwéhnt, fiihrt ein Segelflugzeug zur Erzeugung
der Vortriebskraft einen Bahnneigungsflug mit -y, < 0 durch und nutzt damit das Prinzip
der Schiefen Ebene. Hierbei gleicht die durch den Héhenverlust freiwerdende potentielle
Energie die Widerstandsarbeit aus. Aus dem Bahnneigungsflug ergibt sich fiir das Flug-
zeug somit eine aus der Geschwindigkeitskinematik resultierende Sinkgeschwindigkeit wg,.
Die Eigensinkgeschwindigkeit hangt nach Gl. (14), ohne Betrachtung des Vertikalwindes,
iiber die Beziehung

wgg = —V-sin, (24)
mit der Fluggeschwindigkeit zusammen.
Aus den Gleichgewichtsbedingungen in x-Richtung im flugbahnfesten KOS (windstille)
ergibt sich fiir die Flugzeuglangsbewegung:
0=-W -G -siny=-W — A-siny (25)

Unter Beriicksichtigung des Lastvielfachen, dass nach [2] als

definiert ist und der Annahme, dass der Auftrieb gleich der effektiven Flichenbelastung
ist (vgl. Abb. 9), ergibt sich fiir das Lastvielfache

A  G-cosy
TET TG

Aus Gl. (25) und GL (27) ergeben sich somit unter Beriicksichtigung von Gl. (15) und

Gl. (16) unter Annahme iiblicher Flugzustande fiir den Bahnneigungswinkel kleine Winkel,

= C0s 7. (27)

und es gilt:

sin'y=—%=—g—j-n,z'yfﬁrn,zl (28)

Fiihrt man nun fiir das Verhaltnis —Cyw /C4 die reziproke Gleitzahl e ein, so ergibt sich

ein Maf8 fiir die Giite des Flugzustandes. Jedem Arbeitspunkt auf der Lilienthalpolare (vgl.

Abb. 11) 148t sich ein bestimmtes Cy/C4 Verhiltnis zuordnen. Die Arbeitspunkte stellen

sich je nach Flugzustand ein. Nach Gl. (28) ergibt sich daher fiir jeden Arbeitspunkt und
damit fiir jeden Flugzustand ein Bahnwinkel +.

Der Gleitzahl kommt im Segelflug eine besondere Rolle zu. Sie gibt an, welche Strecke

ein Segelflugzeug bei gegebener Hohe zuriicklegen kann. Moderne Segelflugzeuge der Of-
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fenen Klasse haben Gleitzahlen jenseits der 60, sodass sie bei ruhiger Luft (kein Flug
durch aufsteigende oder absinkende Luftmassen, kein Wind) aus einem Kilometer Héhe
60 km Strecke und mehr zuriicklegen kénnen. Die Gleitzahlen von Segelflugzeugen der
Standard-/Clubklasse bewegen sich im Bereich von 20 bis 50, bei Gleitwinkeln zwischen
1° und 3°.

Aus der Auftriebsgleichung Gl. (15) ldsst sich unter Annahme von cosvy = 1 folgende
Beziehung fiir die Fluggeschwindigkeit finden:

V=42 2. — (29)

Da diese Gleichung einen Zusammenhang zwischen der Fluggeschwindigkeit V', der Flachen-
belastung G/S und dem Auftriebsbeiwert C4 herstellt, ist sie fiir alle weiteren Fluglei-
stungsbetrachtungen duflerst wichtig. So lasst sich aus der Gleichung herleiten, dass fiir
grofere Fluggeschwindigkeiten kleinere Auftriebsbeiwerte notig sind, aber auch, dass die
Fluggeschwindigkeit, unter Annahme gleicher Bahnwinkel und bei gleicher Auftrtiebsbei-
werte, ausschlielich von der Flachenbelastung G/S abhéngig ist.

Ein weiteres wichtiges Datenblatt zur Beurteilung der Flugleistungen eines Segelflug-
zeuges ist die Geschwindigkeitspolare. Diese erhélt man durch Umrechnen der Lilienthal-
polare Gl. (23) mit Hilfe der Formeln fiir die Flug- und die Sinkgeschwindigkeit Gl. (29)
und Gl. (24).

Hierbei wird auf der Abzisse die Fahrt und auf der Ordinate die Sinkgeschwindigkeit
aufgetragen. Dass die Geschwindigkeitspolare eng mit der Lilienthalpolare verkniipft ist,
ldsst sich an der Form erkennen und so lassen sich auch die selben markanten Punkte iden-
tifizieren (vgl. Kap. 2.6). In Abb. 12 ist exemplarisch die Geschwindigkeitspolare fiir eine
ASK21 dargestellt. An dieser Polare 148t sich in Abhangigkeit von der Flachenbelastung
die Geschwindigkeit des geringsten Sinkens und des besten Gleitens ablesen.

2.5.2. Flugzeugseitenbewegung

Wie in Kap. 2.4.1 gezeigt, wirkt im Kurvenflug infolge der Zentrifugalkraft eine zusatzliche
Kraftkomponente in z-Richtung des flugzeugfesten KOS. Die zusétzliche Kraftkomponen-
te ist ein Vielfaches der im Geradeausfluges wirkenden Gewichtskraft. Diese zusétzliche
Kraft muss durch einen erhéhten Auftrieb kompensiert werden, sodass auch die Mindest-
geschwindigkeit im Kurvenflug steigt. Wie schon im stationdren Gleitflug, ist auch im
Kurvenflug das Lastvielfache n, als Verhiltnis von Auftrieb zu Gewicht definiert. Somit
ergibt aus Gl. (21) das Lastvielfache im Kurvenflug zu
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Abbildung 12: Geschwindigkeitspolare ASK 21 [Schleicher Flugzeugbau]

A__1
G cos¢

Daraus ergeben sich fiir die Fluggeschwindigkeit im stationdren Kurvenflug analog zu
Gl. (29)

(30)

N, =

2 G 1
V= ; S’ CA cos¢’ (31)

und fiir die Sinkgeschwindigkeit unter Beriicksichtigung von Gl. (28) fiir kleine Bahnwinkel

nach (3]
_./]2.G. Cw 26 __COw (32)
Ws = p S Ca- cos¢ Cy- cos¢ p S 02/2 - cos?/2 ¢

Der Kurvenflug nimmt im Segelflug eine besondere Stellung ein, da die Leistung eines

Segelflugzeuges in diesem Flugzustand entscheidend fiir das zu erzielende Steigen in ei-
nem Aufwindfeld ist. Flugmechanisch betrachtet ist der Kurvenflug jedoch zunichst ein
Flugmanéver zur Anderung des Bahnazimutes und damit, Windstille vorrausgesetzt, im
gleichen Mafe zur Anderung des Steuerkurses.

Ausgehend von den Gl. (20), Gl. (21) und Gl. (22) ergibt sich unter Beriicksichtung der
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Gewichtskraft G = m - g folgender Zusammenhang fiir den Querneigungswinkel:

F, v?
tan¢ = E = g_’l‘ (33)
Stellt man nun Gl. (33) nach r um, erhélt man die Gleichung fiir den Radius der Kreisbahn
VZ

Somit ist der Kreisradius durch die zwei Gréflen Querneigungswinkel ¢ und Flugge-
schwindigkeit V' eindeutig bestimmt. Dies bedeutet jedoch auch, dass ein bestimmter
Radius durch eine Vielzahl von Kombinationen aus Fluggeschwindigkeit und Quernei-
gung erflogen werden kann. Wird bei vorgegebenen Kurvenradius beispielsweise die Flug-
geschwindigkeitkeit erhoht, muss mit einer héheren Querneigung geflogen werden. Dies
wird anschaulich klar, wenn man bedenkt, dass durch die erhohte Fluggeschwindigkeit, bei
gleichbleibendem Kreisradius, die Zentrifugalkraft grofiler wird und durch einen erhéhten
Querneigungswinkel, und damit verbundener Zunahme der Auftriebskomponente in ra-
dialer Richtung, ausgeglichen werden muss.

Der Radius 148t sich somit bei konstanter Querneigung ¢ = konst. durch Variation
der Fluggeschwindigkeit V' oder bei V' = konst. durch Variation von ¢ verindern. Dabei
ergeben sich fiir die verschiedenen Flugzustdnde unter Beriicksichtigung von Gl. (32)
unterschiedliche Sinkgeschwindigkeiten (vgl. Abb. 13).

Auch diese zunichst qualitativen Aussagen werden deutlich, wenn man bedenkt, dass
bei erhéhter Querneigung nur ein kleinerer Teil des Auftiebs zum Tragen des Flugzeugs
zur Verfiigung steht und dadurch die Sinkgeschwindigkeit steigt. Dass bei hoheren Ge-
schwindigkeiten die Sinkgeschwindigkeiten ebenfalls steigen, resultiert aus dem erhshten
Bahnneigungswinkel (vgl. Kap. 2.5.1 und Abb. 12).

Da nach der Auftriebsformel Gl. (15) die Fahrt und die Querneigung iiber das Last-
vielfache mit dem C,4 Wert zusammenhéngen und sich die Sinkgeschwindigkeit wsx im
Kurvenflug nach Gl. (32) aus dem Verhéltnis von Widerstand und Auftrieb ergibt, wird
dieser Zusammenhang im folgenden Abschnitt ndher betrachtet.

2.6. Aerodynamische Optimalpunkte

Wie in den vorigen Abschnitten erwéhnt, lassen sich im Polarendiagramm der Wider-
standspolare einige charakteristische Arbeitspunkte identifizieren. Fiir die Mission eines
Segelflugzeuges sind hierbei drei Arbeitspunkte interessant. Zum einen ist dies der kleinste
zu erzielende Gleitwinkel, d.h. die Maximierung der Gleitzahl, die gerade in den Vorflug-
segmenten im Streckenflug signifikant wichtig ist. Zum anderen sind dieses der Punkt des
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Abbildung 13: Sinkgeschwindigkeiten im Kreisflug bei verschiedenen Kreisfluggeschwin-
digkeiten Vg und Querneigungswinkeln ¢

geringsten Eigensinkens, bei dem die maximale Flugzeit erreicht wird, und der Punkt des
maximalen Auftriebsbeiwertes.

Den Punkt des flachesten Bahnwinkels, d.h. der kleinsten reziproken Gleitzahl, erhalt
man duch Berechnung des Minimums von Gl. (28). Bei Annahme einer quadratischen
Polare GI. (23) ergibt sich fiir die reziproke Gleitzahl e:

_Cw _Cwo
G—E—CA +k CA. (35)

Bilden der Ableitung nach C, ergibt fiir Gl. (35)

d Cwo
€=

ZCTA _C—i-l-k:o (36)

und nach Bestimmung der Nullstelle von Gl. (36) erhélt man fiir C% und Cy,
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Cca=y/ 2, (37)

Ciy =2 Cwo. (38)

Dieser Punkt 148t sich aus dem Polarendiagramm (vlg. Abb. 14) auch graphisch ermit-
teln, indem man vom Ursprung ausgehend eine Tangente an die Kurve legt. Die Tangente
beriihrt die Kurve dann exakt bei Cj und C}, und bildet mit der Ordinate den Winkel v*.

Der zweite angesprochene wichtige Arbeitspunkt ist der Punkt des geringsten Eigen-
sinkens. Diesen erhélt man aus Minimierung der Funktion fiir die Sinkgeschwindigkeit
Gl. (24) im Geradeausflug. Die minimale Sinkgeschwindigkeit ergibt aus:

d ¢ d [cw) .

Bei einer quadratischer Polare gemifi Gl. (23) ergeben sich die aerodynamischen Beiwerte
fiir den Geradeausflug mit kleinen Bahnwinkeln v, d.h. n = 1 zu:

Cx = 3%=\/§~c;, (40)
Cy =4-Cwo=2-Cy. (41)

Durch Vergleich von Gl. (37) und Gl. (40) wird deutlich, dass der Auftriebsbeiwert der
minimalen Sinkgeschwindigkeit deutlich gréfer ist, als der des minimalen Gleitwinkels
(vgl. Abb. 14).

Die hier hergeleiteten Formeln fiir die aerodynamischen Optimalpunkte gelten zunichst
jedoch noch fiir den stationdren horizontalen (y ~ 0) Geradeausflug. Es gilt nun zu
iiberpriifen inwieweit sich die Optimalpunkte im Kurvenflug von denen im Geradeausflug
unterscheiden.

Unter Beriicksichtigung des Lastvielfachen gilt im Kurvenflug fiir das Eigensinken Glei-
chung Gl. (32) (y =~ 0, aber ¢ # 0). Mit dieser Gleichung, der Gleichung zur Bestimmung
des Kreisradius Gl. (34) und der Bahngeschwindigkeit Gl. (31) ergibt sich nach [3] die
Sinkgeschwindigkeit zu:

27(=3/4)
_ (=3/2) /2-G. _ 2~G’ 1
ws(r, CA,Cw) = CW CA ———p N S [1 (—p. S —T g CA (42)

ws(¢=0)

1
c0s(372) ¢
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CA quadratischer Ansatz
4

Comax /==
C/:*max / % f

A realer Verlauf

Y

Cwo2Cy04Ch,0 Cy

Abbildung 14: Lilienthalpolare mit eingezeichneten Optimalpunkten [4]

Der Optimalpunkt fiir den Kurvenflug ergibt sich analog zu Gl. (39) Extremwertbe-
stimmung der Funktion des Eigensinkens im Kurvenflug fiir Cq, d.h.

0 )
—_ =0. 4
OCAwS(T’ Ca,Cw) (43)
Die Losung von Gl. (43) ergibt dann den optimalen Auftriebsbeiwert C'x,,, fiir den
Kurvenflug als Funktion des Kurvenradius r (Losungsweg siehe Gl. (70) in Anh. A)

VE(16-G? k+3-Cwo- (o S-1-g)?)
k-p-Srg

C:;,K urve ('I‘) = . (44)

Wird der Verlauf des optimalen Auftriebsbeiwertes iiber den Radius aufgetragen, wird je-
doch deutlich, dass die analytisch gefundene Losung in der Realitdt kaum erflogen werden
kann, da sich in diesem Beispiel, fiir kleinere Radien als r =~ 339 m, Auftriebsbeiwerte
jenseits vom maximalen Auftriebsbeiwert Camq, ergeben (vgl. Abb. 15).

Im weiteren Verlauf bis zu unendlichen grofien Kurvenradien konvergiert der optimale
Auftriebsbeiwert gegen den Punkt des geringesten Eigensinkens C%*. Da der Geradeaus-
flug als Kurve mit unendlich groem Radius angesehen werden kann, ist dieses Verhalten
zu erwarten.

Um diese Annahme zu iiberpriifen wird der Grenzwert fiir 7 — oo gebildet. Unter An-
wendung der iiblichen Vereinfachungen zur Grenzwertbildung ergibt sich

. s : \/k'3’CW°'(p'S'T'g)2 Cwo .
Jim CRlkcuree(r) = im, kp-S-r-g =¥ G @)
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Abbildung 15: Vergleich von C%’ e Und Camaz des Modellflugzeuges iiber den Kurven-
radius

wonach sich die getroffene Annahme bestatigt.
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3. Modellierung von Aufwindfeldern

Als Aufwindfelder bezeichnet man Bereiche, in denen Luftpakete im Bezug auf die um-
gebende Luft aufsteigen. Sie besitzen eine vertikale Geschwindigkeitskomponente, die je
nach geographischen und atmosphérischen Bedingungen, mehr oder weniger ausgepriigt
sind. Man unterscheidet Aufwindfelder aufgrund ihrer Entstehung und Auftrittsgebieten.
Fiir den Segelflug nutzbare Aufwinde sind durch den

e erzwungenen Hangaufwind,

o thermischen, wolkenlosen Aufwind ('Blauthermik’),

o Wolkenaufwind (’Cumulusthermik’),

e Frontaufwind, vor Boen- oder Gewitterfronten, und

o Mazagotl- oder Leewellenaufwind (orographischer Aufwind)

gegeben. Interessant fiir diese Arbeit sind insbesondere die thermischen Aufwinde, da
diese in allen geographischen Regionen auftreten kénnen, weil sie nicht auf Hindernisse,
durch deren Umstrémung die Vertikalkomponente erzeugt wird, angewiesen sind, sondern
auch in der Ebene durch konvektive Vorgiange entstehen kénnen. Im folgenden werden die
betrachteten thermischen Aufwindfelder als rotationssymmetrische Potentialfelder ange-
nommen. [6]

3.1. thermische Aufwindfelder

Vereinfacht gesagt entstehen thermische Aufwindfelder aufgrund von durch Temperatur-
differenzen verursachten Dichteinderungen und damit verbundenen Auftriebseffekten ge-
geniiber der umgebenden Luft, wenn sich bei unbedecktem Himmel der Boden durch Son-
nenstrahlung aufheizt und einen Wéarmestrom an die dariiberliegende Luftschicht abgibt.
Nach dem idealem Gasgesetz p=p- R-T und der Annahme, dass die Atmosphére in ei-
ner Horizontalebene eine isobare Charakteristik aufweist, erfahrt die Luftschicht, aufgrund
der Temperaturidnderung eine dazu umgekehrt proportionale Dichteinderung. Unterstellt
man weiterhin, dass sich der Boden aufgrund unterschiedlicher Beschaffenheit auch unter-
schiedlich aufheizt, entstehen iiber einem Gebiet unterschiedliche Temperaturgradienten
und damit unterschiedliche Dichteverhiltnisse. Stellt sich nun ein iiberadiabatischer Tem-
peraturgradient ein, d.h. dass der Temperaturgradient 0 mehr als 1°/100 m betrégt,
beginnt die warme Luft aufgrund der Dichtedifferenz und dem damit verbundenen Auf-
triebseffekt aufzusteigen.

Die aufsteigenden Luftblasen haben in der Regel einen Durchmesser von ca. 100 - 300
m. Die Vertikalgeschwindigkeit betrégt im Mittel zwischen 1 und 2 m/s bis max. 5 bis
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6 m/s bei freier Konvektion. In Gewitterwolken kénnen Aufwindgeschwindigkeiten von
mehr als 30 m/s erreicht werden. [6]

Hiufig bilden sich kleine, értlich begrenzte Thermikblasen, die alleine nicht die He-
bungsenergie aufbringen kénnen, um die Adhésionskrifte, die sie am Boden halten, zu
iiberwinden. Diese werden vom Wind solange iiber den Boden getrieben, bis sie an ein
Hindernis, eine Verwirbelung oder auf einen Bereich geringerer Bodentemperatur stofien
und durch erzwungene Konvektion beginnen aufzusteigen. Im Konvektionsraum zwischen
100 und 200 m vereinigen sich die kleinen thermischen Aufwindblasen zu einem Warm-
luftschlauch, den sog. ”Bart”. Dieser steigt auf, bis er in eine Luftschicht vorsto8t, in der
Isothermie herrscht, oder an die Untergrenze einer Inversionsschicht stoft.

Wihrend des Aufstieges kiihlt sich die Thermikblase trockenadiabatisch ab. Ist der Tau-
punkt erreicht, bevor der Auftieg durch eine der oben genannten Effekte gestoppt wird,
beginnt der in der Luft gespeicherte Wasserdampf zu kondensieren und die Wolkenbildung
setzt ein. Aus der Blauthermik wird Cumulusthermik.{6]

Cumulus- oder auch Quellwolkenbildung ist ein sicherer Indikator fiir das Vorhandensein
von Aufwinden, ldsst jedoch noch keine Aussage iiber die Aufwindverteilung und Auf-
windstérke zu.

Die Schwierigkeit fiir den Entwuf und die Vergleichbarkeit von Flugleistungen von Segel-
flugzeugen in Aufwindfeldern liegt in einer reprisentativen mathematischen Formulierung
ihrer vielfiltigen Formen und Ausprigungen (Radius / Ausdehung, Stéirke).

Erste Fomulierungen fiir ein Modell zur Beschreibung von thermischen Aufwinden wur-
den von CARMICHAEL im Jahre 1954 gemacht. Er unterscheidet in seinen Untersuchun-
gen zwischen drei Typen von Aufwindfeldern, der starken, der schwachen und der weiten
Thermik. [5]

HORSTMANN stellte eigene Untersuchungen iiber neue Thermikmodelle an, da sich die
Ergebnisse von CARMICHEAL beim Vergleich mit den Kreisflugpolaren von zu der Zeit
typischen Flugzeugen der Standard- und der Offenen-Klasse (ASW 15 und Nimbus II),
im Bezug auf die optimale Querneigung nicht mit empirischen Erfahrungen deckte. Le-
diglich das weite Thermikmodell und mit Einschrankungen das schwache Thermikmodell
lieferten bedingt sinnvolle und reprasentative Ergebnisse. [5]

Ausgehend von Messungen der Akaflieg Stuttgart und KoNovaLOV formuliert HORST-
MANN zunichst drei Kriterien zur Definition neuer Aufwindmodellverteilungen fiir ther-
mische Aufwinde:

o Erfassung der verschiedenen Thermikarten (gut / schwach) durch mindestens zwei
unterschiedliche Aufwindstérken,
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o Erfassung der Variation des stark variierenden Aufwindgradienten durch zwei re-
prasentative Randwerte,

e Anniherung der Messkurven fiir wy = f(r) als Geraden. [5]

Durch diese Forderungen ergeben sich bereits vier qualitative Aufwindmodelle (vgl. Abb. 16).

Aufwindstdrke
/
/
/

/fz
[}
]
]

Y

Autwindradius

Abbildung 16: qualitative Aufwindverteilungen aus den drei Forderungen
Die sich daraus ergebenden Verteilungen werden Klassifiziert als:
o Al: enge, schwache Thermik
o A2: enge, gute Thermik
e B1: weite, schwache Thermik

o B2: weite, gute Thermik

Die von HORSTMANN ermittelten Gradienten der verschiedenen Aufwindfeldtypen sind
Tab. 1 zu entnehmen.

Typ ]| wa(r = 60m) [m/s] | Gradient [2/m] [ Radius [m]
Al 1,75 2,50 130
A2 3,50 3,20 169
B1 1,75 0,45 448
B2 3,50 0,60 643

Tabelle 1: Parameter der Aufwindtypen nach Horstmann
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Als weitere Aufwindform wird in dieser Arbeit eine hypothetische Verteilung in Anleh-
nung an die Vertikalboe aus der JAR 23.333 betrachtet. Sie zeichnet sich vorallem durch
wechselnde Gradienten und Monotomie iiber den gesamten Radius aus (vgl. Gl. (46) und
Abb. 17). In Abhéngigkeit vom Radius berechnet sich die Aufwindgeschwindigkeit aus

wa(r) = %~wA'ma,' <l—cos (TT ~7r—7r>). (46)
max

Ein Vorteil dieses mathematischen Modells ist, dass fiir die spatere Berechnung und den

Vergleich verschiedener Aufwindfelder die Parameter der maximalen Aufwindgeschwin-
digkeit w4 mez und der maximalen Ausdehnung 7me, im Rahmen physikalisch sinnvoller
Annahmen frei gewéhlt werden kénnen. Typische Werte fiir w4 mq. liegen hier im Bereich
von 1...5 m/s und fiir 7,4, im Bereich von 100...650 m. [6]

Verwendete Aufwindmodelle
— — T T T T
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—A2
---B1
—B2
- - -1-Cos 4 [m/s] / 150 [m].
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Abbildung 17: Ubersicht iiber die verwendeten Aufwindmodelle
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4. Optimaler Kreisflug in Aufwindfeldern

Dieses Kapitel beschiftigt sich mit dem optimalen Kreisflug von Segelflugzeugen, um in
einem gegebenem Aufwindfeld das bestméglichste Steigen zu erzielen, d.h. ws; zu Maxi-
mieren (vgl. Kap. 1.1.3).

4.1. Optimaler Kreisflug

Wie in Kap. 2.5.2 bereits hergeleitet, kann ein Flugzeug jeden Kreisradius durch eine,
im Rahmen der zuléssigen aerodynamischen (Ca mq.) und strukturellen (n, mq.) Grenzen,
beliebige Kombination der Fluggeschwindigkeit V und der Querneigung ¢ einnehmen. Die
unterschiedlichen Fluglagen unterscheiden sich in ihrem Arbeitspunkt auf der Lilienthal-
Polare. Nach Gl. (32) ist aber die Sinkgeschwindigkeit im Kurvenflug vom jeweiligem Ar-
beitspunkt abhéngig und es ergeben sich die Sinkgeschwindigkeiten entsprechend Abb. 13.

Die optimale Kreisflugpolare mit den geringensten Sinkgeschwindigkeiten und den da-
zugehorigen Fluglagen (Querneigung ¢ und Kreisfluggeschwindigkeit V') ergibt sich aus
der Einhiillenden der Kreisflugpolaren fiir konstate Querneigungen und Kreisfluggeschwin-
digkeiten (vgl. Abb. 13). Um diese zu Bestimmen bieten sich zwei Verfahren an. Die opti-
malen Querneigungswinkel lassen sich durch die Schnittpunkte der Polaren, bei denen je
ein Parameter konstant gehalten worden ist (¢ oder V), fiir jeden Radius beim geringsten
Sinken bestimmen (vgl. Abb. 13).

Da dieses Verfahren verhaltnismaflig rechenaufwéndig ist und fiir jeden Radius eine
Vielzahl von Berechungen notwenig ist (Querneigung konstant halten, Geschwindigkeit
variieren und jeweils iiber die aerodynamischen Beiwerte das Eigensinken bestimmen),
wird ein weiter Ansatz iiber den in Kap. 2.6 hergeleiteten Optimalpunkt gewihlt.

Mit dem in Kap. 2.6 hergeleiteten Zusammenhang fiir den optimalen Auftriebsbeiwert
ergibt sich zunéchst fiir C1 g yrye

CAmaz fir C:\fKurve (T) 2> CA"WI’
C,?,Kurve(r) = \/;(16G2k+3CW0 (,057“9)2)
fiir C;\'Kurue(r) < CA”W"
k- p- S.r- g >

(47)
Hiermit folgt schlieBlich, bei Annahme einer quadratischen Polaren Gl. (23), die analyti-
sche Form der optimalen Kreisflugpolaren aus Gl. (42)
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57 (=3/4)

*: >k x% _ vex *x(—3/2) 2 N G 2- G 1
wStKurue(T' CA,Kurve’ CW,Kurue) = YW,Kurve ™ A,Kurve H ,D_S 1- (,D_S : m

(48)

In Abb. 18 wird deutlich, dass sich mit C}’,,,. kleinere Sinkgeschwindigkeiten als mit

C%* erreichen lassen, wobei dieser Effekt bei grofleren Kurvenradien verschwindet und

auch bei kleinen Kreisradien lediglich eine Verringerung des Eigensinkens im Hundertstel

Bereich ausmacht. Der Effekt den das Fliegen beim optimalen Auftriebsbeiwert fiir den

Kurvenflug gegeniiber dem Fliegen beim optimalen Auftriebsbeiwert fiir den Horizontal-
flug (v ~ 0 und ¢ = 0) hat ist demnach in der Realitdt zu vernachléassigen.
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Abbildung 18: Vergleich der Kreisflugpolaren des Modellflugzeuges bei verschiedenen Auf-
triebsbeiwerten

Aus Gl. (42) bzw. Gl. (48) ergibt sich der optimale Querneigungswinkel ¢3,,,,. fir jeden
Radius aus
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1/2)

2
2-G 1
€08 DRure(Ts Ci'kcurve) = |1 — ‘rg-Cve *
¢Kuu( AK ) |: (pS T'Q‘CA'Kurve>:| ( )

und damit die optimale Kreisfluggeschwindikeit durch Umstellen von Gl. (34) als

VI;:wve(Tr ¢;{*urve) =+/r-g-tan ¢;:urve‘ (50)

Mit diesem Parametersatz [Viime ®Kurve w_‘.;‘*Kuwe] T ist der optimale Kreisflug nun vollstéindig
beschrieben.

4.2. Optimale Querlage in einem bekannten Aufwindfeld

Da fiir jeden Kreisradius eine optimale und energetisch optimale Fluglage existiert, stellt
sich im ersten Schritt die Frage nach dem optimalen Kreisradius.

Um diesen zu ermitteln muss der Verlauf der Steigwerte iiber die Ausdehnung des Auf-
windfeldes bekannt sein. Ausgehend von den in Kap. 3.1 eingefiihrten Verlaufen ergibt
sich durch Uberlagerung des Aufwindfeldschnittes mit der Kreisflugpolaren eines Segel-
flugzeuges durch Gl. (3) der Verlauf des Nettosteigens ws:(r).

Durch Bestimmen des Maximums

d !
a wst =0 (51)

lasst sich der optimale Kreisradius wie in Abb. 19 ermitteln. Hier wird das Nettosteigen
gemiB Gl. (3) durch die Kreisflugpolare des Modellflugzeuges Gl. (48) und dem Aufwind-
profil eines Aufwinds vom Typ A2 (siehe Kap. 5.1.2) berechnet und der Maximalwert
mit dem dazugehorigen Kreisradius bestimmt. Sobald der optimale Kreisradius bestimmt
ist, lassen sich iiber die Beziehungen Gl. (49) und Gl. (50) die entsprechenden Fluglagen
eindeutig bestimmen.

Es ergibt sich fiir das Modellflugzeug aus Abb. 19 fiir einen Flug in einem Aufwindfeld
vom Typ A2 die in Tab. 2 angegebene optimale Kreisfluglage.

Aufwindtyp A2 [| ws [m/s] | 7 [m] | Vg [km/h] | ¢ []] |
Modell 2,89 52 80,48 47,86 |

Tabelle 2: optimale Kreisfluglage

Vergleicht man die Querlagen und die maximal erzielbaren Nettosteiggeschwindigkeiten
unterschiedlicher Flugzeugtypen miteinander, stellt man fest, dass die einzelnen Flugzeug-
typen in den unterschiedlichen Aufwindfeldern jeweils Stdrken und Schwichen bzgl. des
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Abbildung 19: Bestimmen des optimalen Kreisradius

maximal erzielbaren Nettosteigens haben (vgl. Abb. 20 und Tab. 3).

Typ Modell Ka8b Astir CS Jeans
wg (m/s] | 7 [m] | ws, [m/s] | 7 [m] | wse [m/s] | 7 [m]
Al 1,08 54 1,17 44 0,72 56
A2 2,89 52 3,05 43 2,51 54
B1 1,07 75 0,96 65 0,78 81
B2 2,80 70 2,71 60 2,51 76
1-Cosinus[4me Z5m/° [ 133 53 1,43 44 0,96 55

Tabelle 3: Vergleich der optimalen Kreisradien und maximalen Nettosteiggeschwindigkei-
ten

Auffallig ist, das gerade die Ka8b im Vergleich gut abschneidet und bei den engen Auf-
winden Al und A2 sogar die anderen Muster iibersteigt.

Nun entspricht dies zwar den Erfahrungen und empirischen Beobachtungen im normalen
Flugbetrieb, doch stellt man die Geschwindigkeitspolare und Gleitzahl der Ka8b mit denen
des Modells und des Astirs gegeniiber, ist dieses Verhalten zunichst nicht zu erwarten,
da die Ka8b die schlechteren Gleitflugleistungen aufweist (vgl. Abb. 21 und Tab. 4).
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Abbildung 20: Bestimmen des optimalen Kreisradius

Modell Ka8b Astir CS Jeans
E ~ 46 ~ 29 ~ 33
Camaz 1,48 1,14 1,26
G/S || 34,29 AN/m? [ 19,8 dN/m? | 28,71 dN/m?
WS,min 0,49 m/s 0,72 m/s 0,62 m/s

Tabelle 4: Gegeniiberstellung signifikanter Flugzeugparameter veschiedener Flugzeuge

Betrachtet man die Werte in Tab. 4 jedoch genauer, ist festzustellen, dass die Ka8b mit
deutlich geringerer Flichenbelastung, als die anderen beiden Muster, fliegt. Dieses legt die
Vermutung nahe, dass die Sinkgeschwindigkeit, da sich die Gleitwinkel beider Flugzeuge
dhneln, mafgeblich von der Flachenbelastung beeinflut wird. Bei genauerer Betrachtung
von Gl. (42), stellt man fest, dass

G

2
Weg ~ &

S
gilt und somit der optimale Kreisflug mafBgeblich mit von der Flichenbelastung, und

(52)

nicht vom maximalen Auftriebsbewert nach Gl. (47) bestimmt wird. Um dieses Ergebnis
zu validieren soll, ein und das selbe Flugzeug bei unterschiedlichen Flichenbelastungen
untersucht werden. Abb. 22 und Tab. 5 machen deutlich, dass die zu erzielenden Kreis-
flugleistungen bei geringer Flachenbelastung besser ausfallen, als bei Fliigen mit hohen
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Abbildung 21: Gegeniiberstellung der Geschwindigkeitspolaren des Modells, der Ka8b und
des Astirs

Flachenbelastungen. Grade in engen Aufwinden konnen dadurch kleinere Radien erflogen
werden und somit das Nettosteigen um fast 0,5 m/s verbessert werden. Nachteilig wirkt
sich die geringere Flichenbelastung jedoch auf die Flugleistung im Vorflugsegment aus,
da die Fluggeschwindigkeit bei gleicher Polare aussschlielich von der Flachenbelastung
abhingig ist (vgl. Kap. 2.5.1 und Kap. 1.1.3).

Typ Nimbus 4 L / 36,6 kg/m? | Nimbus 4 L / 44,9 kg/m?
wg; [m/s 7 [m] wgt [m/s] 7 [m]
Al 0,75 68 0,38 79
A2 2,47 64 2,01 78
B1 1,05 87 0,93 107
B2 2,76 85 2,61 102
1-Cosinus[24me= =30/ [ 0,04 53 0,49 79

Tabelle 5: Vergleich der optimalen Kreisradien bei unterschiedlichen Fléchenbelastungen
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Abbildung 22: Gegeniiberstellung der optimalen Kreisradien bei unterschiedlichel

Flachenbelastungen des Nimbus 4 mit Klappenstellung L

Zusammenfassend lasst sich sagen, dass die erzielbaren Kreisflugleistungen von dre

wesentlichen Parametern abhéngen,
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o der Flachenbelastung G/S und

e vom radialen Verlauf des Aufwindfeldes.



5. Detektion und Pradiktion eines unbekannten
Aufwindfeldes

Im vorangehenden Kapitel wurde ein Verfahren zum Bestimmen der optimalen Kreisflug-
bahn in einem bekannten Modellaufwindfeld und die sich daraus ergebenden Fluglagen
hergeleitet. In der Realitdt gilt es jedoch zunéchst ein Aufwindfeld zu detektieren. Sobald
ein Aufwind dedektiert ist, ist iiber geeigenete mathematische Verfahren ein Radialprofil
des Feldes zu bestimmen, um je nach Flugzeug den optimalen Kreisradius zu ermitteln.
Schlussendlich miissen die Koordinaten des Zentrums des Feldes gefunden werden, um
einen Bezugspunkt fiir die zu fliegende Kreisbahn zu haben.

Im folgenden Kapitel werden daher Moglichkeiten und Verfahren zur Erkennung und
Bestimmung unbekannter Aufwindfelder erértert.

5.1. Identifikation der notwendigen und hinreichenden Parameter
5.1.1. Beobachtung der Steigwerte

Die grundlegende Information fiir einen erfolgreichen Thermikflug ist die Kenntnis von
der Position des Zentrums des Aufwindfeldes. Um dieses Zentrum wird einen zentrierter
Kreisflug eingeleitet, aus dem im Idealfall gleichmaflige Steigwerte iiber den gesamten
Radius resultieren.
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Abbildung 23: Flugbahn im Aufwindfeld

Die heute hiufig gelehrten Flugtaktiken zum schnellen Zentrieren eines Aufwindfeldes
empfehlen dem Piloten 1 - 2 Sekunden, nachdem er das stérkste Steigen registriert hat
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Abbildung 24: gemessene Steigwerte an diskreten Positionen

in die Richtung der sich hebenden Fliche mit einer Geschwindigkeit nahe der Minimal-
fahrt und einem Querneigunswinkel von ca. 35° - 45° einzukreisen (vgl. Abb. 23 und
Abb. 24). Haufig ist der Bart dann noch nicht optimal zentriert und es sind Korrektur-
mangver erforderlich. Aus den iiber den ersten Vollkreis gemessenen Steigwerten lasst
sich zunichst eine Richtung, in der das Zentrum liegen muss, ermitteln, jedoch noch keine
quantitative Aussage iiber die Enfernung bzw. seine Position treffen. Im folgenden wird
vereinfachend davon ausgegangen, dass alle Aufwindfelder rotationssymmetrisch sind und
sich exakt einem der in Kap. 3.1 eingefithrten Modellen zuordnen lassen. So ergibt sich der
Richtungsvektor zum Zentrum durch Bilden der Orthogonalen auf der Sekante zwischen
zwei Aquipotentialpunkten (Abb. 23 Punkte 4 und 6), wobei sich das Vorzeichen aus der
Kreisflugrichtung ergibt.

5.1.2. Ausgleichsrechnung

Ausgehend von den in Kap. 3.1 eingefithrten Modellen bietet es sich an, die Frage nach
dem Verlauf eines thermischen Aufwindfelds als ein Ausgleichsproblem zu formulieren.

n n

- [ -

F = Z (’IUA madell(a) —Wa mess,i)2 = arg}]{]m (wA modell (CL) — Wy mess,i)2 (53)
i=1 i=1

Bei diesem Verfahren werden die gemessenen Aufwindgeschwindigkeiten mit Werten ver-

glichen, die durch eine geeignete Ansatzfunktion errechneten ermittelt werden. Durch

Variation der Parameter @ der Ansatzfunktion wird versucht, das Fehlerquadrat zwischen
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realen und errechneten Werten zu minimieren.

Als Ansatzfunktion eigenen sich in diesem Fall die Gleichungen fiir die Aufwindverteilun-
gen nach HORSTMANN, die sich entsprechend der Gradienten (vgl. Tab. 1) durch folgende
Funktionen darstellen lassen, die nahe des Zentrums jedoch ihre Giiltigkeit verlieren:

wa a1(r) =—0,025-7+ 3,25 firr <130 m (54)
wy a2(r) =—0,032-7+ 5,42 fiir r < 169 m (55)
wa pi(r) = —0,0045 -7 + 2,02 fiir r < 448 m (56)
wa p2(r) = —0,006 -7 + 3,86 fiir r < 643 m (57)

Als Parameter dient zunéchst, bei Verwendung einer einzigen Ansatzfunktion, der Radius
r, d.h. die Position bzw. der Ort der Messstelle in einem Aufwindfeld. Die Position des
Messpunktes in Relation zur Position des Zentrums im geodatischen KOOS ergibt sich
fir r (vgl. Abb. 25) zu

il = /(2 — 22)° + (v — v2)" (58)

Da die Position der Messstelle durch den Parametersatz [z y]T festgelegt ist, gilt es also
den Parametervektor @ = [zz yz]” zu variieren, um das Ausgleichsproblem Gl. (53) zu
16sen. Dieser Parametersatz stellt zugleich die Position des Aufwindzentrums. W&hlt man
als Ansatzfunktion die 1-Cosinus-Bée ergeben sich mit Gl. (58) entsprechend

wa(r) = % WA maz * (1 — cos <TL ST = w))

vier Parameter, die zu optimieren sind und fiir die das Ausgleichsproblem gelost werden
muss. Diese Ansatzfunktion bietet bei der Bestimmung der Art des Feldes die grofite
Flexibilitdt, da als Unbekannte zusitzlich zum Zentrum des Aufwindfeldes auch die In-
tensitdt w4 maz und die Ausdehnung 7,4, auftreten, sodass sich der Parametervektor zu

@ = (WA mar Tmaz Tz Yz] ergibt.

Durch Gl. (46) und Gl. (58) werden die Gleichungen Gl. (46) und Gl. (54) bis Gl. (57)
bzgl. des Parametervektors @ nichtlinear.
Um das lineare Ausgleichsproblem Gl. (53) 1osen zu kénnen, miissen die Ansatzfunktion
zunichst linearisiert werden. Dies geschieht mit Hilfe des Satzes von Taylor und Abbruch
der Taylorreihe nach dem linearem Therm.
In Matrixschreibweise lautet das allgemeine lineare Ausgleichsproblem

37



SO SN L. {...

;
T~ '.
CaEwse

L

&y
{
1
\\

[ K
4
X Xz
Xg

Abbildung 25: Positionen im Aufwindfeld

P S 2 = mi g
llAz* — bl = min [|Az —bll; = min [[F(@)l, (59)
im vorliegenden Fall wird F(@) zu
F(E) = w4 modell(a": T) — WA mess,i (60)
mit WA modett € R**™, W4 mess,i € R™, @ € R™ und ¢ = 1...n Anzahl der Messungen.
Mit dem Satz von Taylor ergibt sich Gl. (60) mit @ = a linearisiert zu

F(a) = F(a*) + D wa mogen(a*) (a—a*), (61)
e —

Jacobi-Matrix Ju 4

so dass sich Gl. (59) letztendlich zu

[[F(a*) + D wa modeu(a®) (a —a¥)|> = min [|F(a*) + Ju,s*| (62)

a € R™
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ergibt. (8]

Das nun formulierte Ausgleichsproblem lisst sich bzgl. s* € R™ z.B. mit dem Newton-
GauB-Verfahren losen. Der nach dem Abbruch der Iteration bei erreichen eines vorgege-
benem Residuum erhaltene Vektor s*, enthilt den Parametersatz, der das durchflogene
Aufwindgebiet mit der verwendeten Ansatzfunktion am besten approximiert. In wieweit
die in 7 linearen Verteilungen von HORSTMANN mit dem nichtlinearem Modell der 1-
Cosinus-Boe erfasst werden kénnen bleibt zu untersuchen.

Zum Abschluss der bisherigen Uberlegungen ergeben sich nun zwei fiir die lineare Re-
gression zu messende Groflen:

o die momentane geoditische Position des Flugzeuges [z y]T und

o die momentane Vertikalgeschwindigkeit w4.

Wie diese Groflen erfaflt werden, wird im nichsten Abschnitt beschrieben.

5.2. Sensorik

Die Instrumente zum Messen der Position des Flugzeuges und der Vertikalgeschwindigkeit
des Flugzeuges sind heute in jedem modernen Segelflugzeug vorhanden, d.h. es miissen kei-
ne teuren zusétzlichen Instrumente angeschafft werden. Die Ermittlung der geodachtischen
KOO des Flugzeuges erfolgt iiber ein GPS-System mit méoglichst hoher Auflésung. Die
Messung der absoluten Vertikalgeschwindigkeit der Luftmassen im Bart scheint zunéchst
etwas schwieriger. Zwar sind die meisten Flugzeuge mit einem oder mehreren Variometern
ausgestattet, doch sind diese in ihrem Funktionsprinzip nicht alle dazu geeignet die Netto-
bzw. Absolutaufwindgeschwindigkeit zu bestimmen.

Man unterscheidet i.A. zwischen drei Typen von Variometern

e dem unkompensierten Hohen-Variometer,
e dem totalenergiekompensierten Brutto-Variometer (TEK-Vario) und

e dem totalenergickompensierten Netto-Variometer (TEP-Vario).

Generelle Arbeitsweise eines (mechanischen) Variometers

Die heute haufig verwendeten Varios sind Dosen- oder Stauscheibenvariometer. Sie sol-
len dem Piloten einen Eindruck iiber das Steigen und Sinken des eigenen Flugzeuges
iiber Grund vermitteln. Die primére Idee der mechanischen Varios beruht, analog zum
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Abbildung 26: Schema eines mechanischen Dosenvariometers

Hohenmesser, auf dem Prinzip der Luftdruckabnahme mit der Hohe. Anders als ein
Hohenmesser kehren sie jedoch nach Einstellen eines stationdren Flugzustandes wieder
in Nullstellung zuriick. Dieser Effekt wird durch ein Ausgleichsgefa und Kapillarwirkung
erzielt. Beim Aufsteigen des Flugzeuges nimmt der statische Druck in dem Variometer-
gehéuse ab und eine Membrandose, die iiber eine Kinematik mit dem Zeiger verbunden ist
dehnt sich aus, da sie aus einem Ausgleichsgefifl noch mit héherem Druck aus den tieferen
Luftschichten versorgt ist. Wird nun ein stationdrer horizontaler Flugzustand eingenom-
men, kommt es zu einem Druckausgleich iiber eine Kapillare zwischen der Membrandose
und dem Variometergehduse vgl. Abb. 26. Das Stauscheibenvariometer arbeitet nach ei-
nem &ahnlichen Prinzip, jedoch wird hier auf die Membrandose verzichtet und eine Scheibe,
die direkt mit dem Zeiger verbunden ist, liegt drehbar gelagert im Ausgleichsluftstrom
zwischen statischem Druck und dem Druck im Ausgleichsgefa8. [9]

Hohen-Variometer

Das unkompensierte Variometer zeigt dem Piloten die absolute Anderung der Héhe pro
Zeiteinheit an. Dabei ist es unerheblich, ob die Héhendnderung aus einer Fahrtanderung
resultiert (Anderung des Bahnwinkels durch Ziehen oder Driicken, die sog. ”Kniippel-
thermik”), oder durch Anderung der Héhe durch ussere Einfliisse (aufsteigende oder ab-
sinkende Luftmassen). Das unkompensierte Variometer zeigt also nur dann die tatséchliche
Vertikalgeschwindigkeit des durchflogenen Luftpaketes an, wenn ohne Fahrtvariation ge-
flogen wird. Doch auch unter dieser idealisierten Annahme, zeigt die Anzeige nicht die
absolute Vertikalgeschwindigkeit des Aufwindfeldes an, sondern die Summe aus Aufwind-
geschwindigkeit und Eigensinken.

Brutto-Variometer

Das totalkompesierte Brutto-Variometer zeigt, wie das Héhen-Variometer, die Summe aus
Luftmassenbewegung und Eigensinken an, reagiert jedoch nur auf die Anderung der Ge-
samtenergie des Flugzeuges. Die Gesamtengergie eines Segelflugzeuges betragt die Summe
aus potentieller und kinetischer Engergie (vgl. Kap. 1.1.2), d.h.
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Eges = Epot + Ekin- (63)

TEK-Variometer arbeiten nach dem Prinzip des Energieerhaltungssatzes, d.h. aus Gl. (63)
ergibt sich mit V die aerokinetische Energie

Egeszm.g.]{+%.m~v2=const. (64)

und damit die Vertikalgeschwindigkeit als Anderung der Hohe zu

. d d
Epea=g- 2 H+V 2V =0
d 1 d
“H=—-.V.—V.
i ; &V (65)

D.h., dass aus einer Fahrtinderung 9 immer eine Anderung der Vertikalgeschwindigkeit
H resultiert. Will man diese Fahrtabhéngigkeit filten, ist notwendig die Fahrtinderung
aus dem Messsignal zu eleminieren. Zu diesem Zweck werden sog. Kompensierdiisen ein-
gesetzt, die am Druckabnahmepunkt einen Unterdruck erzeugen, der betragsmiBig genau
so grof} ist wie der Staudruck. Als Mefdruck dient daher die Differenz aus dem stati-
schem Druck und dem Staudruck. Durch diese Mafinahme reagieren TEK Varios nur auf
die Verénderung der Gesamtenergie und zeigen als Summe die tatsachlichen Vertikalge-
schwindigkeiten und das Eigensinken nahezu (abhéngig von der Giite der Kompensation
und abhingig vom Geschwindigkeitsbereich) unabhéngig von etwaigen Fahrtinderungen
an (durch Kniippelthermik oder Horizontalbden induzierte Fahrtspriinge).

Netto-Variometer

Die TEP-Varios, oder auch Netto-Varios, kompensieren zusétzlich zur Héhendnderung
durch Fahrtdnderungen auch das polare Eigensinken des Segelflugzeuges aus der Anzeige
heraus, d.h. es wird nur die tatséchliche Vertikalgeschwindigkeit des Aufwindfeldes zur An-
zeige gebracht. Dieses wird durch Integration eines zusétzlichen Stromungswiderstandes
(Abhingig vom Segelflugzeug und von der Wahl des Betriebspunktes) in der Variome-
terschaltung erreicht. Ein Nachteil der Netto-Varios besteht jedoch darin, dass die Ge-
schwindigkeitespolare nur im Geradeausflug gilt und fiir den Kreisflug andere Polaren
anzusetzen sind. Zwar liegt der Anwendungsbereich des Netto-Varios gerade zum Bestim-
men der Sollfahrt mit einem Netto-McCready-Ring im Geradeausflug, doch hitte man
mit einem solchen Gerit die Moglichkeit, die reine Vertikalgeschwindigkeit des Aufwind-
feldes zu messen.
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Die vorangehenden Ausfilhrungen machen deutlich, dass rein mechanische Varios als
Messinstrumente fiir absolute Vertikalgeschwindigkeiten von Aufwindfeldern zunéchst nur
eingeschrénkt zur Verwendung in Frage kommen. Als weitere Messprinzipien bieten sich

nun noch

e das elektrische Variometer,
o die Temperaturmessung und

o die Messung von Stromungsparametern mit Hilfe einer Mehrlochsonde an.

Elektrische Variometer

Elektrische Variometer arbeiten nach dem Prinzip des Hitzedrahts. Dabei wird die Tem-
peraturabhingigkeit des elektrischen Widerstands der Leitermaterialien ausgenutzt. Je
nach Messsonde sind zwei oder mehr aufgeheizte Widerstandsdrahte hintereinander im
Ausgleichsluftstrom zwischen statischem Druck und Ausgleichsgefafl angebracht. Stromt
nun Luft durch den Messkanal wird der zuerst angestromte Widerstandsdraht stérker ab-
gekiihlt als der letzte. Die Widersténde sind iiber eine Briickenschaltung verschaltet. Aus
dem durch die verinderten Widerstdnde erzeugten elektrischen Signal 148t sich Starke
und Richtung des Ausgleichsluftstromes ermitteln. Wird eine zweite Messsonde an ein
zweites AusgleichsgefaB, das an den Gesamtdruck (Pitotrohr) angeschlossen ist, in das
System integriert, 1at sich iiber einen sog. Kompensationsverstarker und dem Segelflug-
rechner ein fahrtkompensiertes Variosignal erzeugen. Bei Kenntnis des Lastvielfachen n,,
wiirde sich durch ein im Segelflugrechner hinterlegtes Programm, das polare Sinken unter
Beriicksichtigung des Lastvielfachen (Kreisflugpolare) filten lassen und so die Nettoverti-
kalgeschwindigkeit ermitteln. Die Bestimmung des Lastvielfachen liefe sich durch einen
Beschleunigungssensor oder einem Gyroskop ermitteln. Abzuwégen bleibt hier der Kali-
brieraufwand der verwendeten Inertialsensoren, der dicj jedoch bei modernen Beschleuni-
gungssensoren in Grenzen hélt oder ganz entfallt. [6]

Temperaturmessung

Die Idee tiber eine Temperaturmessung Thermik zu detektieren ist nicht neu und wurde
z.B. schon in der Akaflieg Erlangen im Projekt Q (IDAFLIEG Wintertreffen 1993) und
in der Akaflieg Hannover im Projekt AFH16 (Temperaturdifferenzmessgerit zur Erfor-
schung thermischer Aufwinde”) untersucht. Die Akaflieg Erlangen kam bis 1993 jedoch
nicht dariiber hinaus thermische Aufwinde lediglich zu detektieren. Eine Aussage iiber
tatséchlichen Aufwindgeschwindigkeiten aufgrund der Temperaturdifferenzen war zu der
Zeit noch nicht moglich.
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5-Loch-Sonde

Mehrlochsonden sind i.d.R. schlanke Stdbe, an deren Spitzen eine Reihe von Bohrungen
eingelassen sind. Durch Anstrémen der Sonde stellen sich, je nach Art der Stémung (Ge-
schwindigkeit und Richtung) und Platzierung der Bohrungen, bestimmte Druckverhiltnisse
in der Sonde ein. Mit Hilfe von vorher ermittelten Kalibierwerten, lassen sich nun Richtung
und Geschwindigkeit der Anstrémung ermitteln.

Sind die Bahngeschwindigkeit V5, z.B. aus GPS oder besser INS Daten, und die Flug-
geschwindigkeit V', aus Daten der 5-Loch-Sonde, bekannt, 148t sich der Windgeschwindig-
keitsvektor Vy, gemafl

ZW = KK -V (66)

bestimmen. Hieraus wiederum lafit sich die z-Komponente eines Aufwindgebietes ermit-
teln. Da Gl. (66) jedoch nur eine Vereinfachung fiir den Fall des symmetrischen Gera-
deausflug darstellt und im Kurvenflug gerade durch dynamische Effekte hervorgerufene
Relativbewegungen der Fligelspitzen bzgl. der Vertikalkomponenten des Aufwindfeldes
die Messungen storen, sind auch hier Korrekturberechnung mit Hilfe von Inertialmessge-
bern durchzufithren. Da der Kalibrieraufwand einer Mehrlochsonde jedoch erheblich ist,
eignet sich dieses Verfahren wohl nur fiir Anwendungen im Rahmen von Messfliigen. (7]

Abschliefilend ist zu sagen, dass nach Abwégung von Aufwand, Kosten und Ausnut-
zung bereits standardmiBig vorhandener Messtechnik, der Einsatz eines elektronischen
Netto-Varios in Verbindung mit einer Inertialplattform und eines Standard-GPS Systems
grundlegend ausreichend ist. Bei Verwendung einer Inertialplattform, kénnte das GPS zur
Positionsbestimmung u.U. sogar entfallen, da sich mit Hilfe der Inertialnavigation in der
Kurzzeitnavigation héhere Genauigkeiten, als mit dem GPS erzielen lassen.

Beschleunigungssensoren und Gyroskope

Um die zur Kompensation des Eigensinkens nétige Information {iber das Lastvielfache
n, zu erhalten bietet es sich an, einen einachsigen Beschleunigungssensor strapdown, d.h.
strukturfest, in ys-Ausrichtung im Schwerpunkt anzubringen. Nach der Definition des
Lastvielfachen im Kurvenflug Gl. (30), liee sich somit auch der Querneigungswinkel be-
stimmen, vorrausgesetzt, dass sich die Fluglage bzgl. der Querachse nicht &ndert und
kleine Bahnwinkel « vorliegen (vgl. Gl. (27)).

Sinn wiirde ebenfalls der Einsatz einer kompletten IMU (Inertial Measurement Unit) ma-
chen, da sich mit ihrer Hilfe, nicht nur die Beschleunigungen entlang aller drei Achsen,
sondern ebenfalls alle Anderungen der Lagewinkel messen lassen, sodass dem Piloten ein
komplettes Fluglagebild zur Verfiigung gestellt wird.
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5.3. Anordnung der Sensorik

Die Frage nach der Anordung der Sensorik umfasst ebenfalls die Frage, nach der Anzahl
der einzusetzenden Sensoren. Die Antwort auf beide Fragen ist einerseit von der Art der
verwendeten Sensoren und andererseits von der geforderten Geschwindigkeit und Qualitit
der Messwerte abhéngig.

Grundsétzlich ist eine Konfiguration mit einer grofien Anzahl an unabhéngigen Sensoren
zu bevorzugen, zum einem, um in kurzer Zeit eine grofere Menge an Messpunkten zu-
erhalten (Auflésung), und zum anderem, um das Gesamtsystem robuster gegen zufillige
Fehler zu machen.

Ausgehend von der Standardkonfiguration, d.h. TEK-Vario (statischer Druck, Staudruck,
TEK), Fahrtmesser (Staudruck), Hohenmesser (statischer Druck) und GPS, 18t sich be-
reits mit den in Kap. 5.1 vorgestellten Verfahren eine Identifikation des Aufwindfeldes
durchfithren und der Vektor zum Zentrum ermitteln. Eine Erh6hung der Anzahl der Senso-
ren wiirde hier keinen Sinn machen, da sich keine neuen und unabhéngigen Daten hieraus
ergeben wiirden, denn eine Vermehrfachung des GPS wiirde kein genauere Positionsbe-
stimmung ermdoglichen und weitere Variometer, unabhéngig von ihrer Position, wiirden
keine anderen Messwerte liefern, da sich ihre Anzeige auf das Gesamtsystemflugzeug be-
zieht. Eine Vermehrfachung der Sensoren wiirde nur bei dem Einsatz von Mehrlochsonden
sinnvoll sein, da mit mit ihrer Hilfe eine differenzielle Bestimmung der Anstrémung und
damit des Windanstellwinkels an diskreten Stellen des Flugzeuges moglich ist.

Wird das Flugzeug zusdtzlich mit einer IMU ausgeriistet, lassen sich neben den oben
erwdhnten Messgroflen auch die Lagewinkel bestimmen. Dieses bringt eine Reihe von Vor-
teilen, denn mit der Kenntnis der Lagewinkel, lassen sich zum einen, unter Beriicksichtigung
des Staudruckes und Kenntnis der Flugzeugpolaren, das Eigensinken in jeder Fluglage be-
stimmen, und zum anderen erhalt man eine Moglichkeit zum einsteuern der richtigen bzw.
optimalen Fluglage im Kurvenflug. Eine mogliche Sensoranordnung zeigt Abb. 27.

5.4. Auswertung der Messdaten

Schon mit den aus der Standardinstrumentierung (mit zusétzlichen Beschleunigungssen-
soren in z;-Richtung) lasst sich eine Aussage iiber die Topologie des Aufwindfeldes machen
und sich das Ausgleichsproblem Gl. (53) 18sen.

Als Loser stehen dem Anwender eine Reihe von Algorithmen zur Verfiigung. Fiir diese
Arbeit werden als Loser fiir das oben beschriebene Problem die Matlab eigenen Bordmit-
teln fminsearch und fminunc, sowie ein eigener Gleichungsléser, der mit dem in Gl. (62)
formuliertem linearisiertem Problem arbeitet, verwendet. Im folgenden werden die ver-
wendeten Verfahren kurz vorgestellt.
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Abbildung 27: Anordnung der Sensorik

fminserach

Die Funktion fminsearch arbeitet mit einem sog. ”Simplex” - Verfahren. Ausgehend von
einem Startvektor @, und n weiteren aus Linearkombinationen von @, konstruierten Pa-
rametersitzen wird ein n + 1-eckiger Simplex (sei n die Anzahl der Parameter) gebildet.
Dazu werden fiir jede Ecke die Funktionswerte mit dem entsprechenden Parametersatz
gebildet. Die Ecke mit dem schlechtesten Funktional (bei Minimierungsproblemen also das
grofite), wird am Schwerpunkt der iibrigen Ecken gespiegelt und mit dem neuen Parame-
tersatz wiederum das Funktional bestimmt. Ist das neue Funktional, der Spiegelpunkt,
ein neues Minimum, wird das Verfahren mit dem zweitschlechten Funktional aus dem vor-
hergehenden Schritt wiederholt, bis ein absolutes Minimum gefunden wird. Ist der neue
Spiegelpunkt grofler, kann es zu einer Oszilation der Funktionale kommen, in diesem Fall
wird die Schrittweite der Spiegelung halbiert. Im einfachen zweidimensionalen Fall wiirde
sich ein Dreieck ergeben, bei dem jeweils die schlechteste Ecke am Verbindungsvektor der
iibrigen Ecken gespiegelt werden wiirde. [10]

fminunc

fminunc benutzt ein BFGS-Quasi-Newton-Verfahren, kombiniert mit einer quadratischen
oder kubischen Liniensuchmethode. Hierbei wird die Hesse-Matrix numerisch nicht ex-
plizit berechnet, da hierfiir der Rechenaufwand fiir jeden Schritt zu grof8 werden wiirde,
sondern lediglich das Verhalten von f(z) und Vf(z) beobachten und die Hesse-Matrix
entsprechend einem Algortihmus approximieren. [10]

Alle Verfahren benétigen einen Satz von Startwerten @y zu Beginn des Iterationsver-
fahrens. Die Konvergenz der Verfahren ist jedoch erheblich von der Giite der Startwerte
abhingig, sodass es notig wird, eine Strategie fiir das Auffinden geeigneter Startwerte zu
entwickeln. Da bei der Verwendung der 1-cos-Bée als Ansatzfunktion neben den Koordi-
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naten des Zentrums, auch die Aufwindstirke und der Radius des Aufwindfeldes bestimmt
werden miissen, sind zundchst hierfiir geeignete Startwerte zu bestimmen.

Im Zuge seiner Schnittflugmessungen in thermischen Aufwindfeldern stellte KonovaLOV
einen Zusammenhang zwischen den Auftrittswahrscheinlichkeiten bestimmter Aufwind-
feldtypen und ihrer Ausdehnung, sowie maximaler Aufwindstédrke her. Den von HORTS-
MANN vorgeschlagenen Aufwindverteilungen entspricht der Typ (b) von KONOVALOV am
ehesten, sodass das die Ergebnisse von KONOVALOV bzgl. diesen Typs nun auf die verwen-
deten Aufwindtypen iibertragen werden. Er fand heraus, dass 50% aller Aufwindfelder des
Typs (b) einen Durchmesser von 150-350 m haben. Ein geeigneter Startwert, sollte daher
in diesem Intervall angesiedelt sein. Im Vergleich zu den HORTSMANNschen Verteilungen,
deren Durchmesser zwischen 260-340 m (Typ A) und 900-1300 m (Typ B), kann man
den Schlufl ziehen, dass die Typen A weitaus haufiger vorkommen, als die Typen B. Um
beiden Darstellungen zu geniigen, erscheint ein Startwert fiir 7o von 150 m sinnvoll. Be-
trachnet man die Auftrittswahrscheinlichkeit bestimmter Aufwindgeschwindigkeiten des
Typs (b), stellt man fest, dass sich die maximalen Aufwindgeschwindigkeiten im Bereich
von 0,5-5 m/s bewegen, wobei die maximale Aufwindgeschwindigkeit bei ca. 25% aller
Aufwindfelder in der Gréfenordnung von wa mez =~ 1,8 m/s zu finden ist. Im Vergleich
mit dem Typ Al Aufwindfeld von HORSTMANN und eigenen Erfahrungen wiirde hier ein
Startwert von 2,5 m/s sinnvoll erscheinen.

Schwieriger ist es nun eine Annahme iiber die Position des Zentrums relativ zum eigenen
Flugzeug zu machen. Dadurch, dass sich beim Anschneiden eines Aufwindfeldes eine der
Tragflichen hebt (Aufwindfeld tangential angeschnitten, Zentrum links oder rechts), oder
ledglich ein Steigen zu beobachten ist (Zentrum direkt vorraus), was durch die Signale
der IMU oder das eigene Sitzgefiihl ermittelt werden kann, lasst sich mit guter Naherung
zunédchst eine qualitative Annahme iiber die Position des Aufwindfeldes machen.

Bis hier her sind Startwerte fiir die maximale Aufwindgeschwindigkeit w4 mqr und die
Ausdehnung ry gefunden und eine Annahme fiir den Quadranten, indem das Zentrum zu
finden sein wird, getroffen worden. Fiir eine genauere Schitzung der Position des Zen-

trums kommt nun ein Bereich von mit einer Flache Zm% im Falle einer sich hebenden

Flache, oder ein Bereich von Lgu, mit v als Offnungswinkel, im Falle eines direkt vor-
rausliegenden Zentrums in Frage (vgl. Abb. 28). Unter diesen Vorraussetzungen macht
es Sinn die Startwerte je nach Bereich des erwarteten Zentrums entweder 150 m um 45°
querab oder 150 m direkt vorraus der Position, bei dem die ersten Steigwerte gemessen
wurden, zu wihlen.
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Abbildung 28: Umgebung moglicher Startwerte der Position des Aufwindzentrums

5.5. Vergleich der L6sungsverfahren

Ausgehend von den im vorangehenden Abschitt eingefiihrten Startwertbereichen sollen
nun die zur Verfiigung stehenden Losungsverfahren auf ihre Tauglichkeit und Sensitivitét
gegeniiber den Startwerten iiberpriift werden. Hierzu werden bestimmte Einflugszenari-
en in ein Aufwindfeld und verschiedene Startwertkombinationen untersucht. So kann das
Aufwindfeld von der linken oder der rechten Seite angeschnitten oder das Zentrum direkt
angeflogen werden (vgl. Abb. 28 1) - 3)). Die Startwertbereiche liegen entsprechend in
den Bereichen a) - ¢).

Die Ergebnisse der simulierten Einfliige sind in Tab. 6 aufgefiihrt. Einfliige bei denen die
korrekten Parameter identifiziert werden konnten sind mit '+’ gekennzeichnet, Einfliige
bei denen das Losungsverfahren nicht konvergiert hat oder die Ergebnisse nicht korrekt
waren sind mit -’ gekennzeichnet. Fiir beide Verfahren wurde die 1-Cosinus-Aufwind
nach Gl (46) als Ansatzfunktion gewihlt. Da diese Funktion im cos-Therm m-periodisch
ist kénnen durch die Lésungsverfahren auch Nebenminima gefunden werden. Gerade die
Funktion fminsearch ist durch das Simplexverfahren hierfiir anféllig. Die Ergebnisse sind
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demnach nicht nur auf Konvergenz, sondern auch auf Plausibilitdt zu untersuchen. Er-
kennbar ist hier, dass zunichst beide untersuchten Verfahren im Bezug Einflugposition
und Startwerte qualitativ das gleiche Verhalten zeigen.

Einflugszenario || fminsearch | fminunc
a) - -
1) b) - -
c) + +
a) + +
2) b) + +
c) + +
a) + +
3| b - +
c) - -

Tabelle 6: Gegeniiberstellung und Bewertung der Losungsverfahren bei verschiedenen Ein-
flugszenarien

Einen Unterschied der Verfahren 148t jedoch im jedenfall bei Gegeniiberstellung der
Zeitverlaufe festellen. Beide Verfahren haben in j 10 Sek. das Aufwindfeldzentrum gefun-
den und die Aufwindfeldparameter bestimmt. Offensichtlich neigt die Funktion fminunc
unter den gewahlten Randbedingungen jedoch offensichtlich dazu in den Lésungsparametern
zu iiberschiefen (vgl. Abb. 29 und Abb. 30).

Im Allgemeinen ist es daher sinnvoll die Parameter erst dann fiir die Navigation zu
benutzen, sobald sich die Paramter nicht mehr als um einen festzulegenen Betrag &
veréndern.

In Abb. 31 ist der oben beschriebene Effekt zu erkennen, der Auftritt, wenn die das
Losungsverfahren ein Nebenminimum findet. Hierbei drehen sich im vorliegenden Fall
z.B. die Vorzeichen der Aufwindfeldzentrumkoordinaten um.

Es 148t sich festhalten, dass die fiir diese Arbeit verwendenten und in Matlab implemen-
tierten Funktionen fminsearch und fminunc ausreichen, die Idee und Vorgehensweise
zum Bestimmen der Aufwindparameter vorzustellen und unter idealisierten Bedingungen
zu demonstrieren. Um solche Verfahren alltagstauglich zu machen, miissten Mechanismen
fiir eine online Plausibilitdtspriifung (z.B. Verhindern des Hangenbleibens in Nebenmi-
nima), Verbesserung und Nachbesserung der Startwerte und Abbruchmechanismen beim
iiberschreiten bestimmter Schwellwerte in den Parametern implementiert werden.
Ausserdem sollte der Pilot in der Lage sein von Hand in die Wahl der Startwerte einzu-
greifen, da er von seiner Position und seinen Sinneseindriicken her, gerade bei zerrissener
Thermik, die Lage des Zentrums evtl. besser Einschatzen kann und die errechneten Wer-
te entsprechend nur noch fiir eine Korrektur und Nachbesserung der eigenen Flugbahn
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nutzen konnte.
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Heration mit {minsearch
T

T T T T T T =
—w
00 - p —
aof N X
y —Y
2001 . . o
-
100} p 1
-mo—J ) &
2000 R R TR L L i L L i q
° 10 20 E) 50 70 8 EJ 100
2eit[5)
o Heration ma minunc
T T T T T T T T —
ab —%
p—
ES =%
-
ES N
Wt 4
=
10 20 2 50 70 80 %0 100
Zeit (5]

Abbildung 30: Iterationsverlauf fiir die Kombination 2) b)

49



lieration mit iminsearch, Startwerte: 2.5 150 256066 -106.066

400 —_—a
00 —"%
v —%
200 —y,
™ B

@ 100

o -
200} - - 1
200 i . . . L L , L
10 20 % w0 50 70 8 % 100
Zeit[s]
{teration mit fminunc:
T T T T T T —
10000(- — "ona
—
80001 B —_
6000} —,

o 4000 : : ]
2000 . .
o} V . i
4000 L i L i i i i h

10 20 £ 60 70 3 % 100

50
Zeit s)

Abbildung 31: Iterationsverlauf fiir die Kombination 3) c)

Um eine Verbesserung der Schatzgiite zu erreichen kénnten mehrstufige oder intelligente
Verfahren genutzt werden. Bei den mehrstufigen Verfahren kommen fiir das Hauptverfah-
ren bereits berechnete Startwerte zum Einsatz, wihren sich die intelligenten Verfahren in
Form von Neuronalen Netzen durch Evolution sukzessive verbessern.

5.6. Optimales Zentrieren

Sind die Parameter des Aufwindfeldes errechnet und die Flugleistungen des eigenen Flug-
zeuges bekannt, 18t mit den in Kap. 4.2 erarbeiteten Methoden die optimale Flugbahn
um das Aufwindfeldzentrum legen. Ausgehend von der aktuellen Position des Flugzeu-
ges und der Lage der optimalen Flugbahn, muss ein Kurs ermittelt werden, der einen
moglichst giinstig auf diese fiihrt. Eine Moglichkeit dieses zu erreichen besteht darin, die
optimale Flugbahn tangential von der derzeitigen Position des eigenen Flugzeuges anzu-
fliegen und dann am Beriihrpunkt, bzw. je nach Flugzeugdynamik friiher, die optimale
Fluglage bzgl. Fahrt und Querneigungswinkel einzunehmen.

Der Steuerkurs Xop: zum Beriihrpunkt errechnet sich gemafl

o o P2, - P1, . Topt
Xopp =5 —H—V=73 [arctan <P2z — Pl,t) + arcsin (||P2 Y (67)

Mit P1 als derzeitige Flugzeugposition, P2 der Position des Zentrums und P3 der Positi-
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on des Beriihrpunktes (vgl. Abb. 32). Vor erreichen des Beriihrpunktes muss dann unter
Beriicksichtigung der Flugzeugdynamik der Kreisflug eingeleitet werde.

i

A '
/

Qa N

Abbildung 32: Bestimmung der Winkel zum optimalen Steuerkurs

Dieses Verfahren ist noch nicht optimal, da es noch nicht den Aspekt der Verlustener-
gieminimierung beriicksichtigt, wie zum Beispiel die optimale Anfluggeschwindigkeit nach
MACCREADY oder die Einhaltung eines besonders energiesparsamen Anflugvektors, der
das erhohte Eigensinken bei Kursidnderungen beriicksichtigt.

Eine solche Betrachtung lasst sich erst mit einem 6-DOF-Modell verlésslich durchfiihren,
da hierbei auch dynamische Effekte bei Kursinderungen mit beriicksichtigt werden kénnen.
Im vorliegenden Fall beschréinkt sich die Betrachtung jedoch auf stationdre Prozesse.
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6. Simulation

Im diesem Kapitel wird auf die Berechnung der Flugleistungsdaten einiger, exemplarisch
fiir ihre jeweilige Klasse ausgewéhlter, Flugzeugtypen und die Verifikationsrechnungen fiir
die in den vorangegangenen Abschnitten erarbeiteten Methoden eingegangen.

6.1. Flugleistungsberechnung

Die Berechnung der Flugleistungen der einzelnen Flugzeugtypen beruht auf real vermes-
senen Widerstandspolaren. Diese werden mit Hilfe von Regressionsmethoden (Polynom-
und Spline-Interpolation) in fiir die Berechnung nutzbare Funktionen iibertragen. Hier-
bei handelt es sich i.A. um Polynome vom Grade II" < IT%, d.h. die in den vorherigen
Abschnitten hergeleiteten Ansitze lassen sich nicht mehr anwenden, da diese von einer
quadratischen Polare ausgehen. Der Ansatz hoherer Ordnung wurde bewufit gewéhlt, um
die Messpunkte aus vorliegenden Polaren ohne zu grofien Fehler zu {ibernehmen.

Die im Folgendem verwendeten Kreisflugpolaren und die dazugehorigen Fluglagen sind
das Ergebnis numerischer Berechnungen.
Zunachst wurde hierzu ein Radienintervall gewahlt, fiir das die Kreisflugpolare berech-
net werden sollte. Dieses wurde als 7 = 0...500 definiert. Als nichstes musste eine
” Auflosung” fiir den zu variierenden Querneigungswinkel bestimmt werden. Diese wurde
mit A® = 0.01° angenommen. Im folgenden Schritt wurden nun mit Hilfe der nach V' um-
gestellten Gl. (33), der nach C4 umgestellten Gl. (31) und den Interpolationsansitzen fiir
die Widerstandspolaren nach dem in Abb. 35 abgebildetem Schema die Kreisflugpolaren
und die dazugehorigen optimalen Fluglagen bestimmt.
Ein Vergleich der [1*-Widerstandspolaren mit dem quadratischen Ansatz zeigt prinziepi-
ell das gleiche Verhalten. Auch hier ist deutlich erkennbar, das es zur Minimierung des
Eigensinkens sinnvoll ist, bei kleinen Kreisradien mit C amaz ZU fliegen.

6.2. Das Flugleistungsvergleich-GUI

Um einen Uberblick iiber die Steigleistungen verschiedener Flugzeugtypen in den unter-
schiedlichen Aufwindfeldtypen zu erhalten, wurde im Rahmen dieser Arbeit ein Werkzeug
entwickelt, mit dessen Hilfe sich Vergleiche zwischen einzelnen stationiren Steigverhalten
anstellen lassen. Es kénnen entweder die Steigverhalten eines bestimmten Flugzeuges in
den verschiedenen Aufwindfeldtypen verglichen werden, oder das Steigverhalten verschie-
dener Flugzeuge in einem bestimmten Typ. Fiir den Nimbus IV kénnen zudem noch un-
terschiedliche Wélbklappenstellungen und Flachenbelastungen gewéhlt werden. Das GUI
dieses Werkzeuges ist in Abb. 34 dargestellt.
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Abbildung 33: Flussdiagramm zur Bestimmung der Kreisflugpolaren

Das Programm arbeitet mit den gem#fi Kap. 6.1 bestimmten Kreisflugpolaren und Gl. (3),
wobei hier die Ansitze Gl. (54) bis Gl. (57) und Gl. (46) verwendet werden. Die 1-Cosinus-
Boe ldsst sich in den Paramtern wa mee und 7o beliebig anpassen.
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Abbildung 34: GUI des Flugleistungsvergleichswerkzeuges

6.3. Das Simulinkmodell

Zum Uberpriifen und Verifizieren der Ergebnisse aus der Flugleistungsbetrachtung und
den erarbeiteten Methoden zum Identifizieren und Zentrieren eins Aufwindfeldes wird ein
kombiniertes Simulink/Matlab Prgramm verwendet. Das Simulinkmodell iibernimmt hier-
bei die Berechnung der Flugzeugbewegung iiber Grund und die Bestimmung der Steigwer-
te an jeder durchflogenen Position und dient damit als Netto-Variometer. Die Berechnung
der Flugzeugbewegung beschrinkt sich hier auf die Ermittlung der Position aufgrund des
anliegenden Steuerkurses x und der Integration der Bahngeschwindigkeit V. Dynamische
Vorginge bei der Kursinderung bleiben unberiicksichtig, eine Anderung der Fluglage im
Bezug auf Geschwindigkeit und Querneigungswinkel erfolgt instantan.

Die Berechnung der Steigwerte an der aktuellen Flugzeugposition erfolgt mittles Gl. (58)
und Gl. (46). Hierbei sind die Parameter w mqz, To, Tz und yz vorher anzugeben.

Die Auswertung der von dem Simulinkmodell gelieferten Werte erfolgt in einem Matlab-
Skript, aus dem heraus auch das Simulinkmodell gestartet wird. Die Eingangsgrofien fiir
das Modell sind, neben der Startposition und der Startgeschwindigkeit, auch eine vor-
gebebene Flugbahn in Form eines Vektors, der fiir jeden Zeitpunkt der Simulation den
einzunehmenden Steuerkurs enthélt. Desweiteren reagiert das Simulinkmodell auf Vorga-
ben im Querneigungswinkel und im Bahnwinkel. Der Eingansvektor des Bahnwinkels ist
jedoch der Nullvektor, da sich der Bahnwinkel in der Simulation aus dem Eigensinken
und der Aufwindgeschwindigkeit ergibt.

Die von der Simulation zuriickgegeben Gréflen sind die geodétische Position [z y]f(g des
Flugzeuges und der aktuelle Bruttosteigwert w4 zu jedem Zeitpunkt.

54



Hohe / Steigen

X,=350, Y, =50
450-
400+
350+ -~
=
300 ——+"
E 250~ / E
= i >
w00
0
v
100- !
/
SE
0 20 )

tis)
Heration mi fminsearch

Herationsparameter &
g 8

T

I

of—-
200 L L L f
10 20 30 40 5 6 70
Zet[s)
x10' Reration mit fminunc:
-
4
3
2
1 500
1 500 -500
1 20 30 4 % 6 70 80 80 100 rylm) fylm)

Zeit[s]

Abbildung 35: Anzeige der Simulationsergebnisse von links oben nach rechts unten: (1)
Héhen- und Variometeranzeige, (2) Flugweg und angenommene optimale
Kreisflugbahnen, (3a) und (3b) Verlauf der geschitzten Parameter, (4)
Vektor zum erwarteten Zentrum, (5) Flugweg in 3D

Diese Daten werden im Skript als Eingangsdaten zur Losung des Ausgleichsproblems
Gl (53) mit Hilfe der Funktion fminsearch verwendet. Diese Funktion liefert mit den
gemaf Kap. 5.4 gefundenen Startwerten den Parametervektor @ als Losung des Ausgleichs-
problems. Als Ansatzfunktion wird Gl. (46) verwendet.

Mit geschitzten Parametern fiir Aufwindstdrke und Radius wird nun entprechend der im
vorangehenden Abschnitt vorgestellten Methode, die optimalen Fluglagen kontinuierlich
bestimmt. Festzuhalten ist an dieser Stelle, dass die N&dherung der Parameter durch die
Optimierungsfunktion umso besser wird, je langer sich das Flugzeug im Aufwindeld be-
findet und je besser die Schitzung der Startwerte ist.

Die geoditischen KOO der Simulation (P1(t)) und die Ergebnisse er Optimierung bzgl.
der Position des Aufwindfeldzentrums (P2) werden zur Bestimmung des Steuerkurses zum
Beriihr- bzw. Einkreispunktes nach Gl. (67) verwendet. Der bisherige Eingangsvektor des
Steuerkurses wir nun mit dem neuen Steuerkurs zum Einkreispunkt iiberschrieben und
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sich das Flugzeug in dessen Richtung bewegt.

Erreicht das Flugzeug nun den Beriihrpunkt P3 wird in instantan der Kreisflug durch
einnehmen der vorher berechneten optimalen Querneigung und Fluggeschwindigkeit ein-
geleitet. Hierzu wird mit den gegebenen optimalen Parametern die Wendegeschwindigkeit
gemif

X =3 -tand (68)

berechnet [4] und iiber

Xt+1 = Xt + X (69)

fortlaufend der neue Steuerkurs bestimmt. Dieser ersetzt wieder den alten Vektor des
Steuerkurses als Eingang fiir das Simulinkmodell. Der Ablauf des gesamten Programmes
ist in Abb. 36 dargestellt.
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Abbildung 36: Flussdiagramm der Zentrierhilfe
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7. Zusammenfassung und Diskussion

Im diesem letzten Kapitel werden die Ergebnisse der Untersuchungen nocheinmal qua-
litativ zusammengetragen und diskutiert. Desweiteren wird ein Ausblick fiir zukiinftige
Arbeiten, Verbesserungsvorschldge und Probleme dieser Arbeit angesprochen.

7.1. Zusammenfassung

Der erfolgreiche Streckenflug ist von der optimalen Ausnutzung der gefundenen Aufwind-
zonen und einer optimalen Vorflugstrategie abhingig. Um den Vorflug zu optimieren exi-
stieren auf dem Markt der Segelflug- und Gleitschrimrechner eine breite Palette an Pro-
dukten, die die hierzu nétigen Informationen und Steuervorgaben an Hand eines weithin
akzeptierten mathematischen Modells, der MACCREADY-Theorie, berechnen. Einige die-
ser Gerite bieten dem Piloten ebenfalls eine Unterstiitzung beim Wiederauffinden eines
einmal erflogenen Aufwindes und eine Richtungsanzeige zum letzten besten Steigen. Der
Segelflugrechner Themi bietet als einziges untersuchtes Produkt neben der Loggerfunk-
tion zusdtzlich die Funktion einer Zentrierhilfe, die dem Piloten unter Beriicksichtigung
der erflogenen Steigwerte und Trajektorie eine Steuerempfehlung zum einfachen Zentrie-
ren des Aufwindfeldes gibt. Die durch die Steuerempfehlung erreichte Flugbahn um das
Zentrum stellt jedoch nicht den Anspruch optimal beziiglich des erzielbaren Nettosteigens
zu sein. Dieses Defizit soll mit einer neuen Zentrierhilfe, die unter Beriicksichtigung der
Topologie des Aufwindfeldes und der Kreisflugleistung des Segelflugzeuges eine beziiglich
des Nettosteigens optimale Flugbahn vorschldgt, beseitigt werden.

Um zunichst einen Uberlick iiber die Flugleistungen eines Segelflugzeuges im Kreisflug
und eine Grundlage fiir die Optimierung der Steigleistung zu erhalten, ist die Kreisflug-
polare des Flugezeuges ein wichtiges Hilfsmittel. Um diese zu bestimmen sind analytische
und numerische Verfahren vorgestellt worden, die auf der Kenntnis der flugzeugspezifi-
schen Widerstandspolare beruhen. Im Zuge dieser Arbeit wurden die Berechnung sowohl
mit einer quadratischen Modellpolare, als auch mit, durch Polynome héherer Ordnung
angendhren, realen Polaren durchgefiihrt.

Nachdem die Kreisflugpolare des Flugzeuges bestimmt und fiir jeden Radius die op-
timale Fluglage ermittelt ist, mufl nun der giinstigste Radius in Abhéngigkeit von ei-
nem bestimmten Aufwindtyp berechnet werden. Auch hier helfen Modellannahmen fiir
die Beurteilung der Aufwindtypen. Annhand der Auswertung von Messfliigen wurden
von HORSTMANN mathematische Modelle fiir 4 verschiedene Aufwindtypen erstellt [5].
Zusitzlich zu diesen Typen wird eine Abwandlung der 1-Cosinus-Bée nach JAR 23.333
untersucht. Durch Uberlagerung des monotonen Aufwindprofils mit der Kreisflugpolare
lasst sich ein Maximum in der Steigleistung fiir einen bestimmten Radius identifizieren.
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Dieser Radius kann durch Einnahme einer beziiglich des Eigensinkens optimalen Kom-
bination aus Fluggeschwindigkeit und Querneigungswinkel erreicht werden. Bei Kreisen
in engen Aufwindfeldern sind Flugezuge mit einer geringen Fldchenbelastug gegeniiber
Flugzeugen mit einer groflen Flichenbelastung im Vorteil, da sie engere Kurven fliegen
konnen. Thre hohere Sinkgeschwindigkeit bei engen Kreisfliigen wird durch die gréferen
Aufwindgeschwindigkeiten nahe des Zentrums des Aufwindfeld kompensiert. Der Vorteil
der geringeren Flachenbelastung im Kreisflug wirkt sich hingegen jedoch negativ fiir den
Vorflug aus.

Um wahrend eines Fluges in einem Aufwindfeld die optimale Kreisflugbahn zu bestim-
men, ist es nétig, den Typ dieses Aufwindfeldes zu bestimmen. Dieses lasst sich durch Sam-
meln von Information iiber die geodétische Position und die dazugehorigen eigensinken-
und fahrtkompensierten Steigwerte erreichen. Sind eine Anzahl dieser Messpunkte vor-
handen, ldsst sich mit Hilfe einer Parameteridentifikation der Typ und die Position des
Flugzeuges relativ zum Zentrum des Aufwindfeldes bestimmen. Mit diesen Informationen
kann dann die optimale Kreisflugbahn unter Beriicksichtigung des Aufwindtyps und der
Flugleistungen des Segelflugzeuges, sowie ein Steuerkurs, der zu dieser Kreisbahn fiihrt,
berechnet werden.

7.2. Diskussion und Ausblick

Ein fiir den praktischen Flugzeugfiihrer eher iiberraschendes Ergebnis dieser Berech-
nung ist die Tatsache, dass es sich gerade fiir kleine Kreisradien anbietet mit maxima-
len Auftriebsbeiwert C4 mqr zu fliegen, da man im ersten Moment vielleicht annimmt,
dass der Arbeitspunkt des geringsten Eigensinkens C%* auch fiir den Kreisflug giiltig ist.
Durch den Einflul des Lastvielfachen im Kurvenflug ergeben sich hier jedoch andere Ge-
setzméBigkeiten.

Das Problem bei der praktischen Umsetzung dieser Flugempfehlung ist jedoch, dass sich
das Flugzeug bei Flug mit C4me; nahe am iiberzogenen Flugzustand befindet, was zum
einen die Wirksamkeit der Steuerflachen und die Steuerbarkeit des Flugzeuges verringert,
als auch gerade im Kurvenflug bei Steuerfehlern seitens des Piloten, schnell zum Einlei-
ten einer Trudelbewegung fithren kann. Abb. 18 zeigt jedoch auch, dass der Unterschied
zwischen einem Flug mit C4 mer und C%* in der Sinkgeschwindigkeit (bei Annahme einer
quadratischen Polare) bei kleinen Radien nur sehr gering ist, aber beziiglich der Arbeits-
punkte auf der Widerstandspolare eine zusétzliche Sicherheitsreserve bietet.

Die Identifikation des Aufwindfeldes erfolgt unter Annahme idealer Umgebungszusténde,

d.h. insbesondere Vernachlissigung des Horizontalwindes, d.h., dass das Aufwindfeld fiir
alle Simulationszeiten und fiir alle Hohen ortsfest ist und in seiner Intensitét bestehen
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bleibt. Desweiteren werden Aufwindfelder angenommen und untersucht, die rotations-
symmetrisch und erwartungstreu bzgl. der Parameteridentifizierung sind.

Eine Aufgabe fiir zukiinftige Untersuchungen auf diesem Gebiet besteht sicherlich dar-
in, realistischere mathematische Modelle von Aufwindfeldern zuerstellen. Durch neuarti-
ge Messinstrumente und -verfahren wird es heutzutage moglich sein, das Gradientenfeld
in einer Thermikblase zu bestimmen und so iiber Beobachtung vieler Aufwindfelder ein
verbessertes Modell zu erstellen. Es ist ebenfalls indiziert an einer Verbesserung der Opti-
mierungsalgorithmen zur Parameteridentifizierung zu arbeiten. Ein interessanter Ansatz
ist hier der Einsatz von neuronalen Netzwerken bzw. generischer Algorithmen, die, da
iiber die Zeit lernfihig, sich den in einem haufig iiberflogenem Gebiet typischen Auf-
windverhdltnissen anpassen konnten. Zudem bleibt die Anfalligkeit und Robustheit sol-
cher Algortihmen und Losungsverfahren gegeniiber Stérungen in des Eingangswerten zu
untersuchen und inwieweit sich der Einsatz von Filtern (Kalman-Filter) im Bezug auf
Sensorfusion (z.B. Positionsbestimmung durch GPS und INS, Kopplung von Variometern
und IMU) lohnt.

Da die Verifikationsrechnung in Matlab/Simulink mit einem stark vereinfachten Modell
erfolgen, ist es notig, die gefundenen Ergebnisse in einem néchsten Schritt auf ein 6-
Freiheitsgrademodell (6-DOF) eines realen Segelflugzeuges mit einer auch im Poststall
vermessenen Polare zu erweitern. mit Hilfe eines solchen Modells ist es dann méglich auch
dynamsiche Effekte beim Einkreisen und Einnehmen der Fluglagen zuuntersuchen und
u.U. einen Regler zu entwerfen, der nicht nur die optimale Fluglage einnimmt und halt,
sondern das Flugzeug auch auf die optimale Flugbahn fiithren und dort halten kann. Dieses
wire ebenso ein erster Ansatz, ein solches System in einem unbemannten Flugzeug (UAV)
zur Verbessrung der Durchhaltefédhigkeit und Verldngerung der Missionsdauer einzusetzen.
Die Entwicklung eines geeigneten Anzeigekonzepts, dass die Steuerempfehlungen des Se-
gelflugrechners gut sichtbar, aber im Rahmen der Flugsicherheit zuldssigen Art und Weise,
an den Piloten weitergibt, ist ebenfalls noch ein nicht zuvernachlissigender Punkt. Ein
Konzept dhnlich der des Themi-Systems, bei dem der Pilot durch Lichtsignale in seinem
Gesichtsfeld auf Lagekorrekturen aufmerksam gemacht wird, ist nur eine Idee. Denkbar
waren ebenfalls ein Head-Up-Display, in dem noch zusétliche Fluginformationen weiterge-
geben werden kénnten oder eine dynamische Ansicht der aktuellen Aufwindfeldtopologie
iiber dem Flugweg.
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A. Berechnungen

Unter Annahme einer quadratischen Widerstandspolare (23) ergibt sich fiir Gl. (43) in

Kap. 2.6
3.
L usetnon - ——— VoS
8CA SKAT, 2A) = - (1 4G2 )3/4
4 (p-S-T-g-Ca)’
2-G
. %Y., —
~ 3 (Cwo-i-kl CA) 25
L2 3/4
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6 (ng+k CA) S G

p-S-r-g-Ca)’
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B. Skripte und Funktionen

B.1. Funktion zum Berechnen der aerodymamischen Beiwerte
% Funktion zur Berechnung der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte-----------

% Die Funktion berechnet unter Beriicksichtigung von Geschwindigkeit,
% Querneigung und Flugzeugtyp die Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte

% Ubernehme V_K [m/s], phi [rad] und gewdhlten Flugzeugtyp
function [C_A, C_W] = beiwerte(V_K, phi, flugzeugtyp)

% Variablen aus dem Workspace lokal verfiigbar machen

G=evalin(’base’,’G’);
rho=evalin(’base’,’rho’);
S=evalin(’base’,’S’);

% Funktionsvorschrift

if flugzeugtyp==
C_WO=evalin(’base’,’C_W0’);
k=evalin(’base’,’k’);
C_A=G./((rho/2) .*¥V_K."2.xS.*cos(phi-eps));
C_W=C_WO + k.*C_A."2;
elseif flugzeugtyp==
C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=-0.0169.*C_A."4+0.0538.*C_A."3-0.0329.*C_A."~2+0.021.*C_A+0.0083;
elseif flugzeugtyp==3 % DuoDi mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.1202.%C_A."4-0.3023.%C_A."3+0.2807.%C_A."2-0.095.*C_A+0.0201;
% Nimbus mit minimaler Fl&chenbelastung:
elseif flugzeugtyp==411%Nim L mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .#V_K.~2.*S.*cos(phi-eps));
% C_W=0.132.%C_A."3-0.3146.*C_A."2+0.2497 .*C_A-0.0503;
C_W=0.0094.*exp(0.7227.%C_A);
elseif flugzeugtyp==421%Nim +2 mit interpolierter Polare
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C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.0145.%C_A."4-0.0323.*C_A."3+0.0336.*C_A."2-0.0083.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==431 /, Nimbus +1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.3145.%C_A."4-0.8951.*C_A."3+40.9461.*C_A."2-0.4289.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==441/Nim O mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.*S.*cos(phi-eps));

C_W=0.3948.%C_A."4-1.1791.%C_A."3+1.2993.*C_A."2-0.6116.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==451/Nim -1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.1303.*C_A."4-0.1989.%C_A."3+0.1085.*C_A."2-0.0158.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==461 % Nim -2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2).*V_K. 2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.0063.*exp(1.0743.%C_A);
% Nimbus mit maximaler Fléchenbelastung

elseif flugzeugtyp==412/Nim L mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.%S.*cos(phi-eps));

% C_W=0.132.%C_A."3-0.3146.*C_A."2+0.2497 .*C_A-0.0503;
C_W=0.0094.%exp(0.7227.%C_A);

elseif flugzeugtyp==422)Nim +2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.0145.%C_A."4-0.0323.*C_A."3+0.0336.*C_A."2-0.0083.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==432 J, Nimbus +1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.3145.%C_A."4-0.8951.*C_A."3+0.9461.*C_A."2-0.4289.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==442/Nim O mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.3948.*C_A."4-1.1791.%C_A."3+1.2993.*C_A."2-0.6116.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==452/Nim -1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.*S.*cos(phi-eps));

C_W=0.1303.*C_A."4-0.1989.*C_A."~3+0.1085.*C_A."2-0.0158.*C_A+0.

elseif flugzeugtyp==462 % Nim -2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.0063.*exp(1.0743.*C_A);

% Nimbus ende

elseif flugzeugtyp==51/Discus mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

0117;

0818;

1143;

0077,

0117;

0818;

1143;

0077;

C_W=0.0835.%C_A."4-0.2383.*C_A."3+0.2551.*C_A."2-0.0971.*%C_A+0.0221;
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elseif flugzeugtyp==52/%Dis(WL) mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.*S.*cos(phi-eps));
C_W=-0.0073.*C_A."4+0.0222.%C_A."~3-0.0027.%C_A.~2+0.0061.*C_A+0.0081;
elseif flugzeugtyp==6 % Ka8 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=-0.0344.%C_A."4+0.0966.*C_A.~3-0.0607.*C_A."2+0.0212.*C_A+0.0141;
elseif flugzeugtyp==7 % ASK21 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=-0.0102.*C_A."4+0.0236.*%C_A."~3+0.0298.*C_A."2-0.0058.*C_A+0.0082;
end

% berechnete Werte global dem Workspace iibergeben

assignin(’base’,’C_A’,C_A);
assignin(’base’,’C_W’,C_W);

B.2. Funktion zum Berechnen des Kreisradius

% Funktion zur Berechnung des Kreisradius als r=f(V_K,phi)---------------——-

function [r_phil = radius(V_K,phi) % Definition

% Variablen aus dem Workspace lokal verfiigbar machen--

g=evalin(’base’,’g’);

% Funktionsvorschrift-- - —

r_phi=V_K."2./(g.*tan(phi));

% berechnete Werte global dem Workspace iibergeben
assignin(’base’,’r_phi’,r_phi);

B.3. Funktion zum Berechnen des Eigensinken

% Funktion zur Berechnung des Eigensinken als w_SK=f(V_K, phi)-------------

% Die Funktion berechnet unter Beriicksichtigung der
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% Kreisfluggeschwindigkeit, des Héngewinkels, des Radius und des
% Flugzeugtyps das Eigensinken. Hierfiir werden zunachst unter
% Beriicksichtigung der unterschiedlichen Polaren die n&tigen Beiwerte

% bestimmt.

% Ubernahme V_K [m/s], phi [rad] und Flugzeugtyp; Riickgabe w_SK [m/s]
function [w_SK] = eigensinken(V_K, phi, flugzeugtyp)

% Variablen aus dem Workspace lokal verfiigbar machen

G=evalin(’base’,’G’);
rho=evalin(’base’,’rho’);
S=evalin(’base’,’S’);
C_Amax=evalin(’base’,’C_Amax’);
r=evalin(’base’,’r’);
g=evalin(’base’,’g’);

% Funktionsvorschrift

% Berechnung der Auftriebs- und Wiederstandsbeiwerte unter Beriicksichtigung

% des Flugzeugtyps

if flugzeugtyp==1 % Modellflugzeug mit quadratischer Polare
C_WO=evalin(’base’,’C_W0’);
k=evalin(’base’,’k’);
C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=C_WO + k.*C_A."2;
elseif flugzeugtyp==2 % Astir mit interpolierter Polar
C_A=G./((rho/2) .¥V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=-0.0169.*C_A."4+0.0538.*C_A."3-0.0329.*C_A."2+0.021.%C_A+0.0083;
elseif flugzeugtyp==3 % DuoDi mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .#V_K."2.*S.*cos(phi-eps));
C_W=0.1202.%C_A."4-0.3023.*C_A."3+0.2807.*C_A."2-0.095.*C_A+0.0201;
% Nimbus mit minimaler Fldchenbelastung:
elseif flugzeugtyp==411%Nim L mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*#V_K.~2.*S.*cos(phi-eps));
% C_W=0.132.%C_A."3-0.3146.*C_A."2+0.2497.*C_A-0.0503;
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C_W=0.0094.*exp(0.7227 .%C_A) ;

elseif flugzeugtyp==421%Nim +2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*¥V_K. 2.%S.xcos(phi-eps));
C_W=0.0145.%C_A."4-0.0323.%C_A."3+0.0336.%C_A."2-0.0083.*C_A+0.0117;

elseif flugzeugtyp==431 % Nimbus +1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.3145.%C_A."4-0.8951.%C_A."3+0.9461.%C_A."2-0.4289.*C_A+0.0818;

elseif flugzeugtyp==441/Nim O mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.*S.*cos(phi-eps));
C_W=0.3948.%C_A."4-1.1791.%C_A."3+1.2993.%C_A."2-0.6116.*C_A+0.1143;

elseif flugzeugtyp==451/Nim -1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.1303.%C_A."4-0.1989.%C_A."3+0.1085.%C_A."2-0.0158.*C_A+0.0077;

elseif flugzeugtyp==461 % Nim -2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.0063.*exp(1.0743.*C_A);
% Nimbus mit maximaler Flichenbelastung

elseif flugzeugtyp==412/Nim L mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

A C_W=0.132.%C_A."3-0.3146.*C_A."2+0.2497 .xC_A-0.0503;
C_W=0.0094.%exp(0.7227.%C_A) ;

elseif flugzeugtyp==422/Nim +2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.xS.*cos(phi-eps));
C_W=0.0145.%C_A."4-0.0323.%C_A."3+0.0336.%C_A."2-0.0083.*C_A+0.0117;

elseif flugzeugtyp==432 7, Nimbus +1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K.~2.*S.*cos (phi-eps));
C_W=0.3145.%C_A.~4-0.8951.*C_A."3+0.9461.%C_A."2-0.4289.*C_A+0.0818;

elseif flugzeugtyp==442/Nim O mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.*S.*cos(phi-eps));
C_W=0.3948.%C_A."4-1.1791.%C_A."3+1.2993.%C_A."2-0.6116.*C_A+0.1143;

elseif flugzeugtyp==452/Nim -1 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K. 2.*S.*cos(phi-eps));
C_W=0.1303.*%C_A."4-0.1989.%C_A."3+0.1085.*%C_A."2-0.0158.*C_A+0.0077;

elseif flugzeugtyp==462 % Nim -2 mit interpolierter Polare
C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));
C_W=0.0063.*exp(1.0743.%C_A);

% Nimbus ende

elseif flugzeugtyp==51%Discus mit interpolierter Polare
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C_A=G./((rho/2) .*V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=0.0835.*C_A."4-0.2383.%C_A."3+0.2551.*%C_A."2-0.0971.*C_A+0.0221;
elseif flugzeugtyp==52%Dis(WL) mit interpolierter Polare

C_A=G./((rho/2) .*#V_K." 2.*S.*cos(phi-eps));

C_W=-0.0073.%C_A."4+0.0222.%C_A.~3-0.0027.*C_A."2+0.0061.*C_A+0.0081;
elseif flugzeugtyp==6 % Ka8 mit interpolierter Polare

C_A=G./((rho/2) .*#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=-0.0344.%C_A."4+0.0966.%C_A.~3-0.0607.*C_A."2+0.0212.*C_A+0.0141;
elseif flugzeugtyp==7 % ASK21 mit interpolierter Polare

C_A=G./((rho/2) .#V_K."2.%S.*cos(phi-eps));

C_W=-0.0102.%C_A."4+0.0236.%C_A."3+0.0298.*C_A."2-0.0058.*C_A+0.0082;
end

% w_SK=-sqrt ((2/rho)*(G/S)) .*(C_W./(C_A.*cos(phi))."(3/2))
% w_SK=sqrt ((2/rho)*(G/S)) .*(C_W./(C_A)."(3/2))

% w_SK=V_K.*(-(C_W(index)./C_A(index)));

% w_SK=-V_K.*sin(C_W./C_A);

% Sinkgeschwindigkeit nach Prof. Thomas
w_SK=-(C_W.*C_A."(-3/2) .*sqrt((2./rho) .*(G./S)) .*(1-((2./rho) .*. ..
(G./8) .x(1./(r.*xg.*xC_A)))."2) .7 (-3/4));

% berechnete Werte global dem Workspace iibergeben

assignin(’base’,’w_SK’,w_SK); % Ubergebe w_SK [m/s]

B.4. Funktion zum Berechnen der optimalen Kreisfluglage

function [r_opt, V_K_opt, phi_opt] = kreisflugbahn_opt(a, flugzeugtyp,...
aufwindtyp)

% Kreisflugpolare:

fluglage_opt = [’\Matlab_Skripte\Daten\fluglage_ opt’,...
num2str (flugzeugtyp),’ .mat’];

load(fluglage_opt);

eval([’fluglage_opt = fluglage_opt’,num2str(flugzeugtyp),’;’]);
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% Referenzaufwindfeld

r

wa_ref

wa_ref (1,round(a(2)):501)

"

% Optimalpunktbestimmen

[eps:1:500];
0.5.%a(1).*(1-cos((r./a(2)) .*pi-pi));
zeros(1,501-round(a(2))+1);

% Bestimmung der "giiltigen" Fluglagen

non_zero_indices = fin

first_non_zero_indices = fin

d(fluglage_opt(2,:));
d(fluglage_opt(2,:),1,’first’);

% Auswahl der Sinkgeschwindigkeiten und Berechnung des Nettosteigens durch

% Addition der Steigwerte des ausgwdhlten Aufwindfeldes mit der

% Kreisflugplorare des ausgewdhlten Flugzeuges

wa
w_SK
wa_netto

wa_ref;
fluglage_opt(2,no
w_SK+wa(non_zero_

n_zero_indices);

indices);

assignin(’base’,’wa_netto’,wa_netto);

assignin(’base’,’wa_ref’,wa_ref);

% Bestimmung des Index des besten Steigwertes

index_wa_max = find(wa_netto

r_opt =
V_K_opt
phi_opt =

== max(wa_netto));

fluglage_opt(1,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

fluglage_opt(3,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

fluglage_opt(4,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

B.5. Funktion zum Berechnen des Modellaufwindfeldes

function [X,Y,z] = aufwindfelderzeugen(aufwindtyp,radius,amplitude,...

typ
wa_radius
r_step

VX

verschieb

aufwindtyp;
radius;

7.5;
verschiebung_x;

ung_x,verschiebung_y)

% Modell des Aufwindfeldes

% Radius des Aufwindfeldes

% moégliche Werte: 2.5, 3.75, 7.5

% Verschiebung des Mittelpunktes in x-Richtung
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vy verschiebung_y; % Verschiebung des Mittelpunktes in y-Richtung

-sqrt(vx."2 + vy."2) - wa_radius - 3:r_step:wa_radius + 3 + ..

H
[

sqrt(vx."2 + vy."2);

% Grundgitter erzeugen
[X Y] = meshgrid(r);

VX = X-vx;
vy = Y-vy;
rr = sqrt ((VX) .~ 2+(VY)."2);

n_x = length(X);
n_y = length(Y);

if typ == ’A1’
wa_max = 130./40;
wa = -1/40.*rr+130./40;
wa_radius = 130;
aufwindtyp = 1;

elseif typ == A2’

wa_max = 169.375./31.25;
wa = -1/31.25.%rr+169.375./31.25;
wa_radius = 169.375;
aufwindtyp = 2;
elseif typ == ’B1’
wa_max = 2.02;
wa = -0.0045.*rr+2.02;
wa_radius = 448.889;
aufwindtyp = 3;
elseif typ == ’B2’
wa_max = 3.8601;
wa = -0.006.*rr + 3.8601;

wa_radius = 643.35;
aufwindtyp = 4;

elseif typ == ’co’
wa_max = amplitude;
r_0 = radius;
wa = wa_max.*0.5.*(1-cos(((rr)./r_0) .*(pi)-pi));
wa_radius = r_0;
aufwindtyp = 5;
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end

% Rand des Aufwindfeldes definieren
wa_rand = wa_radius >= sqrt((VX). 2+(VY)."2);

% Aufwindweld erzeugen

z = wa_rand.*wva;

assignin(’base’,’n_x’,n_x);
assignin(’base’,’n_y’,n_y);
assignin(’base’,’wa_radius’,wa_radius);
assignin(’base’,’wa_max’,wa_max);

assignin(’base’, ’aufwindtyp’,aufwindtyp);

B.6. Funktionen zum Berechnen verschiedener Flugbahnen
B.6.1. Geradeausflug / Zentriermodus
function [lagewinkel] = flugbahn_horizontal(n_step, V_K)

% Bahnazimut [rad]:
chi_0 = 90.%pi/180;
lagewinkel.chi = chi_0.*ones(1,n_step)’;

% Schiebewinkel [rad]:
lagewinkel.beta = zeros(l,n_step)’;

% % Hingewinkel [rad]:
% lagewinkel.phi=atan(diff (lagewinkel.chi).*(V_K./9.81));

lagewinkel.phi=[zeros(1,300)]’.*pi/180;

% Berechnung der Kursédnderung infolge Querneigung
for i=1:1:length(lagewinkel.phi)
chi_punkt(i)=(9.81./V_K) .*tan(lagewinkel.phi(i));
lagewinkel.chi(i+1,1)=lagewinkel.chi(i,1)+chi_punkt(i);
end



B.6.2. Vollkreis

function [lagewinkel] = flugbahn_vollkreis(n_step, V_K)

% Bahnwinkel gamma [rad]:
% lagewinkel.gamma = zeros(1,)

% Bahnazimut [rad]:
chi_0 = 0;

% Schiebewinkel [rad]:
lagewinkel.beta = zeros(1,n_step)’;

% Hangewinkel [rad]:
% lagewinkel.phi = atan(diff(lagewinkel.chi).*(V_K./9.81));

[zeros(1,5) 0:15:45 45-[1:3:15] 35.* ones(1,20)...
35:5:45 45.*ones(1,300)]’.*pi/180;
lagewinkel.chi = chi_0O.*ones(1,length(lagewinkel.phi))’;

lagewinkel.phi

% Berechnung der Kursédnderung infolge Querneigung
for i=1:1:length(lagewinkel.phi)
chi_punkt (i) = (9.81./V_K).*tan(lagewinkel.phi(i));
lagewinkel.chi(i+1,1) = lagewinkel.chi(i,1)+chi_punkt(i);
end

B.7. Skript zum Berechnen einer vorgegebenen Flugbahn

% Skript zum Erzeugen einer vorgegebenen festen Bahn iiber ein geoditisches
% Gitternetz.

% Spannweite
b = 15; % [m]

% Geschwindigkeit
VK = 19; %[m/s]

% Flugbahn
n_step = 301;
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% lagewinkel
% lagewinkel
lagewinkel =
% lagewinkel
chi_0 =
phi_0
beta_0
gamma_0 =

lagewinkel.g
V_K =

% Startwerte
h_ 0 =
X_Kg0 =
YKg 0 =

punkt = [’.°

= flugbahn_s_kurve(n_step, V_K);

= flugbahn_vollkreis(n_step, V_K);
flugbahn_horizontal(n_step, V_K);

= flugbahn_eigenewegfindung(n_step);

H

o O ©

0;
amma=zeros(1,n_step)’;
V_K.*ones(1,301); %[m/s]

/ Position geoddtisch
300;

-200; %100;

-50; %-100;
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save(’C:\Projektarbeit\Matlab_Skripte\Daten\flugbahn_simulation.mat’,...
’punkt’,’lagewinkel’,’V_K’,’b’,’gamma_0’,’chi_0’,’h_0’,’X_Kg_0’,...
’Y_Kg_0’);

B.8. Skript zum Berechnen der Kreisflugpolaren

clear all;
close all;
clc;

"/' ———————— _——

A Abfragen ==

flugzeugtyp=input ([’Flugzeugtyp wihlen (1) Modell, (2) Jeans Astir,’,...
»(3) Duo Discus, (4) Nimbus 4M, (5) Discus (WL),’,...
’(6) ASK 21, (7) K8b : ’],’s’);
if str2num(flugzeugtyp)==4
clc;
flugzeugtyp=input (’Klappenstellung wéhlen (41) L, (42) +2, (43)’,...
’+1, (44) 0, (45) -1, (46) -2: ’,’s’);
elseif str2num(flugzeugtyp)==
clc;
flugzeugtyp=input (’ (61) ohne Winglets, (52) mit Winglets: ’,’s’);
end

eval([’load \Matlab_Skripte\Daten\flugzeugmodell’,flugzeugtyp,’.mat;’]);

flugzeugtyp=str2num(flugzeugtyp); % Umwandlung des Datentyps

A Umgebungsparameter setzen

%

r_max=500; % maximaler Kreisradius
r=eps:1:r_max; % Kreisradius

n_r=length(r); % Anzahl der Radienstiitzpunkte
r_global=r;
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phi=[eps:0.05:85] .*xpi/180; % Auszuwertende Querneigungswinkel

n_

=

phi=length(phi); % Anzahl der auszuwertenden Querneigungswinkel

numerische Berechnungen

Nachfolgend werden fiir alle Radien O(eps) bis r_max alle méglichen
Kombinationen aus Fluggeschwindigkeit und Querneigung fiir EINEN Radius
berechnet.

Anschlieflend werden fiir diese Kombinationen die Auftriebs- und

Widerstandsbeiwerte berechnet und alle Kombinationen aus V_K und phi, fir

die der maximale Auftriebsbeiwert Uberschritten werden, herausgefiltert.
Fiir die Ubriggebliebenen Kombinationen (fiir die nun gilt C_A<C_A_max)

wird dann das Eigensinken berechnet.

for-Schleife zu Berechnung

for i=1:1:n_r

%Kreisfluggeschwindigkeit fiir Radius

V_K_r(i,1:n_phi)=kreisfluggeschwindigkeit_r(r(i),phi);

%Beiwerte fiir alle Geschwindigkeiten

[C_A_r(i,1:n_phi) C_W_r(i,1:n_phi)]=beiwerte(V_K_r(i,1:n_phi),phi,...
flugzeugtyp) ;

%Beiwerte filten nach C_Amax

indices_C_A_max_temp=find(C_A_r(i,1:n_phi)<=C_Amax);

% Anzahl der Werte mit C_A<C_A_max

n_indices(i,1)=length(indices_C_A_max_temp);

% Indizes aller Fluggeschwindigkeiten in V_K mit C_A<C_A_max

indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1))=indices_C_A_max_temp;

% alle Geschwindigkeiten die unter Beriicksichtigunge der zuldssigen

% Beiwerte erflogen werden konnen

V_K_r_possible(i,indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1)))=V_K_r...
(i,indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1)));

% Auswahl des jeweiligen Radius

r=r_global(i);

% Berechung der Sinkgeschwindigkeit unter Beriicksichtigung fiir alle

% moglichen Geschwindigkeiten und Querneigungskombinationen
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wsk(i,indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1)))=...
[eigensinken(V_K_r_possible(i,...
indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1))),...
phi(indices_C_A_max(i,1:n_indices(i,1))),flugzeugtyp)];

% Radius ’reinitialisieren’

r=r_global;

clc;

disp([’fertig:’,num2str(i/(n_r).*100),’ %’1)

end

% Aus den Indizes die ersten nicht leeren Eintrédge suchen, d.h. den Eintrag
% ab dem der "giiltige" Flugbereich beginnt (kleinster mdglicher Radius).

first_non_zero=find(n_indices,1,’first’);

% Bestimmung der kleinsten Sinkgeschwindigkeiten aus dem giltigen

% Flugbereich

for i=first_non_zero:1l:n_r
% Bestimmung des ersten Eintrages der nicht Null ist, um das minimale
% Eigensinken zu bestimmen (durch Fkt.’max’, daher miissen alle Eintrage
% die Null sind zunichst herausgefiltert werden)
index_wsk_nonzero(i,1)=find(wsk(i,1:n_phi),1,’first’);
% Bestimmung der Indizes des minimalen Eigensinkens
index_wsk_min(i,1)=find(wsk(i,index_wsk_nonzero(i,1):n_phi)==...

max(wsk(i,index_wsk_nonzero(i,1):n_phi)));

% Speichern dieser Werte und Wiederhinzufiigen der zuvor verworfenen
% "Nullwerte"
index_wsk_min(i,1)=index_wsk_min(i,1)+index_wsk_nonzero(i,1)-1;

end

% Plotten aller minimalen Sinkwerte -> optimale Kreisflugpolare
% hold on

for i=first_non_zero:1l:n_r.

% plot(r(i),wsk(i,index_wsk_min(i,1)));
wsk_min(i,1)=wsk(i,index_wsk_min(i,1));

end

% hold off

% grid off

% box on
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% axis([0 250 -4 0])

% Bestimmen der zur minimalen Sinkgeschwindigkeit gehorenden
% Geschwindigkeit, Auftriebsbeiwert und Querneigung

for i=first_non_zero:1l:n_r
% Kreisfluggeschwindigkeit des minimalen Eigensinkens
V_K_wsk_min(1,1)=V_K_r(i,index_wsk_min(i,1));
% Berechnung Auftriebsbeiwert des minimalen Eigensinkens
C_A_wsk_min(1,i)=G./((zho/2) .*V_K_wsk_min(1,i).~2.*S.*cos(phi...

(index_wsk_min(i,1))));

% phi_wsk_min(1,i)=atan(V_K_wsk_min(1,1i)~2./(xr(1).*g));
% Querneigung des minimalen Eigensinkens
phi_wsk_min(1,1i)=phi(index_wsk_min(i,1));

end

% Speichern der Optimalwerte

fluglage_opt=[r; wsk_min’; V_K_wsk_min.*3.6; phi_wsk_min.*180/pi;...
C_A_wsk_min];

eval([’fluglage_opt’,num2str (flugzeugtyp),’=fluglage_opt;’1);

eval([’save C:\Projektarbeit\Matlab_Skripte\Daten\fluglage_opt’,...
num2str (flugzeugtyp),’ .mat fluglage_opt’,num2str(flugzeugtyp)]);

% Plotten

% Plotten aller minimalen Sinkwerte -> optimale Kreisflugpolare

figure(1)

hold on

for i=first_non_zero:l:n_r
plot(r(i),wsk(i,index_wsk_min(i,1)));
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wsk_min(i,1)=wsk(i,index_wsk_min(i,1));
end
hold off
grid off
box on
axis([0 250 -4 0])

% Plotten der optimalen Auftriebsbeiwerte
figure(2)

hold on

plot(r,C_A_wsk_min(1,1:n_r)’)

grid on

box on

% Plotten der minimalen Sinkgeschwindikeit und er dazugehdrigen Kreisflug

% geschwindigkeit

figure(3)

hold on

plotyy(fluglage_opt(1,first_non_zero:501),fluglage_opt(2,...
first_non_zero:501),fluglage_opt(l,first_non_zero:501),...
fluglage_opt(3,first_non_zero:501))

grid on;

box on;

B.9. Skript zur Wegsimulation

close all
clear all
clc

% Startwerte

o/. -

disp([’°]1);
disp([’ Initialisieren-----------——----- ’1);
disp([’’1);
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% Parameter Flugzeug und Flugbahn
load(’\Matlab_Skripte\Daten\flugbahn_simulation.mat’);

% Parameter Aufwindfeld

typ = ’¢co’; % co, Al, A2, B1, B2
double_typ = str2double(typ);

radius = 400; % Radius des Aufwindfeldes
amplitude = 3; % Aufwindstirke
verschiebung_x = 100; % geodatische X-KOO des Kerns
verschiebung_y = -50; % geodatische Y-KOO des Kerns

% Parameter Iteration

% a0 = [2 300 200 -150];% Startvektor fiir Iteration (amplitude radius X Y)

a0 = [3 150 -(X_Kg_O+sin(45%pi/180)*150) -(Y_Kg_O+cos(45.*pi/180)*150)];
a = a0 % Anzeige

al0 = a0; % Startvektor linker Fliigel

ar0 = a0; % Startvektor rechter Fliigel

iter = 12500; % maximale Anzahl an Iterationen

%

% --Erzeugen des Aufwindfeldes---

[X, Y, z] = aufwindfelderzeugen(typ,radius,amplitude,verschiebung_x,...
verschiebung_y) ;

% Flugzeugbewegung——-

% _—

% Flugzeuggaten:
flugzeugtyp = 1; % Flugzeugtyp wahlen 1 Modell Hahn
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% 2 GROB Astir CS Jeans

) 3 Duo Discus

% 41-46 Nimbus IV Flap -2 bis L
% 51 Discus mit Winglets

A 52 Discus ohne Winglets

% 6 K8

% 7 ASK 21

% Simulationsparameter

t0 =0; % Startzeit

dt =1; % Zeitschritte

t_max = 100; % Simulationszeit

time_step = [tO:dt:t_max]’; % Zeitvektor f. Simulationsinput
n_step = length(time_step); 7% Lénge des Zeitvektors
schalter = 0;

P3 = [1000.*ones(n_step,1) 1000.*ones(n_step,1)];

c =0;

Flugzeugbewegung--- -

disp([’ °1);

disp([’

disp([’ ’1);

chill = 0;

warning off

tic

for i = 1:1:n_step

Tt T to T ot o T T T T s T o o o T o T o Tt T oo oo oo oo o oo o oo Tt oo o oo o T o T o o oo oo

%

Simulation--------------—————- ’1); % Ausgabe

% Nullaufwindzdhler fiir Iterationsbeginn

% keine Fehlermeldungen anzeigen

% Beginn der Simulations Schleife

Simulation

T o toTo T o to To o o o To o o o T oo o oo o T oo o o oo 2o o oo oo oo o oo o o oo o oo 1o o oo oo o o o oo 1o T T oo T o
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input

[options]

[time_step(1:n_step), lagewinkel.gamma(1l:n_step),...
lagewinkel.chi(1:n_step), lagewinkel.phi(i:n_step),
lagewinkel.beta(1l:n_step) V_K(1:n_step)’]; % Inputvektor
simset(’solver’,’odel’, ’FixedStep’,dt); % Sim.optionen



sim(’flugbahn_eigene_wegfindung’,time_step(1l:i),options,input(1:i,1:6));

Tt T ToTo T T T To T To T To o To To T To T T T T o o T o T o T 1o 1o 1 1o o o o o o o o o o o o o o o T o o 2 o o o o o o o oo o o o o o o o o o o
% ___Iteration___
Ittt o Tt T e T T Tt T e Tt oo T T T T e oo T e e

oo oo Tolo o Toto o T oo T o o oo T Fo oo T oo o

% Solverparameter definieren:
% options = optimset(’Display’,’off’,’iter’,’maxiter’,iter);
options = optimset(’Display’,’on’,’maxiter’,iter,’MaxFunEvals’,...
10000, ’* TypicalX’, [2 500 -100 1001);
% options = optimset(’Display’,’on’,’maxiter’,iter,’MaxFunEvals’,10000);

% Zusammenfiihren der Messdaten aller Sensoren:

% X_Kg_all.signals.values = [X_Kg.signals.values(1:i);

% X_Kg_lw.signals.values(1:i);...

% X_Kg_rw.signals.values(1:1)];

% Y_Kg_all.signals.values = [Y_Kg.signals.values(1:i);...

% Y_Kg_lw.signals.values(1:i);...

% Y_Kg_rw.signals.values(1:i)];
wa_all.signals.values = [wa_flightpath.signals.values(1:i);...

wa_flightpath_lw.signals.values(1:1i);...
wa_flightpath_rw.signals.values(1:i)];

% Uberpriifen ob Steigen vorliegt und Beginn der Iteration:

if wa_all.signals.values(i,1) == 0
chill = chill+i;
a(i,1:4) = a0;
firstnonzero = 1;

elseif wa_all.signals.values(i,1)>0
firstnonzero = find(wa_all.signals.values,1,’first’);

% a(i,1:4) = fminsearch(’aufwind’,ao0,...

% optioms,...

% X_Kg_all.signals.values(firstnonzero:firstnonzero+2,1),...

% Y_Kg_all.signals.values(firstnonzero:firstnonzero+2,1),...

% wa_all.signals.values(firstnonzero:firstnonzero+2,1));
a(i,1:4) = fminsearch(’aufwind’,a0,options,...

X_Kg.signals.values(firstnonzero:i),...
Y_Kg.signals.values(firstnonzero:i),...
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wa_flightpath.signals.values(firstnonzero:i));

% a(i,1:4) = fminunc(’aufwind’,a0,options,..

% X_Kg.signals.values(firstnonzero:i),...

% Y_Kg.signals.values(firstnonzero:i),...

% wa_flightpath.signals.values(firstnonzero:i));
% end

% Ausgabe des absoluten Fehlers der Iteration:
fehler(i)=F;

TolootoToototo oo tors oo ta o o Tota oo Toars ol Toto o o TaTora o oo oo Josodo o Fa oo o fo oot To o oo oa o oo o oo oo oot oo oo

% optimale Fluglage____

T T Tt T bt T T T T o T o o o T oo o T oo T T o s T T oo T o o o o oo o oo T oo T T 2 oo oo o o
% c = [X_Kg.signals.values..

% Y_Kg.signals.values...

% Z_Kg.signals.values. ..

% wa_flightpath.signals.values al;

[r_opt(i) V_K_opt(i) phi_opt(i)] = kreisflugbahn_opt(a(i,[1 2]),...

flugzeugtyp, aufwindtyp);

richtungsvektor(1:2,i) [X_Kg.signals.values(i)-a(i,3);...

Y_Kg.signals.values(i)-a(i,4)];

% Verlaufsvektor der optimalen Fluglage:
opt = [r_opt; V_K_opt; phi_opt];

Tt T T T ot Tt T T T Tt Te T To sl T T e to T e o o T T o To T oo To T e T T T S T T o T T S to To Do o T Yol To o Do o e e Do o

% Kurs&nderungsparameter
T T I I T Tt T T T T e o T e T e o T o o T T S Fo T S o T T o T o o T T o T Yo S o T o S T T o e T o T Yo o o T e o e Yot o e e o o

bla=length(phi_opt);

% abstand=10000;

% 1f (1>=2)

% difff(i,:)=P3(i,:)-[X_Kg.signals.values(i) Y_Kg.signals.values(i)];
% abstand(i)=sqrt(difff(i,1). 2+difff(i,2).72);

% elseif (i<2)

% abstand(i)=10000;

% end
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% Strecke zwischen Flugzeugposition und Aufwindkern:

P12(i,:) [(a(i,3) - X_Kg.signals.values(i)) (a(i,4) - ...

Y_Kg.signals.values(i))];

P12_betrag(i)

sqrt(P12(i,1).72 + P12(i,2)."2);

% tau(i) = acos(r_opt(i)./P12_betrag(i));
sigma(i) =1
P13_betrag(i) = sqrt(P12_betrag(i)."2 - r_opt(i)."2);

diff (lagewinkel.chi(1:i)’);

if (P13_betrag(i)<=8)
lagewinkel.phi(i:n_step,1) = -(phi_opt(1,i).*ones(n_step-i+1,1)).%..
(pi/180);
V_K_opt(i)/3.6;
(9.81./V_K(i)) .*tan(lagewinkel.phi(i));
lagewinkel.chi(i:n_step,1) = lagewinkel.chi(i-1,1) + chi_punkt(i);

V_K(1)
chi_punkt (i)

schalter =1;
c=c+1;
elseif (P13_betrag(i)>=8)
if (schalter == 1)
for I = i:1:n_step
V_K(I)
chi_punkt (I)

V_K_opt(1)/3.6;
(9.81./V_K(1)) .*...
tan(lagewinkel.phi(i));

lagewinkel.chi(I:n_step,1) = lagewinkel.chi(I-1,1) + ...
chi_punkt(i);
end
elseif(schalter "= 1)
% Bahnazimut zur Tangente an optimalen Kreis

chi_opt(i,1) = atan((a(i,4) - Y_Kg.signals.values(i))/(a(i,3) - ...
X_Kg.signals.values(i))) + asin(r_opt(i)/P12_betrag(i));
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P3(i, 1)
P3(i,2)

P13_betrag(i).*cos(chi_opt(i)) + X_Kg.signals.values(i);

P13_betrag(i).*sin(chi_opt(i)) + Y_Kg.signals.values(i);

% Position des Tangentenschnittpunkts
% Redefinition des Bahnazimuts und des Querneigungswinkels (instantane Anderung)
lagewinkel.chi(i:n_step,1) = chi_opt(i,1).*ones(n_step-i+1,1);
end
end

disp([num2str(round (i/n_step*100)),’ %’1);
end
end
toc

B.10. Skript zum Anzeigen der Simulationsergebnisse

close all

scrsz = get(0,’ScreenSize’);

Pic = figure(’Position’,scrsz);

subplot (4,4, [12 16]);

hold on

mesh(X,Y,20.%*z)

axis([-500 500 -500 500 O 500])

for I = 2:size(X_Kg.signals.values)

Pic = figure(1);
hi = subplot(4,4,[12 16]);
hidden off

plot3(X_Kg.signals.values(1:I),Y_Kg.signals.values(1:I),...
Z_Kg.signals.values(1:I),’LineWidth’,1,’Color’,’black’),hold on

plot3(X_Kg_lw.signals.values(1:I),Y_Kg_lw.signals.values(1:I),...
Z_Kg_lw.signals.values(1:I),’LineWidth’,4,’Color’,’red’)

plot3(X_Kg_rw.signals.values(1:I),Y_Kg_rw.signals.values(1:1I),...
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Z_Kg_rw.signals.values(1:I),’LineWidth’,4,’Color’, ’green’)

axis([-500 500 -500 500 O 5001)
grid on
view(-45,15)

title(’Flugbahn’)
xlabel(’r_{x} [m]’)
ylabel(’r_{y} [m]’)
zlabel(’h [m]’)

Pic
h2

figure(1);
subplot(4,4,[3 4 7 8]);

contour(X,Y,z)

plot(a(I,3),a(I,4),’linestyle’,’+’, color’, black’), hold on
plot(X_Kg.signals.values(1:I),Y_Kg.signals.values(1:I), black’)
plot(X_Kg_lw.signals.values(1:I),Y_Kg_lw.signals.values(1:I),’red’)
plot (X_Kg_rw.signals.values(1:I),Y_Kg_rw.signals.values(1:I),’green’)

xx = r_opt(i).*sin(u);

yy

r_opt (i).*cos(u);

plot(xx+a(i,3),yy+a(i,4),’Color’, ’black’,’LineStyle’,’~--"), hold on
plot(P3(i,1),P3(i,2),’linestyle’,’+’)
plot(verschiebung_x,verschiebung_y,’linestyle’,’*’,’color’,’r’)

desc = {’optimale Fluglage:’,[’phi_{opt} = ’,...
num2str(phi_opt(I)),’A*’], [’V_K = ’,num2str(V_K(I)),’ [m/s]’]};
text (0,-400,desc, ’Fontsize’,11)

axis([(verschiebung_x-wa_radius-100)...
(verschiebung_x+wa_radius+100)...
(verschiebung_y-wa_radius-100)...

(verschiebung_y+wa_radius+100)])

grid on
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set(h2,’YAxisLocation’, ’right’)

xlabel(’r_{x} [m]’)

ylabel(’r_{y} [ml’)

title([’Flugbahn reale Koordinaten des Mittelpunktes: X_{M}=’,...
num2str(verschiebung_x),’, Y_{M}=’,num2str(verschiebung_y)])

Pic = figure(1);
h3 = subplot(4,4,[1 2 5 6]);
[AX H1 H2] = plotyy(time_step(1:I),Z_Kg.signals.values(1:I),...

time_step(1:I),wa_flightpath.signals.values(1:I));
set (AX, ’XLim’, [0 1001)

set (AX(1),’Ylim’, [0 500],’YTick’, [0:50:500])
set (AX(2),’YLim’, [0 4],°YTick’, [0:0.4:4])

hold on

grid on

set(get (AX(1),’Ylabel’),’String’,’h [m]’)
set(get (AX(2),’Ylabel’),’String’,’w_{a} [m/s]’)
title(’Hohe / Steigen’)

xlabel(’t [s]’)

desc = {’Hohengewinn absolut’, [’H_{St} = ’,...
num2str(Z_Kg.signals.values(I)-h_0),’ [m]’]};

text (40,100,desc, ’Fontsize’,12)

grid on;
box on;

Pic = figure(1);
h4 = subplot(4,4,[11 15]);

i=1;
compass (-richtungsvektor(1,i),-richtungsvektor(2,i))

title([’Vektor zum Aufwindmittelpunkt’])



Pic = figure(1);
h5 subplot (4,4, [9 10]);

plot(time_step(1:I),a(1:I,1),time_step(1:I),a(1:1,2),...
time_step(1:I),a(1:I,3),time_step(1:I),a(1:1,4))

grid on

title([’Iteration mit fminsearch, Startwerte: ’,num2str(a0)])
xlabel(’Zeit [s]’)

ylabel(’Iterationsparameter a’)

axis([0 n_step gamin gamax])

legend (’wa_{max}’,’r_{0}’,’x_{0}’,’y_{0}’, ’location’, ’NorthEast’)

Pic
h6

figure(1);

subplot (4,4, [13 14]);
plot(time_step(1:I),a2(1:I,1),time_step(1:I),a2(1:1,2),...
time_step(1:I),a2(1:I,3),time_step(1:I),a2(1:1,4))

title(’Iteration mit fminunc’)

xlabel(’Zeit [s]’)

ylabel(’Iterationsparameter a’)

legend (’wa_{max}’,’r_{0}’,’x_{0}’,’y_{0}’, ’location’, ’NorthEast’)
axis([0 n_step ga2min ga2Zmax])

grid on

pause(0.05)

% M(I) = getframe;
% Name=[1000-1];

% saveas(Pic,fullfile(’C:\Projektarbeit\Bilder’,...

% [’zentrierautomatik_Astir_Kosinus_3_300’,num2str(Name),’.bmp’]))
end

disp([’Ende’])
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B.11. Skript zum Erstellen des GUI

%WSK_GUI M-file for WSK_GUI.fig
function varargout = WSK_GUI(varargin)

%
%
%
%
A
A
%
%
%
%
%
%
%
%
%
%
%
A

WSK_GUI, by itself, creates a new WSK_GUI or raises the existing
singleton*.

H = WSK_GUI returns the handle to a new WSK_GUI or the handle to

the existing singletonx*.

WSK_GUI(’Property’,’Value’,...) creates a new WSK_GUI using the
given property value pairs. Unrecognized properties are passed via
varargin to WSK_GUI_OpeningFcn. This calling syntax produces a
warning when there is an existing singleton*.

WSK_GUI(’CALLBACK’) and WSK_GUI(’CALLBACK’,hObject,...) call the
local function named CALLBACK in WSK_GUI.M with the given input
arguments.

*See GUI Options on GUIDE’s Tools menu. Choose "GUI allows only one
instance to run (singleton)".

% See also: GUIDE, GUIDATA, GUIHANDLES

% Edit the above text to modify the response to help WSK_GUI

% Last Modified by GUIDE v2.5 01-Jun-2007 14:56:45

% Begin initialization code - DO NOT EDIT
gui_Singleton = 1;

gui_State = struct(’gui_Name’, mfilename,

’gui_Singleton’, gui_Singleton,
’gui_OpeningFcn’, @WSK_GUI_OpeningFcn,
’gui_OutputFcn’, @WSK_GUI_OutputFcn,
’gui_LayoutFcn’, [J],

’gui_Callback’, m;

if nargin && ischar(varargin{1})
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gui_State.gui_Callback = str2func(varargin{1});

end
if nargout
[varargout{l:nargout}] = gui_mainfcn(gui_State, varargin{:});
else
gui_mainfcn(gui_State, varargin{:});
end

% End initialization code - DO NOT EDIT

% ——— Executes just before WSK_GUI is made visible.

function WSK_GUI_OpeningFcn(hObject, eventdata, handles, varargin)
% This function has no output args, see OutputFcn.

% hObject handle to figure

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% varargin unrecognized PropertyName/PropertyValue pairs from the
% command line (see VARARGIN)

clc;

warning off all;

load \Matlab_Skripte\Daten\aufwindverteilungen.mat;

load \Matlab_Skripte\Daten\flugzeugmodelll.mat;

load \Matlab_Skripte\Daten\fluglage_optl.mat;

wa_max = get(handles.eingabe_wa_max,’String’);

wa_max = str2num(wa_max) ;

assignin(’base’,’wa_max’,wa_max);

r_O=get (handles.eingabe_r_wa_0,’String’);

r_ 0 = str2num(r_0);

assignin(’base’,’r_0’,r_0);

assignin(’base’,’r’,r);

wa = wa_al;

assignin(’base’,’wa’,wa);

flugzeugtyp = 1;

assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

fluglage_opt = fluglage_optl;
% Bestimmung der "giiltigen" Fluglagen
non_zero_indices = find(fluglage_opt(2,:));



first_non_zero_indices = find(fluglage_opt(2,:),1,’first’);

% Auswahl der Sinkgeschwindigkeiten und Berechnung des Nettosteigens durch
% Addition der Steigwerte des ausgwahlten Aufwindfeldes mit der
% Kreisflugplorare des ausgewdhlten Flugzeuges

w_SK
wa_netto = w_SK+wa(non_zero_indices);

fluglage_opt(2,non_zero_indices);

% Bestimmung des Index des besten Steigwertes
index_wa_max = find(wa_netto==max(wa_netto));

n_r = length(fluglage_opt(1,:));

hold on

h1 = plot(fluglage_opt(l,non_zero_indices),wa_netto);

h2 = plot(fluglage_opt(l,1:n_r),wa(l:n_r));

h3 = plot(fluglage_opt(1,non_zero_indices),w_SK);

h4 = plot(fluglage_opt(l,index_wa_max+first_non_zero_indices-1),...

wa_netto(index_wa_max),’Color’, [2565 O 0]./255,’LineStyle’,...
’x’); % maximales Steigen plotten

axis([0 250 -5 5]);

h = (bl h2 h3 h4];

legend(h, ’Nettosteigen’, ’Aufwindfeld’, ’Eigensinken’, ’bestes Steigen’,...

’Location’, ’NorthEast’);

set(gca, ’YTick’,-5:1:5,’YTickLabel’,{’-57,7-4’,7-3",7-27,7-1" ’0’,’+1’,
7427,7437 744 7+5°})

grid on;

box on;

xlabel(’Radius r [m]’);

ylabel(’Vertikalgeschwindigkeiten [m/s]’);

hold off

handles.r_opt fluglage_opt(1,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

handles.v_opt = fluglage_opt(3,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

handles.phi_opt = fluglage_opt(4,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);

handles.wa_opt wa_netto(index_wa_max) ;
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set(handles.steigen, ’String’, handles.wa_opt);
set(handles.radius, ’String’, handles.r_opt);

set (handles.querneigung, ’String’, handles.phi_opt);
set(handles.geschwindigkeit, ’String’, handles.v_opt);

set (handles.flaechenbelastung,’Value’,1);
flaechenbelastung="";
assignin(’base’,’flaechenbelastung’,flaechenbelastung);

% Choose default command line output for WSK_GUI
handles.output = hObject;

% Update handles structure
guidata(hObject, handles);

% UIWAIT makes WSK_GUI wait for user response (see UIRESUME)

% uiwait(handles.figurel);

% --- Outputs from this function are returned to the command line.
function varargout = WSK_GUI_OutputFcn(hObject, eventdata, handles)
% varargout cell array for returning output args (see VARARGOUT);
% hObject handle to figure

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% Get default command line output from handles structure
varargout{1} = handles.output;

% --- Executes during object creation, after setting all properties.
function figurel CreateFcn(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to figurel (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB

% handles empty - handles not created until after all CreateFcns called
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function flugzeugwahl_SelectionChangeFcn(hObject, eventdata, handles)
% hObject handle to flugzeugwahl (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% flaechenbelastung=evalin(’base’,’flaechenbalastung’)
flaechenbelastung=get (handles.flaechenbelastung,’Value’);

switch get(hObject,’Tag’) 7% Get Tag of selected object

case ’modell_hahn’
flugzeugtyp = 1;
assignin(’base’, ’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_astir’
flugzeugtyp = 2;
assignin(’base’, ’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_duo_discus’
flugzeugtyp = 3;
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_discus_WL’
flugzeugtyp = 51;
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_discus_ohne_ WL’
flugzeugtyp = 52;
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp) ;

case ’modell_nimbus_0’
eval([’flugzeugtyp=44’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp) ;

case ’modell_nimbus_L’
eval([’flugzeugtyp=41’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_nimbus_plus_1’
eval([’flugzeugtyp=42’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_nimbus_plus_2’
eval([’flugzeugtyp=43’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’, ’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

case ’modell_nimbus_minus_1’
eval ([’flugzeugtyp=45’,num2str(flaechenbelastung),’;’]1);

92



assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp) ;
case ’modell_nimbus_minus_2’

eval([’flugzeugtyp=46’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);

assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);
case ’'modell_Ka8’

flugzeugtyp = 6;

assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);
case ’modell_ASK21’

flugzeugtyp = 7;

assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp);

end

flugzeugmodell=get (hObject,’Tag’);
assignin(’base’,’flugzeugmodell’, flugzeugmodell);

guidata(hObject, handles);

% --— Executes on button press in berechnen.

function berechnen_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to berechnen (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

flugzeugtyp = evalin(’base’,’flugzeugtyp’);

eval([’load \Matlab_Skripte\Daten\aufwindverteilungen.mat;’]);

eval([’load \Matlab_Skripte\Daten\flugzeugmodell’,num2str(flugzeugtyp),...
’.mat;’1);

eval([’load \Matlab_Skripte\Daten\fluglage_opt’,num2str(flugzeugtyp),...
’.mat;’]);

eval([’fluglage_opt=fluglage_opt’,num2str(flugzeugtyp),’;’1);
% Bestimmung der "giiltigen" Fluglagen
find(fluglage_opt(2,:));
find(fluglage_opt(2,:),1, first’);

non_zero_indices

first_non_zero_indices

% Auswahl der Sinkgeschwindigkeiten und Berechnung des Nettosteigens durch
% Addition der Steigwerte des ausgwdhlten Aufwindfeldes mit der
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% Kreisflugplorare des ausgewdhlten Flugzeuges

wa
w_SK

evalin(’base’,’wa’);
fluglage_opt(2,non_zero_indices);

wa_netto = w_SK+wa(non_zero_indices);

% Bestimmung des Index des besten Steigwertes

index_wa_max = find(wa_netto==max(wa_netto));

n_r = length(fluglage_opt(1,:));

hold on

hi = plot(fluglage_opt(1,non_zero_indices),wa_netto,’Color’,’Green’);

h2
h3
h4

plot(fluglage_opt(1,1:n_r),wa(l:n_r),’Color’, ’Blue’);
plot(fluglage_opt(1,non_zero_indices),w_SK, ’Color’, ’Red’);
plot(fluglage_opt(1,index_wa_max+first_non_zero_indices-1),...

wa_netto(index_wa_max),’Color’, [255 O 0]./255,’LineStyle’,...
’%7); 7% maximales Steigen plotten
axis([0 250 -5 5]);
h = [hl h2 h3 h4];
legend(h, ’Nettosteigen’,’Aufwindfeld’,’Eigensinken’, bestes Steigen’,...
’Location’,’NorthEast’);
set(gca, ’YTick’,-5:1:5,’YTickLabel’ ,{’-57,7-4’,7-3",’-27 ’-1’ 70’ ,’+1’,

H
+2),»+3:’:+4}’

grid on
box on

’+5°1})

xlabel(’Radius r [m]’);
ylabel(’Vertikalgeschwindigkeiten [m/s]’);

hold off

handles.r_opt
handles.v_opt
handles.phi_opt
handles.wa_opt

fluglage_opt(1,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);
fluglage_opt(3,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);
fluglage_opt(4,index_wa_max+first_non_zero_indices-1);
wa_netto(index_wa_max);

set (handles.steigen, ’String’, handles.wa_opt);

set(handles.radius, ’String’, handles.r_opt);
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set (handles.querneigung, ’String’, handles.phi_opt);
set (handles.geschwindigkeit, ’String’, handles.v_opt);
guidata(hObject, handles);

% --- Executes during object creation, after setting all properties.
function polaren_plot_CreateFcn(hObject, eventdata, handles)
hObject handle to polaren_plot (see GCBO)

eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB

= =

% handles empty - handles not created until after all CreateFcns called

==

Hint: place code in OpeningFcn to populate polaren_plot

% --- Executes on button press in reset_anzeige.

function reset_anzeige_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to reset_anzeige (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

initialize_gui(gcbf, handles, true);

%
function beenden_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to beenden (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

exit

% -

function Programm_Menue_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to Programm_Menue (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

%
function Programm_Callback(hObject, eventdata, handles)
% hObject handle to Programm (see GCBO)
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% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

Y -
function aufwindwahl_SelectionChangeFcn(hObject, eventdata, handles)
% hObject handle to aufwindwahl (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

eval([’load \Matlab_Skripte\Daten\aufwindverteilungen.mat;’]);

% wa_max=evalin(’base’,’wa_max’,wa_max);

% r_O=evalin(’base’,’r_0’,r_0);

wa_max = get(handles.eingabe_wa_max,’String’);
wa_max = str2num(wa_max);
assignin(’base’,’wa_max’,wa_max);

r_0 = get(handles.eingabe_r_wa_0,’String’);
r_0

L}

str2num(r_0) ;

switch get(hObject,’Tag’) 7% Get Tag of selected object
case ’Al’
wa = wa_al;
assignin(’base’,’wa’,wa);
case ’A2’
wa = wa_a2;
assignin(’base’,’wa’,wa);
case ’B1’
wa = wa_bl;
assignin(’base’,’wa’,wa);
case ’B2’
wa = wa_b2;
assignin(’base’,’wa’,wa);
case ’cos’
wa = wa_max.*0.5.*(1-cos((r./r_0) .*(pi)-pi));
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index_0 = find(wa==0);
n_zero=length(wa)-index_0(1);
wa(1,index_0+1:length(wa))=zeros(1,n_zero);
assignin(’base’,’wa’,wa);

end

guidata(hObject, handles);

%

function initialize_gui(fig_handle, handles, isreset)

% If the metricdata field is present and the reset flag is false, it means

% we are we are just re-initializing a GUI by calling it from the cmd line

% while it is up. So, bail out as we dont want to reset the data.
% if isfield(handles, ’metricdata’) && ~isreset

% return;

% end

set (handles.steigen, ’String’, 0);
set(handles.radius, ’String’, 0);

set (handles.querneigung, ’String’, 0);
set(handles.geschwindigkeit, ’String’, 0);

plot(0,0)
axis([0 250 -5 5]);

set(gca, ’YTick’,-5:1:5,’YTickLabel’,{’-57,7-4",7-3",7-27,7-1’,707,°+1’,

1427 7437 7447 7 +5°})
grid on
box on
xlabel(’Radius r [m]’);
ylabel(’Vertikalgeschwindigkeiten [m/s]’);

% Update handles structure

guidata(fig_handle, handles);

% ——— Executes on selection change in flaechenbelastung.
function flaechenbelastung_Callback(hObject, eventdata, handles)
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% hObject handle to flaechenbelastung (see GCBO)
% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% Hints: contents = get(hObject,’String’) returns flaechenbelastung
% contents as cell array contents{get(hObject,’Value’)} returns selected

% item from flaechenbelastung

flugzeugmodell = evalin(’base’,’flugzeugmodell’);

flugzeugtyp evalin(’base’,’flugzeugtyp’);

switch get(hObject,’Value’)

case 1

flaechenbelastung = 1;
case 2

flaechenbelastung = 2;

end

if flugzeugtyp == 411
eval([’flugzeugtyp=41’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)

% set(handles.modell_nimbus_L,’Value’,1)

elseif flugzeugtyp == 412

eval([’flugzeugtyp=41’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)

% set (handles.modell_nimbus_L,’Value’,1)

elseif flugzeugtyp == 421

eval ([’flugzeugtyp=42’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]1);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)

% set (handles.modell _nimbus_plus_2,’Value’,1)

elseif flugzeugtyp == 422

eval ([’flugzeugtyp=42’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)

% set (handles.modell_nimbus_plus_2,’Value’,1)

elseif flugzeugtyp == 431

eval([’flugzeugtyp=43’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’, ’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)

% set(handles.modell_nimbus_plus_1,’Value’,1)
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i Standort

!]l;i(‘””

elseif flugzeugtyp == 432
eval([’flugzeugtyp=43’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set(handles.modell_nimbus_plus_1,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 441
eval ([’flugzeugtyp=44’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set (handles.modell_nimbus_0,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 442
eval([’flugzeugtyp=44’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set(handles.modell_nimbus_0,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 451
eval ([’flugzeugtyp=45’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set (handles.modell_nimbus_minus_1,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 452
eval ([’flugzeugtyp=45’ ,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set(handles.modell_nimbus_minus_1,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 461
eval([’flugzeugtyp=46’,num2str(flaechenbelastung),’;’1);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set (handles.modell_nimbus_minus_2,’Value’,1)
elseif flugzeugtyp == 462
eval([’flugzeugtyp=46’,num2str(flaechenbelastung),’;’]);
assignin(’base’,’flugzeugtyp’,flugzeugtyp)
% set (handles.modell_nimbus_minus_2,’Value’,1)
end

assignin(’base’,’flaechenbelastung’,flaechenbelastung);
% eval([’handles_object=handles.’,flugzeugmodelll);

% set(handles_object,’Value’,1);
% Update handles structure

guidata(hObject, handles);

% --— Executes during object creation, after setting all properties.
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function flaechenbelastung_CreateFcn(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to flaechenbelastung (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB

% handles empty - handles not created until after all CreateFcns called

% Hint: popupmenu controls usually have a white background on Windows.
3 See ISPC and COMPUTER.
if ispc && isequal(get(hObject,’BackgroundColor’),...
get (0, ’defaultUicontrolBackgroundColor’))
set (hObject, ’BackgroundColor’, ’white’);
end

function eingabe_wa_max_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to eingabe_wa_max (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% Hints: get(hObject,’String’) returns contents of eingabe_wa_max as text
% str2double(get (hObject, ’String’)) returns contents of

% eingabe_wa_max as a double

wa_max = get(hObject,’String’);

wa_max = str2num(wa_max);
assignin(’base’,’wa_max’,wa_max) ;

set (handles.cos,’Value’,1)
aufwindwahl_SelectionChangeFcn(hObject, eventdata, handles);

% Update handles structure
guidata(hObject, handles);

% -—— Executes during object creation, after setting all properties.
function eingabe_wa_max_Creatchn(thject, eventdata, handles)

% hObject handle to eingabe_wa_max (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB

% handles empty - handles not created until after all CreateFcns called

% Hint: edit controls usually have a white background on Windows.
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% See ISPC and COMPUTER.
if ispc &% isequal(get(hObject,’BackgroundColor’),...
get (0, ’defaultUicontrolBackgroundColor’))
set(hObject, ’BackgroundColor’,’white’);
end

function eingabe_r_wa_0_Callback(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to eingabe_r_wa_0 (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

% Hints: get(hObject,’String’) returns contents of eingabe_r_wa_0 as text

% str2double(get (hObject, ’String’)) returns contents of
% eingabe_r_wa_0 as a double
r_0 = get(hObject,’String’);

r 0
assignin(’base’,’r_0’,r_0);

str2num(r_0);
set(handles.cos,’Value’,1)

% Update handles structure
guidata(hObject, handles);

% --- Executes during object creation, after setting all properties.
function eingabe_r_wa_O_CreateFcn(hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to eingabe_r_wa_0 (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB

% handles empty - handles not created until after all CreateFcns called

% Hint: edit controls usually have a white background on Windows.
% See ISPC and COMPUTER.
if ispc && isequal(get(hObject,’BackgroundColor’),...
get (0, ’defaultUicontrolBackgroundColor’))
set (hObject, ’BackgroundColor’, ’white’);
end
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C. Simulinkmodell
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Hauptebene des Simulinkmodells (Ebene 0)

Wingtipbewegung
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Abbildung 38: Untergruppe zur Koordinatentransformation (Ebene 1)
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Abbildung 39: Untergruppe zur Berechnung der Schwerpunktbahn (Ebene 1)
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Brutto-TEK-Variomenter

Netto-Variometer

1

gamma

To Workspace3

s
Integrator1

B 262.1
2 Nettosteigen

Abbildung 40: Untergruppe zur Berechnung der Schwerpunktbahn (Ebene 2)
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Abbildung 41: Untergruppe zur Berechung der Bruttosteigwerte (Ebene 3)
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Abbildung 42: M-Function zur Berechung der Bruttosteigwerte (Ebene 4)
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Abbildung 43: Look-Up-Table zur Bestimmung der Steigwerte (Ebene 4)
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Abbildung 44: M-Function zur Berechnung des Eigensinkens (Ebene 3)
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Abbildung 45: Untergruppe zur Berechnung der Schwerpunktbahn (Ebene 3)
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Abbildung 46: Untergruppe zur Berechnung der Fliigelspitzenbahn (Ebene 1)
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Abbildung 47: Untergruppe zur Berechnung der Fligelspitzenbahn (Ebene 2)
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Abbildung 48: Look-Up-Table zum Bestimmen Steigwerte am Steuerbordfliigel (Ebene 3)
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Abbildung 49: Look-Up-Table zum Bestimmen Steigwerte am Backbordfliigel (Ebene 3)
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