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Kurzfassung

Die Ermittlung der Flugleistung von Segelflugzeugen anhand kontinuierlich auf-
gezeichneter Flugmessdaten im Vergleichsflug eréffnet die Moglichkeit, die in-
dividuelle Bewegung sowie das induzierte Windfeld beider Flugzeuge zu be-
rucksichtigen. Das Ziel dieser Arbeit ist die Entwicklung, Umsetzung und Vali-
dierung einer auf moderner Flugmesstechnik basierenden sensorischen Mess-
methode mit derzeit hdchstmdglicher Genauigkeit.

Hierzu wurde ein geeignetes flugmechanisches Modell entwickelt und die Be-
stimmung des induzierten Windfelds mit verschiedenen Verfahren untersucht.
Fir die Erfassung der Messdaten wurden Flugmessanlagen aufgebaut, die hin-
sichtlich BaugréfRe, Gewicht und Leistungsaufnahme auf den Einsatz in Segel-
flugzeugen zugeschnitten sind. Fur die hochgenaue Messung des Statikdrucks
wurde hier eine mittelwertreduzierte Signalumsetzung fir die Bestimmung der

Vertikalgeschwindigkeit konzipiert und eingesetzt.

Anhand verschiedener Untersuchungen konnte bei der Bestimmung der Verti-
kalgeschwindigkeit ein verbleibender Fehler von 0,01 m/s nachgewiesen wer-
den. Weiterhin wurde eine Flugstrategie entworfen und erprobt, mit der eine
wesentliche Reduktion des finanziellen und zeitlichen Aufwands bei der Ermitt-
lung der Flugleistung gegentliber der etablierten fotogrammetrischen Messme-
thode erreicht wird. Es kann davon ausgegangen werden, dass bei konsequen-
ter Anwendung und stetiger Weiterentwicklung der sensorischen Messmethode
wesentliche innovative Impulse flir den Segelflugzeugbau gegeben werden kon-

nen.



Abstract

The flight performance determination of gliders with continuously recorded flight
data by using the comparison flight procedure enables the description of the
individual movement as well as the wake wind field of the both aircraft. The ob-
jective of this investigation is the development, the realization and the validation
of a sensory method based on modern flight data systems.

For the employment of this method a suitable flight mechanical model was de-
veloped and several procedures for the determination of the wake wind field
were examined. Due to the very limited space, payload and energy special flight
data recorders were assembled for the operation onboard the gliders. A mean
value reduced data conversion for the very precise measurement of the static

pressure and the calculation of the vertical speed was designed and used.

With several tests a remaining error of 0,01 m/s for the determination of the ver-
tical speed could be proved. Furthermore a significant reduction of cost in fi-
nances and in time could be realized in comparison with the established foto-
grametric method by using a new flight strategy. With the consequent use and
continuous development of the sensory method innovative results for the evolu-
tion of gliders can be given.
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Auswertungssystem fir die Flugmessdaten der Vergleichsfliige
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Bezeichnungen®

o Anstellwinkel

B Schiebewinkel

Y Neigungswinkel

r Zirkulation

o Hangewinkel

c Standardabweichung eines Signals

0 Langsneigungswinkel

p Luftdichte

X Azimut

A Auftriebskraft / Amplitude eines Signals

b Spannweite

BAS Ausgangsfluggeschwindigkeit (Basic Airspeed)

c aerodynamischer Beiwert

CAS Eichfluggeschwindigkeit (Calibrated Airspeed)

E Gleitzahl

f Frequenz

g Erdbeschleunigung

G Gewichtskraft

H geopotentielle Flughdhe

K Verstarkungsfaktor

k Knotenachse, allgemeiner Koeffizient

I Lange

n Lastvielfache

m Masse

p Druck

R Gaskonstante

S Spektralfunktion / Leistungsdichte eines Signals, Fllugelflache
T Temperatur / Zeitkonstante der Tiefpassfilter

U Spannungssignal

u v Horizontalkomponenten eines Geschwindigkeitsvektors
\% Fluggeschwindigkeit, Betrag eines Geschwindigkeitsvektors
w Vertikalkomponente eines Geschwindigkeitsvektors

' Die Bezeichnungen der flugmechanischen Gréfen entsprechen der Luftfahrtnorm LN9300 [20]
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W Widerstandskraft

X, Y, Z Achsen eines kartesischen Koordinatensystems
Indizes'

0 BezugsgrofRen der Standardatmosphare

1a Komponenten der Knotenachse ki,

2a orthogonale Komponenten zur Knotenachse ki,
a aerodynamisches Achsenkreuz

A Auftriebsbeiwert

ADC digitale Parameter der Analog-Digital-Umsetzung
ca1l Bezugsgeschwindigkeit der Geschwindigkeitspolare bei c, = 1
Cmp online berechnete GréRen (Computed Data)

d Staudruck / Datenrate der Flugmessanlagen

f flugzeugfestes Koordinatensystem

Flt gefilterte Signale

g geodatisches Achsenkreuz, 3-dB-Grenzfrequenz

[ Komponenten des induzierten Windgeschwindigkeitsvektors

K Bahnachsenkreuz

max grolter Wert einer GrolRRe

min kleinster oder geringster Wert einer Grole

norm normierte Grofen

Noise Rauschsignal

Off offline berechnete GréRRen

Ref Referenzflugzeug des Vergleichsflugverbandes

S Statikdruck / Abtastfrequenz (Sampling)

Sig analoge Parameter der Analog-Digital-Umsetzung

t Gesamtdruck

Vgl Vergleichsflugzeug (Prifling) des Vergleichsflugverbandes
VMC Grolen der mittelwertreduzierten Signalumsetzung
w Windachsenkreuz / Widerstandsbeiwert

X, Y, Z Grolde in Richtung der jeweiligen Koordinatenachse

' Die Indizes der flugmechanischen Groéfien entsprechen der Luftfahrtnorm LN9300 [20]
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1 Einleitung

Die Flugleistung von Segelflugzeugen wird im Bereich des Leistungssegelflugs
sowie der Flugzeugentwicklung und -erprobung kontrovers diskutiert, wobei
subjektive Empfindungen der Piloten und wirtschaftliches Interesse der Flug-
zeughersteller dieses Thema dominieren. Die Flugleistung von Segelflugzeugen
wird im Allgemeinen durch die erreichbare mittlere Fluggeschwindigkeit bei
Streckenfligen definiert, die maflgeblich von der Nutzung verfligbarer Aufwind-
felder durch den Piloten und der fluggeschwindigkeits- sowie flugmandverab-
hangigen aerodynamischen Verlustleistung des Flugzeugs bestimmt wird. Im
Leistungssegelflug wird versucht, durch den optimalen Einsatz des Fluggerats
mit der hochsten mittleren Streckenfluggeschwindigkeit zwei prinzipielle Ziele

zu erreichen:

e In der zur Verfigung stehenden Zeit mdglichst groRe Strecken zu flie-
gen, wobei sich der Zeitrahmen aus der jahreszeit- und ortsbedingten
Lange eines Tages oder der Verfugbarkeit von Aufwindfeldern ergibt.

e Auf einer vorgegebenen Flugstrecke eine moglichst geringe Flugdauer

ZuU erreichen.

Der komplexe Begriff der Flugleistung von Segelflugzeugen kann durch die
Vielzahl von Einflussfaktoren mit wissenschaftlichen Methoden nicht eindeutig
dargestellt werden, sondern ergibt sich situativ aus dem Zusammenspiel ein-

zelner Faktoren. Zu diesen Faktoren gehoren:

e meteorologische Bedingungen entlang der Flugstrecke
o Leistungsfahigkeit des Piloten

e Flugeigenschaften des Flugzeugs

e aerodynamisches Potential des Flugzeugs

Die Flugleistung ist in verschiedene Bereiche des Entwicklungszyklus von Se-
gelflugzeugen eingebettet, der sich mal3geblich aus den drei Eckpfeilern Flug-
zeugentwicklung, Flugbetrieb und -erprobung zusammensetzt. Fir die Entwick-
lung von Segelflugzeugen ist die Flugleistung ein wesentlicher wirtschaftlicher
Aspekt, der sich durch Erfolge, Rekorde und Flugberichte von Meisterschaftspi-
loten gut darstellen lasst. Den Flugbetrieb eines Segelflugzeugs im Leistungs-

segelflug bestimmen im wesentlichen die Einsatzmdglichkeiten und Betriebs-
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grenzen, wie z.B. Kunstflug oder Eigenstartfahigkeit, sowie das aerodynami-
sche Potential als Mal} fur die Leistungsfahigkeit des Flugzeugs. Ein marktrei-
fes Segelflugzeug ist das Produkt des Zusammenspiels von Flugzeugentwick-
lung und Flugerprobung, wobei die Modifikationen der Flugzeugkonstruktion auf
Basis der Erprobungsergebnisse konzipiert und integriert werden. Dieser Ent-
wicklungszyklus eines Segelflugzeug ist in Abbildung 1.1 veranschaulicht.

Erfolge, Rekorde, Flugberichte

Entwicklung [« Flugbetrieb

Forschung
und
Wissenschaft

Messverfahren, Messmethoden

Erprobung

Abbildung 1.1: Entwicklungszyklus von Segelflugzeugen

Die einzelnen Elemente des Entwicklungszyklus werden hierbei malfigeblich
von den Ergebnissen der Forschung und Wissenschaft beeinflusst. Neue Er-
kenntnisse im Bereich der Aerodynamik und Flugmechanik flie3en direkt in die
Entwicklung von Segelflugzeugen ein, wahrend meteorologische Modelle zu-
sammen mit innovativen Flugstrategien und moderner Flugzeuginstrumentation
den Flugbetrieb besonders im Leistungssegelflug verandern. Die Verfugbarkeit
praziser Messmethoden- und verfahren ist flr Ermittlung der Flugeigenschaften
und des aerodynamischen Potentials wahrend der Flugerprobung entschei-
dend. Im Rahmen dieser Arbeit wird eine hochprazise Messmethode zur Ermitt-
lung des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen entwickelt und vali-
diert, wobei auf die weiteren Einflussgré3en der Flugleistung nicht eingegangen

wird.
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1.1 Stand der Wissenschaft und Technik

Das aerodynamische Potential eines Segelflugzeugs wird durch das flugge-
schwindigkeitsabhangige Verhaltnis von Auftriebskraft A und Widerstandskraft
W beschrieben, das aufgrund der vektoriellen Zusammenhange mit dem Flug-
geschwindigkeitsvektor V ausgedrickt werden kann. Verbreitete Darstellungs-
formen dieses Potentials sind die Geschwindigkeitspolare und das Gleitzahldia-
gramm, wobei normierte GrélRen den direkten Vergleich verschiedener Flug-
zeuge oder Flugzeugkonfigurationen ermdglichen. Hierbei wird Ublicherweise
ein Fluggeschwindigkeitsbereich von 20 bis 60 m/s bei Vertikalgeschwindigkei-
ten von 0,4 bis 5 m/s betrachtet. Mit modernen Hochleistungssegelflugzeugen
werden heute Gleitzahlen von mehr als 60 erreicht, d. h. aus einer Flughthe
von 1 km kann eine Strecke von Uber 60 km ohne Energiezufuhr von Aufwinden
oder Antriebssystemen zurickgelegt werden. Fur die Ermittlung dieses hohen
aerodynamischen Potentials mit einer Genauigkeit von etwa 1% ist eine Mess-

genauigkeit der Vertikalgeschwindigkeit von 0,01 m/s erforderlich.

Die direkte Erfassung des Fluggeschwindigkeitsvektors V mit hoher Genauig-
keit ist generell problematisch und laut Corsmeier und Hankers [7] in speziell
ausgerusteten Forschungsflugzeugen derzeit nur im Bereich von 0,1 m/s reali-
sierbar. Die Messgenauigkeit der Betrage und Winkel ist hierbei von entschei-
dender Bedeutung, wobei die Messstellen dieser Gré3en von dem Stromungs-
feld des Flugzeugs beeinflusst werden, wie in der Arbeit von Dierks [8] am Bei-
spiel des Forschungsflugzeugs D-IBUF der TU-Braunschweig dargestellt wird.
Die fir die Erfassung von Anstell- und Schiebewinkel notwendigen flugzeugex-
ternen Sonden beeinflussen zudem das Strémungsfeld des Flugzeugs, so dass
die direkte Messung des Fluggeschwindigkeitsvektors V fiir die Ermittlung des

aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen nur bedingt umsetzbar ist.

Der Fluggeschwindigkeitsvektor V kann auch indirekt aus der Differenz des
Bahngeschwindigkeitsvektors Vk und des lokalen Windgeschwindigkeitsvektors
Vw berechnet werden. Fur die Bestimmung des Bahngeschwindigkeitsvektor Vg
werden derzeit inertiale Messsysteme und Satellitennavigationssysteme einge-
setzt. Durch die in Segelflugzeugen stark eingeschrankte Verfligbarkeit von
Stauraum, Zuladung und Energie, ist der Betrieb von inertialen Messsystemen

fur die Ermittlung des aerodynamischen Potentials mit hinreichender Genauig-
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keit zur Zeit nicht realisierbar. Im Bereich der Satellitennavigationssysteme fand
in den letzten Jahren eine zlgige Entwicklung der Empfangertechnik statt, so
dass der Einsatz solcher Systeme mit hoher Genauigkeit bei geringem Gewicht,
Platz- und Energiebedarf als Stand der Technik bezeichnet werden kann. Die
Bestimmung des Windgeschwindigkeitsvektors V\y ist jedoch ohne die Kenntnis
des Fluggeschwindigkeitsvektors V von Bord eines Flugzeugs aus nicht mog-
lich, so dass flir die Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflug-
zeugen Messverfahren und -methoden zur Reduktion des Windeinflusses auf
die Messung eingesetzt werden mussen.

Die derzeit effizienteste Mdglichkeit den Windeinfluss auf die Ermittlung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen zu reduzieren ist das Ver-
gleichsflugverfahren. Dieses Verfahren basiert auf dem Formationsflug von dem
als Vergleichsflugzeug bezeichneten Prifling und einem Referenzflugzeug.
Beide Flugzeuge der Formation fliegen bei diesem Verfahren innerhalb einzel-
ner Messabschnitte im symmetrischen Geradeausflug nebeneinander her, wo-
bei zur Minimierung der gegenseitigen Beeinflussung der Flugzeuge ein latera-
ler Abstand von etwa zwei mittleren Spannweiten eingehalten wird. Das Refe-
renzflugzeug befindet sich Ublicherweise links vorne im Blickfeld des Piloten
des Vergleichsflugzeugs, der fiur das Einhalten der Formation verantwortlich ist,
wahrend der Pilot des Referenzflugzeugs die Fluggeschwindigkeit und -richtung

vorgibt.

Das aerodynamischen Potential des Vergleichsflugzeugs wird mit diesem Ver-
fahren relativ zu dem des Referenzflugzeugs ermittelt. Aus diesem Grund ist die
genaue Kenntnis des absoluten Potentialverlaufs des Referenzflugzeugs fir die
Anwendung des Vergleichsflugverfahrens nicht notwendig, solange verschiede-
ne Messungen sich auf das gleiche Referenzflugzeug beziehen. Wesentliche
Voraussetzung hierbei ist jedoch ein gleichbleibender Potentialverlauf des Refe-
renzflugzeugs, so dass leistungsbeeinflussende Veranderungen durch Alterung
oder Reparaturen bericksichtigt werden mussen. Die wesentlichen Fehlerquel-
len bei der Ermittlung des aerodynamischen Potentials mit diesem Verfahrens
sind:
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o Messfehler
e Gegenseitige Beeinflussung der Flugzeuge
e Variationen des lokalen Windfelds innerhalb des Vergleichsflugverbands

Mit einer z. Z. eingesetzten fotogrammetrischen Messmethode zur Ermittlung
des aerodynamischen Potentials im Vergleichsflug wird laut Dorn [9] ein relati-
ver Fehler von 2 bis 5 % des ermittelten Potentials erreicht. Aufgrund der mess-
technischen Vorgehensweise dieser Methode liegen Uber die Variationen der
kommandierten Fluggeschwindigkeit des Vergleichsflugverbands und Uber die
daraus resultierenden Vertikalgeschwindigkeitsanderungen keine Informationen
vor. Uber den kinematischen Verlauf eines Messabschnitts kann anhand der
fotogrammetrischen Flugmessdaten daher keine Aussage gemacht werden.
Weiterhin wird das von den Flugzeugen induzierte Windfeld unter Bertcksichti-
gung der von Kuipper [16] definierten Abstande innerhalb der Formation
vernachlassigt.

1.2 Motivation und Zielsetzung

Die Motivation zu dieser Arbeit ist die Moglichkeit, das aerodynamische Poten-
tial von Segelflugzeugen im Vergleichsflug mit moderner Flugmesstechnik an-
hand kontinuierlich aufgezeichneter Flugmessdaten zu ermitteln. Mit dieser
sensorischen Messmethode sollen die wesentlichen Fehlerquellen der etablier-
ten fotogrammetrischen Messmethode durch flugmechanische und aerodyna-
mische Modelle sowie geeignete Flugmesstechnik eliminiert oder zumindest
reduziert werden. Im einzelnen werden im Rahmen dieser Arbeit die folgenden
Aufgabenbereiche behandelt:

o Beschreibung der Bewegung der Flugzeuge mit einem flugmechani-
schen Modell

o Bericksichtigung der gegenseitigen Beeinflussung der Flugzeuge
durch die Bestimmung des induzierten Windfelds

o Erfassung der Messgréfien mit hochpraziser Flugmesstechnik

Durch die kontinuierliche Flugmessdatenerfassung ist die Umsetzung eines
flugmechanischen Modells fir die Beschreibung der kinematischen Vorgéange
des Vergleichsflugs mdglich. Basierend auf den von Schanzer [28] dargestellten

flugphysikalischen Zusammenhangen wird in dieser Arbeit ein fir die Ermittlung
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des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen zugeschnittenes Modell
formuliert und in ein modularisiertes Datenauswertungssystem integriert.

In den Arbeiten von Beukenberg [3] und Junker [14] wird die gegenseitige Be-
einflussung von Flugzeugen im Formationsflug beschrieben. Es wurde nachge-
wiesen, dass sich in enger Formation eine signifikante Leistungsersparnis der
beteiligten Flugzeuge ergibt. Fur die Quantifizierung der gegenseitigen Beein-
flussung ist die Kenntnis der Position der beteiligten Flugzeuge eine grundle-
gende Voraussetzung. Diese Daten kénnen heute von Satellitennavigationssys-
temen fur beide Segelflugzeuge des Vergleichsflugverbands bereitgestellt wer-
den, so dass das von den Flugzeugen induzierte Windfeld mit einem Wirbelmo-
dell bestimmt und bei der Ermittlung des aerodynamischen Potentials berick-
sichtigt werden kann.

Durch den Betrieb des Forschungsflugzeugs D-IBUF der TU-Braunschweig im
Rahmen verschiedener Forschungsprojekte der Bereiche Navigation, Meteoro-
logie und Flugmechanik, kann diese Arbeit auf fundierten wissenschaftlichen
und operationellen Grundlagen der Flugmesstechnik aufbauen. Besonders die
von Corsmeier und Hankers [7] beschriebene Erfassung von meteorologischen
Grundgrélien wie Turbulenz, Temperatur und Feuchte wurde in diesem weltweit
einzigartigen Flugzeug mit hoéchstmdglicher Genauigkeit umgesetzt. Das kon-
sequent konzipierte und realisierte Flugmesssystem der neuesten Generation
kann fur den Einsatz in Segelflugzeugen im Rahmen dieser Arbeit adaptiert
werden, so dass die Messdaten beider Flugzeuge des Vergleichsflugverbands
prazise synchronisiert flir die Ermittlung des aerodynamischen Potentials zur

Verfligung stehen.

Das Ziel dieser Arbeit ist die Entwicklung, Umsetzung und Validierung einer
sensorischen Messmethode zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials
von Segelflugzeugen im Vergleichsflug mit derzeit hochstmdglicher Genauig-
keit.

1.3 Grundlagen und Gliederung

Es kann davon ausgegangen werden, dass bei der Umsetzung der sensori-
schen Messmethode die Fehler der erfassten Messgréfien einen dominieren-

den Einfluss auf die erreichbare Genauigkeit des aerodynamischen Potentials
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haben. Aufgrund des bestimmenden Einflusses der Fehler der Flugmessdaten
auf die Ermittlung des aerodynamischen Potentials wird im Rahmen dieser Ar-

beit auf die im Folgenden genannten weiteren Fehlerquellen nicht eingegangen.

Anhand der von Pichler [24] dargestellten meteorologischen Ansatze und Mo-
delle wird deutlich, dass sich das lokale Windfeld bei fiir den Vergleichsflug ge-
eigneten ruhigen, morgendlichen Hochdruckwetterlagen in kleinskalige sto-
chastische und deterministische Prozesse aufteilen lasst. Die hierbei auftreten-
den Phanomene koénnen in wellenférmige Windverteilungen, thermische Pro-
zesse und Windscherungen unterschieden werden, die auch zu geringen Diffe-
renzen der Windverhaltnisse zwischen den Positionen der beiden Flugzeuge
des Vergleichsflugverbands fiihren kénnen. In dieser Arbeit wird jedoch davon
ausgegangen, dass diese Differenzen gegenliber anderen Fehlern klein sind

und zunachst vernachlassigt werden kdnnen.

Bei der Formulierung der flugmechanischen Zusammenhange zur Ermittlung
des aerodynamischen Potentials im Vergleichsflug wird hier generell ein sym-
metrischer Geradeausflug beider Flugzeuge angenommen. Diese Vorausset-
zung resultiert aus der derzeit nicht sinnvoll realisierbaren Ausristung von Se-
gelflugzeugen mit den fur die Erfassung von Schiebe- oder Kurvenflug notwen-
digen Sensoren, wie bereits fur den Einsatz inertialer und externer Messsyste-
me erlautert wurde. Aufgrund der ausgesucht ruhigen meteorologischen Bedin-
gungen fur Vergleichsfliige und des speziellen Trainings der eingesetzten Pilo-
ten kann jedoch von einer weitgehenden Einhaltung der vorausgesetzten Flug-

zustande ausgegangen werden.

Weiterhin wird hier bei der Erfassung der Flugmessdaten die Kompressibilitat
der Luft vernachlassigt, wobei diese Vereinfachung fur den genannten Flugge-
schwindigkeitsbereich von etwa 20 bis 60 m/s mit hoher Genauigkeit zuldssig
ist. Der von Thomas [41] beschriebene Einfluss der Reynoldszahl auf das aero-
dynamische Potential wird im Rahmen dieser Arbeit ebenfalls nicht betrachtet.
Es wird hier davon ausgegangen, dass die aerodynamische Konzeption und die
Grenzschichtbeeinflussung der Segelflugzeuge auf die Ublichen Variationen der
Luftdichte ausgelegt ist und somit diese Idealisierung der aerodynamischen
Stromungsverhaltnisse erlaubt.
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In der vorliegenden Arbeit wird zunachst auf die Definition und Darstellung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen eingegangen. Anschlielend
werden die derzeit bekannten und einsetzbaren Messverfahren und -methoden
zur Ermittlung dieses Potentials dargestellt und in ihrer prinzipiellen Funktions-
weise beschrieben.

Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte sensorische Messmethode des Ver-
gleichsflugverfahrens basiert auf einem flugmechanischen Modell zur kinemati-
schen Beschreibung der Bewegung eines Segelflugzeugs im symmetrischen
Geradeausflug sowie der Bestimmung und Berlcksichtigung des induzierten
Windfelds mit einem fir den Vergleichsflug geeigneten effizienten Wirbelmodell.
Die genaue Vorgehensweise zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials
mit den zuvor beschriebenen Modellen wird hier zusammen mit einer Analyse

der Fehlerfortpflanzung der sensorischen Messmethode erlautert.

Nachdem die notwendigen Messgrof3en definiert und in ihrem Einfluss auf die
Ermittlung des aerodynamischen Potentials analysiert sind, wird die hier entwi-
ckelte und eingesetzte Flugmesstechnik ausfiihrlich dargestellt. Dabei wird be-
sonders auf die Problematik der Analog-Digital-Umsetzung der verschiedenen
Messsignale eingegangen und ein Verfahren zur signifikanten Verbesserung
der Signalauflésung bei groflen physikalischen Messbereichen vorgestellt und
diskutiert. Die mit dieser Flugmesstechnik erreichbare Messgenauigkeit wird
anhand von Flugversuchen mit dem Forschungsflugzeugs D-IBUF demonstriert,
bevor verschiedener Messergebnisse von Vergleichsfligen mit Segelflugzeu-
gen dargestellt und erlautert werden.
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2 Aerodynamisches Potential von Segelflugzeugen

Das aerodynamische Potential eines Segelflugzeugs wird durch den Flugge-
schwindigkeitsvektor V definiert und beschreibt als Mal3 fir die aerodynamische
Verlustleistung das fluggeschwindigkeitsabhangige Verhaltnis von Auftriebskraft
A und Widerstandskraft W. Fir die Darstellung des aerodynamischen Potentials
von Segelflugzeugen eignet sich besonders die Geschwindigkeitspolare, womit
der Fluggeschwindigkeitsvektor V durch seine Komponenten ug und wy be-
schrieben wird. In Abbildung 2.1 ist die Geschwindigkeitspolare eines Segel-
flugzeugs skizziert.

Y
\

Ya

Zg

v

Abbildung 2.1: Geschwindigkeitspolare eines Segelflugzeugs'

Anhand der Geschwindigkeitspolare kdnnen wesentliche charakteristische Pa-
rameter des Flugzeugs veranschaulicht werden, die in Abbildung 2.1 exempla-
risch eingetragen sind. Der Punkt A kennzeichnet die geringste Vertikalge-
schwindigkeit wymin des Flugzeugs, wahrend der geringste Flugwindneigungs-
winkel vamin und damit die groRte Gleitzahl E des Flugzeugs in Punkt B erreicht
wird. Fur die Darstellung des aerodynamischen Potentials eignet sich beson-

ders die Geschwindigkeitspolare in normierter Form, da durch die dimensions-

' Die minimale Vertikalgeschwindigkeit Wy min Wird haufig als ,geringstes Sinken* bezeichnet. Die
Fluggeschwindigkeit des geringsten Flugwindneigungswinkel ¥, min bzw. der gréfite Gleitzahl E
findet sich in der Literatur z. T. als Geschwindigkeit des ,besten Gleitens® .
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lose Darstellung der direkte Vergleich des Potentials verschiedener Flugzeuge
oder Flugzeugkonfigurationen moglich wird. Die fur diese Darstellungen beno-
tigten Grélen kdnnen aus dem in Abbildung 2.2 dargestellten Zusammenhang
der Geschwindigkeiten und Krafte an einem Segelflugzeug hergeleitet werden.

Abbildung 2.2: Krifte und Geschwindigkeiten an einem Segelflugzeug

Hierbei wird von einem symmetrischen Flugzustand ausgegangen, bei dem Be-
schleunigungen und auch Kurvenflug mit ¢ # 0 zugelassen sind. Der Einfluss
eines lokalen Windfelds kann fir diese Betrachtung vernachlassigt werden. Es
wird zunachst das Kraftegleichgewicht eines Flugzeugs in z;-Richtung betrach-
tet, woraus sich die Bewegungsgleichung fur diese Achse des aerodynami-

schen Systems ergibt.

-mVy, =—-Acos®+Gcosy, (2.1)

Mit der Definition des Lastvielfachen n,, kann Gleichung (2.1) vereinfacht wer-
den, so dass die Auftriebskraft A durch die Gewichtskraft G und das Lastvielfa-

che n,; ausgedruckt wird.

n, =| —=+Co0sY,
g cos
A=n_,G (2.3)

Die Auftriebskraft A und die Widerstandskraft W werden von den aerodynami-

(2.2)

schen Grundgleichungen durch den Auftriebsbeiwert ca und den Widerstands-
beiwert cw beschrieben, wodurch sich ein direkter Zusammenhang zwischen
den Kraften, der Luftdichte p, der Fluggeschwindigkeit V und der Flugelflache S
ergibt.
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A=%pV28cA (2.4)

W=%pV2SCW (2.5)

Aufgrund der in Abbildung 2.2 dargestellten geometrischen Beziehung der Kraf-
te und Geschwindigkeiten an einem Segelflugzeug, kann das Verhaltnis von
Auftriebskraft A und Widerstandskraft W durch die Fluggeschwindigkeitskom-
ponenten ug und wy ausgedriickt werden. Dieses Verhaltnis wird im Allgemei-
nen als Gleitzahl E definiert.
— — A — CA _ Ug

E—cotya—w _Cw _Wg (2.6)
Fir die Winkelbeziehung des Flugwindneigungswinkels v, ergibt sich aus Glei-
chung (2.6) eine ausschlieRliche Abhangigkeit von den Beiwerten ca und cw.

u
CoSs v, =V \/u 5 == > > (2.7)

Mit dieser Winkelbeziehung wird die Fluggeschwindigkeit V in der aerodynami-
schen Grundgleichung (2.4) ersetzt, wodurch sich flr einen Auftriebsbeiwert

von ca = 1 die Bezugsgeschwindigkeit Va1 ergibt.

2n_G
Vi = [T 2.
cal p S ( 8)

Mit der Bezugsgeschwindigkeit V.,1 werden alle variablen Einflussgroflen auf
das aerodynamische Potential berucksichtigt, so dass eine allgemeingultige
Darstellung méglich wird. Die Fluggeschwindigkeit V und deren Komponenten
ug und wy konnen einheitlich mit diesem Faktor in Abhangigkeit der aerodyna-

mischen Beiwerte ca und cw ausgedrickt werden.

1
norm - T (29)

U
norm = 2.10
9 V +CW ( )
w _ Y Cw

norm 211
s Vca1 CA +CW CA ( )

Als Beispiel fur die Vergleichbarkeit des aerodynamischen Potentials verschie-
dener Flugzeuge mit normierten GroRen ist in Abbildung 2.3 die historische
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Entwicklung der Geschwindigkeitspolaren von Segelflugzeugen der Standard-
klasse' dargestellt.
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Abbildung 2.3: Entwicklung des aerodyn. Potentials von Segelflugzeugen

Wie schon in Abbildung 2.1 wurde auch hier im Punkt A die geringste Vertikal-
geschwindigkeit wgmin und in Punkt B und der geringste Bahnwinkel ya min der
ASW28 exemplarisch hervorgehoben. Eine beachtliche Erhéhung des aerody-
namischen Potentials innerhalb der letzten 45 Jahre ist besonders im mittleren
und hoheren Fluggeschwindigkeitsbereich zu erkennen. Dort zeigt sich durch
den leichten Knick bei Punkt C eine Charakteristik moderner Hochleistungs-
segelflugzeuge, die mit sogenannten Laminarprofilen ausgertstet sind. Dieser
Knick wird Ublicherweise ,Laminardelle” genannt und kommt bei kleiner wer-
dendem Anstellwinkel o durch Blasenbildung auf der Profilunterseite zustande.
Diese Blasen flihren zu einer Verdickung der Grenzschicht und erhdéhen die
aerodynamische Verlustleistung. Der historische Vergleich des aerodynami-
schen Potentials in Abbildung 2.3 Iasst au3erdem die Entwicklungsschwerpunk-
te bei Segelfugzeugen der Standardklasse erkennen. Neben der Verringerung
der minimalen Vertikalgeschwindigkeit wgmin ist der Ubergang in den Sackflug

! Segelflugzeuge werden aufgrund ihrer Spannweite und der aerodynamischen Auslegung in
unterschiedliche Klassen eingeteilt. In der Standardklasse ist die Spannweite auf 15 m be-
schrankt und es sind keine profilverdndernden Systeme wie z. B. Wdlbklappen zulassig.
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deutlich weicher als bei der als altestes Flugzeug dargestellten Ka6CR. Dieses
Flugeigenschaftsmerkmal moderner Segelflugzeuge flhrt zu einer wesentlichen
Erhéhung der Flugsicherheit im Langsamflug und bei der Landung, da bei Flug-
geschwindigkeit im Bereich von Vi, nicht mit einem plétzlichen Stromungsab-
riss gerechnet werden muss.
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3 Messverfahren und -methoden

Es wurde gezeigt, dass fir die Ermittlung des aerodynamischen Potentials die
Erfassung des Betrags und der Richtung des Fluggeschwindigkeitsvektors V
notwendig ist. In Abbildung 3.1 ist der vektorielle Zusammenhang der Ge-
schwindigkeiten eines symmetrischen Geradeausflugs veranschaulicht, wo-
durch die eindeutige Beziehung zwischen dem Fluggeschwindigkeitsvektor V,
dem Bahngeschwindigkeitsvektor Vkx und dem Windgeschwindigkeitsvektor Vy

veranschaulicht wird.
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Abbildung 3.1: Vektorieller Zusammenhang der Geschwindigkeiten

Aus diesen Zusammenhangen ergibt sich der fur die Ermittlung des aerodyna-
mischen Potentials von Segelflugzeugen grundlegende formale Zusammen-

hang der Geschwindigkeitsvektoren.

V =Vk -Vw (3.1)
Der Betrag V des Fluggeschwindigkeitsvektors V kann durch die Messung des
Staudrucks pg verhaltnismaRig einfach und genau bestimmt werden. Die Rich-
tung dieses Vektors wird Ublicherweise aus der Anstromrichtung und der Flug-
lage des Flugzeugs ermittelt, wobei die Messung der Anstromrichtung derzeit
flugzeugexterne Sonden voraussetzt und die Erfassung der Fluglage den Be-

trieb inertialer Messsystem bedingt.

28



Das bislang einzige Verfahren zur direkten Erfassung des Fluggeschwindig-
keitsvektors V ist das sogenannte Bahnwinkelverfahren, das auf der Messung
des Anstellwinkels o und des Langsneigungswinkels 6 zusammen mit der Flug-
geschwindigkeit V basiert. Hierbei wird die Richtung des Fluggeschwindigkeits-
vektors V durch die Messung der Winkel ermittelt, so dass sich der Flugwind-

neigungswinkel vy, ergibt.

Ya=0+ o (3.2)
V= V{CC.JS Ya} (3.3)
siny,

Diese direkte Bestimmung des aerodynamischen Potentials wird jedoch durch
die aulerst fehleranfallige Messung der genannten Winkel stark eingeschrankt.
Aulerdem beeinflusst die aul3erhalb des Flugzeugs anzubringende Messsonde
das Stromungsfeld und somit auch das aerodynamische Potential, wodurch
eine Messung der absoluten Flugleistung nicht mdglich ist. Dieses schon in den
funfziger Jahren von Oosterrom [22] und Bonneau [5] beschriebene Verfahren
wurde in der letzten Zeit von Lukasczyk [17] mit moderner Flugmesstechnik als
einfache und schnelle Moglichkeit zur Beurteilung relativer Flugleistungsunter-
schiede bei Flugzeugmodifikationen erprobt, jedoch aufgrund der genannten

Nachteile bislang nicht operationell eingesetzt.

Generell ist der Betrieb von flugzeugexternen Sonden fir die Ermittlung des
aerodynamische Potentials von Segelflugzeugen problematisch. Besonders das
Potential moderner Hochleistungssegelflugzeuge mit langen laminaren Lauf-
strecken kann von derartigen Sonden erheblich beeintrachtigt werden. Die opti-
sche Erfassung der Anstromrichtung mit sogenannten Laser-Doppler-
Anemometern ist fir den Einsatz an Bord von Segelflugzeugen aufgrund des
hohen Energie und Platzbedarfs sowie des gro3en Gewichts noch nicht reali-
sierbar. Aus den gleichen Grinden kann die Messung der Fluglage mit hochge-
nauen inertialen Messsystem zum jetzigen Zeitpunkt noch nicht umgesetzt wer-
den, wobei hier auch der erhebliche Rustaufwand bei der Ermittlung des aero-
dynamischen Potentials im operationellen Messflugbetrieb berticksichtigt wer-

den muss.

Es wird deutlich, dass der Fluggeschwindigkeitsvektor V fir die Ermittlung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen nicht direkt gemessen wer-

den kann, sondern indirekt aus der Differenz des Bahngeschwindigkeitsvektors
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Vk und des Windgeschwindigkeitsvektors Vy bestimmt werden muss. Die Mes-
sung des Bahngeschwindigkeitsvektors Vi ist heutzutage mit Satellitennavigati-
onssystemen maoglich, wobei flir den mobilen Einsatz hochprazise Empfangs-
module mit geringem Platz- und Energiebedarf bei niedrigem Gewicht zur Ver-
fugung stehen. Die Bestimmung des Windgeschwindigkeitsvektor V\ an Bord
eines Flugzeugs ist jedoch ohne die Kenntnis des Fluggeschwindigkeitsvektors
V generell nicht moglich. Fur die Ermittlung des aerodynamischen Potentials
werden somit Verfahren und Methoden bendtigt, mit dem der Windgeschwin-
digkeitsvektor Vy bestimmt oder dessen Einfluss anhand von Hilfsgré3en redu-
ziert werden kann. Der Begriff ,Verfahren" soll hier die fliegerische Vorgehens-
weise zur Erfassung der HilfsgroRen beschreiben. Die Messung der Hilfsgrofien
kann mit unterschiedlichen Methoden erfolgen, wobei als ,Methode" die mess-

technische Erfassung und Verarbeitung dieser GréRen bezeichnet wird.

Es gibt derzeit neben dem bereits genannten Bahnwinkelverfahren drei weitere
Verfahren zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segel-
flugzeugen, mit denen der Windgeschwindigkeitsvektor V\y anhand von Hilfs-
grélRen geschatzt wird, siehe hierzu auch Scholz [35]. Bei dem Hoéhenstufenver-
fahren wird die Vertikalkomponente wyy des Bahngeschwindigkeitsvektors Vk
und die Fluggeschwindigkeit V gemessen, wahrend der Einfluss des Windge-
schwindigkeitsvektors V\y durch die Auswahl geeigneter ruhiger Wetterlagen
reduziert wird.

. WKg
= arcsin 34
Ya [ v J (3.4)
Vcosy,
V = (3.5)
Wi

Der jedoch grundsatzlich vorhandene Vertikalwindeinfluss ist die grof3te Fehler-
quelle dieses Verfahrens, die nur durch statistische Methoden verringert werden
kann, wie von Merklein [18] und Dorn [9] dargestellt wird. Stevens [39] gibt fur
diese Vorgehensweise einen verbleibenden Fehler von etwa 10% des ermittel-
ten aerodynamischen Potentials an. Dieses hinsichtlich des materiellen und
personellen Aufwands anspruchslose Verfahren bietet jedoch die Mdglichkeit,

das aerodynamische Potential ohne ein Referenzmal} zu bestimmen.

Bei dem von Quellmann [25] und Albat [1] beschriebenen Ausschielverfahren

wird der Vertikalwindeinfluss durch den Flug in unmittelbaren Bodennahe bei
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konstanter Flughdhe reduziert. Anhand der mit Flugmessanlagen aufgezeichne-
ten Daten, kann aus dem Geschwindigkeitsverlauf das aerodynamische Poten-

tial ermittelt werden.

Wy, =0 (3.6)

V = f(V) (3.7)
Der verbleibende Einfluss des lokalen Windfelds und die bei diesem Flugmano-
ver auftretenden aerodynamischen Effekte stellen bei diesem Verfahren die
wesentlichen Fehlerquellen dar. Der fliegerisch und messtechnisch hohe Auf-
wand des Bahnwinkelverfahrens sowie die Auswirkungen der durch die ge-
nannten Vernachlassigungen entstehenden Fehler haben diese Moglichkeit der
Ermittlung des aerodynamischen Potentials gegenuber dem Hoéhenstufen- und
Vergleichsflugverfahren in den Hintergrund treten lassen.

Das seit den flunfziger Jahren mit der maligeblichen Unterstitzung von
Schmerwitz [33] und Stich [40] auf dem Sommertreffen’ der idaflieg? betriebene
Vergleichsflugverfahren ist die derzeit genauste Mdglichkeit zur Ermittlung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen. Dieses Verfahren beruht auf
dem Vergleich des aerodynamischen Potentials des Priflings, dem Vergleichs-
flugzeug (Index: ,Vgl“), mit dem eines Referenzflugzeugs (Index: ,Ref). Der
Einfluss des Windgeschwindigkeitsvektors V\y wird hierbei weitestgehend redu-
ziert, solange die Differenz AV des lokalen Windfelds zwischen den Positionen
der beiden Flugzeuge des Vergleichsflugverbandes klein bzw. bestimmbar ist.
Bei diesem Verfahren werden die Bahngeschwindigkeitsvektoren Vk der beiden
Flugzeuge gemessen, wobei der Fluggeschwindigkeitsvektor Vges des Refe-
renzflugzeugs mit dem als bekannt vorausgesetzten aerodynamischen Potential

dieses Flugzeugs und der Fluggeschwindigkeit Vger bestimmt werden kann.

MW,VgI = yW,Ref + AMW (3-8)
ngI = yRef +MK,V9I _MK,Ref _AMW (3.9)

' Das Sommertreffen der idaflieg ist eine jahrlich stattfindende Messkampagne zur Untersu-
chung der Flugleistung und -eigenschaften von Segelflugzeugen in Zusammenarbeit mit dem
,Deutschen Zentrum fir Luft- und Raumfahrt® DLR und dem ,Institut fir Flugfihrung der TU-
Braunschweig® IFF.

% Die .Interessengemeinschaft deutscher akademischer Fliegergruppen® idaflieg ist der Zusam-
menschluss verschiedener ,Akademischer Fliegergruppen® Akaflieg an technischen Universita-
ten Deutschlands. Diese Studentengruppen widmen sich neben ihrem Studium der wissen-
schaftlichen Arbeit im Bereich des Segelflugs und haben in der Vergangenheit zahlreiche inno-
vative Projekte realisiert.
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Ist die absolute Flugleistung des Referenzflugzeugs bekannt, kann mit diesem
Verfahren auch die absolute Flugleistung des Vergleichsflugzeugs ermittelt
werden, wahrend flur relative Flugleistungsuntersuchungen die Verwendung
eines Referenzflugzeugs mit konstanter Flugleistung hinreichend ist. Die abso-
lute Flugleistung des derzeit auf dem Sommertreffen verwendeten Referenz-
flugzeugs (siehe auch Abbildung 0.4) ist durch zahlreiche Messflige im Hohen-
stufenverfahren bestimmt worden und wird mit den Daten der Vergleichsfllige
kontinuierlich Uberpruft bzw. korrigiert. Hierzu werden Messabschnitte der Ver-
gleichsflige entsprechend der Vorgehensweise des Hoéhenstufenverfahrens
ausgewertet und die Ergebnisse zu den bereits vorhandenen Flugleistungsda-
ten des Flugzeugs hinzugefligt. Dadurch wird die statistische Sicherheit fir die

Ermittlung der absoluten Flugleistung des Referenzflugzeugs stetig vergrélert.

Das Vergleichsflugverfahren wird seit mehreren Jahrzehnten erfolgreich mit der
in Anhang A dargestellten fotogrammetrischen Messmethode betrieben. In den
letzten Jahren wurde von Schmerwitz [33] und Schroeder [37] bzw. Wende [44]
parallel zu dieser Methode die kontinuierliche Datenerfassung mit Flugmessan-
lagen als sensorische Messmethode etabliert. Die sensorische Messmethode
wurde im Rahmen dieser Arbeit bis zur operationellen Einsetzbarkeit entwickelt
und validiert und ist derzeit die Grundlage flr die Flugleistungsuntersuchungen

der idaflieg.
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4 Sensorische Messmethode

Unter dem Begriff der ,sensorischen Messmethode“ wird hier die messtechni-
sche Erfassung und Verarbeitung von Flugmessdaten zur Ermittlung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im Vergleichsflug
verstanden, die sich grundlegend von der in Anhang A beschriebenen
fotogrammetrischen Messmethode unterscheidet. Beide Methoden beruhen
jedoch auf dem gleichen Prinzip zur Reduktion des Windeinflusses auf die
Ermittlung des aerodynamischen Potentials durch Anwendung des in Kapitel 3

erlauterten Vergleichsflugverfahrens.

Referenzflugzeug Vergleichsflugzeug

aerodynamische Auslegung Wirbel- E Wirbel- aerodynamische Auslegung
modell | :i| modell

induzierte
Windkomponenten

induzierte
Windkomponenten

<

y i
lokales
Windfeld

<

lokale
Windkomponenten

lokale
Windkomponenten

\ 4
flugmech. E qugmech. aerodynamisches Potential
Modell |:| Modell

aerodynamisches Potential

Abbildung 4.1: Funktionsweise der sensorischen Messmethode

Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte und validierte sensorische Messme-
thode basiert auf der kontinuierlichen Erfassung und Aufzeichnung verschiede-
ner Sensorsignale mit Flugmessanlagen. Diese Flugmessdaten werden wah-
rend der Messfluge zeitsynchron in beiden Flugzeugen des Vergleichsflugver-
bands aufgezeichnet und bilden die Grundlage fur die Ermittlung des Flugge-
schwindigkeitsvektors V aus dem Bahngeschwindigkeitsvektor Vx und dem
Windgeschwindigkeitsvektor V. Die Funktionsweise der sensorischen Mess-

methode ist in Abbildung 4.1 schematisch dargestellt. Das Grundprinzip dieser
33



Messmethode ist die Kopplung der individuellen Bewegung der beiden Flug-
zeuge des Vergleichsflugverbands tber das lokale Windfeld. Fir die Ermittlung
des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs wird der Windvektor
Vw also mit Hilfe des in unmittelbarer Nahe fliegenden Referenzflugzeugs be-
stimmt. Im Rahmen dieser Arbeit wird von sehr kleinen atmospharischen Wind-
differenzen zwischen den jeweiligen Positionen der Flugzeuge ausgegangen,
wodurch kleinraumige Differenzen und dynamische Vorgange des unbeeinfluss-
ten lokalen Windfelds innerhalb des Vergleichsflugverbands unbertcksichtigt
bleiben.

Mit einem auf den Vergleichsflug zugeschnittenen flugmechanischen Modell
wird basierend auf den Flugmessdaten die Bewegung der Flugzeuge beschrie-
ben. Hierbei wird zunachst anhand der Messdaten und des bekannten aerody-
namischen Potentials des Referenzflugzeugs das lokale Windfeld an der Positi-
on dieses Flugzeugs bestimmt. Der von den Flugzeugen induzierte Anteil des
Windfelds wird mit einem geeigneten Wirbelmodell ausgehend von den
KenngrofRen der aerodynamischen Auslegung, wie z. B. Spannweite, sowie den
Flugmessdaten berechnet und bei der Ermittlung des aerodynamischen Poten-
tials des Vergleichsflugzeugs bertcksichtigt. Dieses Potential ergibt sich aus
der Anwendung des flugmechanischen Modells zusammen mit den Flugmess-
daten des Vergleichsflugzeugs und den zuvor bestimmen Komponenten des
lokalen Windfelds.

Die flugmechanischen und aerodynamischen Zusammenhange der sensori-
schen Messmethode werden in den folgenden Unterkapiteln beschrieben und
analysiert. Eine ausfihrliche Beschreibung der hier entwickelten und eingesetz-
ten Flugmesstechnik findet sich in anschliellend in Kapitel 5 dieser Arbeit.

4.1 Flugmechanisches Modell

FUr die Ermittlung des aerodynamischen Potentials wird hier von einem sym-
metrischen Geradeausflug beider Flugzeuge ausgegangen. Dieser Flugzustand
kann von den entsprechend ausgebildeten und trainierten Messpiloten der Se-
gelflugzeuge mit grof3er Prazision eingehalten werden. Anhand des Horizont-
bilds sind geringste Richtungsabweichungen und Hangewinkel erkenn- und kor-
rigierbar, so dass Kurvenflugzustadnde grundsatzlich vermieden werden kénnen.
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Der Schiebwinkel B wird dem Piloten sehr genau durch den sogenannten ,Fa-
den® auf der Cockpithaube angezeigt. Bei konsequenter Beachtung der Anzeige
dieser Windfahne kénnen Schiebeflugzustdnde nahezu vollstandig vermieden
werden. Ausgehend von diesem Flugzustand findet die Bewegungsgleichung
fur die Richtungen yx des Bahnachsensystems bei den weiteren Betrachtungen
der flugmechanischen Zusammenhange keine Anwendung. In Abbildung 4.2 ist
der vektorielle Zusammenhang der einzelnen Geschwindigkeiten und Krafte
eines symmetrischen Geradeausflugs dargestellt.

A
- e, ., W
| | ) Xg >
' va

G V

» % VK
Wwg
|
Ukg XK
v

Abbildung 4.2: Flugmechanisches Modell

Fur die Richtungen xx und zx des Bahnachsensystems ergeben sich fir das
Kraftegleichgewicht die in den Bewegungsgleichungen (4.1) und (4.2) formulier-

ten Zusammenhange.

mV, = Asino,, — W cosa,, —Gsiny (4.1)
-mV,y=-Acoso,, —Wsina,, + Gcosy 4.2)

FUr die Betrachtung des aerodynamischen Potentials anhand der Bewegungs-
gleichungen (4.1) und (4.2) ist die Transformation dieser Gleichungen in das
aerodynamische Achsensystem sinnvoll. Es ergeben sich flir die Richtungen x,

und z, die folgenden Ausdricke.
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mVj cos o, —mV,ysino,, =-W -Gsiny, (4.3)

—-mV, sina,, —mV,ycosa,, =-A+Gcosy, (4.4)

Zur weiteren Vereinfachung wird hier das Lastvielfache ng und ny; in x- und z-
Richtung des aerodynamischen Achsenkreuzes eingefuhrt.

W -V, cosa, +Vysina,

N, =—= -sinvy, 4.5

G . Y (4.5)

n, :g: V sina,, + V,ycos o, +cosy, (4.6)
g

Aus den Gleichungen (4.3) und (4.4) ergibt sich zusammen mit den Lastvielfa-
chen nax und ng; die Gleitzahl E als Mal flr das aerodynamische Potential ei-

nes Segelflugzeugs.

E=—=—2 (4.7)

Die in den Gleichungen (4.5) und (4.6) enthaltenen Flugwindneigungswinkel vy,
und Windanstellwinkel oy konnen hier durch die folgenden Gleichungen (4.8)
und (4.9) ausgedruckt werden, wobei eine Abhangigkeit des Flugwindnei-

gungswinkels v, von der Vertikalwindkomponente wyg entsteht.

Wy, —W
v, = —arcsin —¢___%9 (4.8)
__ Wig
o,, =—arctan Ya (4.9)
Ukg

Diese Abhangigkeit fuhrt bei der Bestimmung des Windfelds an der Position
des Referenzflugzeugs zu der in Kapitel 4.3 beschriebenen iterativen Ldsung
des Gleichungssystems. Mit den Gleichungen (4.5) bis (4.9) ist eine Formulie-
rung der flugmechanischen Zusammenhange gelungen, die den eindeutigen

Zusammenhang der folgenden GrélRen ausdrickt:

. Gleitzahl E = f(V, ng)
o Fluggeschwindigkeit V
. Vertikalwindgeschwindigkeit wg

o Bahngeschwindigkeitskomponenten ukg und wg

Mit der jeweiligen Anwendung dieses Gleichungssystems auf die beiden Flug-

zeuge des Vergleichsflugverbands kann anhand geeigneter Flugmessdaten das
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aerodynamische Potential des Vergleichsflugzeugs ermittelt werden, wobei das
von den Flugzeugen induzierte Windfeld berlcksichtigt werden muss.

4.2 Induziertes Windfeld

Die Flugformation des Vergleichsflugverfahrens bedingt die gegenseitige Be-
einflussung der Flugzeuge durch das induzierte Windfeld. Der Formationsflug
von Zugvogeln ist fur die energieoptimale Nutzung dieses Effektes ein gutes
Beispiel, das mit der Arbeit von Beukenberg [3] auch auf gro3e Flugzeuge Uber-
tragen wurde. Mit der Untersuchung der aerodynamischen Zusammenhange
des Formationsfluges wurde schon Anfang des 20. Jahrhunderts begonnen. In
spater folgenden Arbeiten befassten sich Schlichting [31] und Koark [15] mit der
Leistungsersparnis eines Verbandsflugs von Flugzeugen, wobei Koark auch
Formationen mit Flugzeugen unterschiedlicher Spannweiten betrachtete. Auf-
bauend auf diese Arbeiten und motiviert durch die Fertigstellung des viele Jahre
groRten Segelflugzeugs der Welt, der SB10, untersuchte Junker [14] die Aus-
wirkungen der Vergleichsflugformation auf die Ermittlung des aerodynamischen
Potentials von Segelflugzeugen. Es zeigte sich, dass besonders bei Flugzeu-
gen mit sehr unterschiedlicher Spannweite und grofl3en Fluggewichtsdifferenzen
ein signifikanter Einfluss des induzierten Windfelds auf die Ermittlung des aero-
dynamischen Potentials besteht. Mit den Abschatzungen dieser Arbeit wurde
die Messung des aerodynamischen Potentials der SB10 korrigiert, wobei da-
mals in einer sehr engen Vergleichsflugformation geflogen wurde. Aus diesen
Erkenntnissen wurde die Formation geandert, so dass die Flugzeuge heute in
einem Abstand von mindestens zwei mittleren Spannweiten nebeneinander flie-

gen.

Das induzierte Windfeld eines Flugzeugs wird durch die gebundene Zirkulati-
onsverteilung der auftriebgebenden Flachen und die Zirkulationsverteilung in
der freien Wirbelschicht bestimmt, die in Abbildung 4.3 von Heintsch [13] skiz-
ziert werden. Die numerische Approximation dieser Zirkulationsverteilungen
wird Ublicherweise durch eine endliche Anzahl von Einzelwirbeln realisiert, wo-

bei zwischen gebundenen und freien Einzelwirbeln unterschieden wird.
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Zirkulationsverteilung in der freien Wirbelschicht

Abbildung 4.3: Wirbel einer Tragflache (aus Heintsch [13])

Die gebundenen Wirbel entstehen laut Schlichting und Truckenrodt [32] durch
die Auftriebserzeugung einer Tragflache und verlaufen senkrecht zur Anstrém-
richtung entlang der Querachse der Tragflache. An der Tragflachenhinterkante
gehen die gebundenen Wirbel gemall dem dritten Helmholtzschen Wirbelsatz in
parallel zur Anstromungsrichtung verlaufende freie Wirbel Uber, die sich hinter
der Tragflache Uber den sogenannten Anfahrwirbel schlielen. Ein Wirbel wird
durch den Begriff der Zirkulation I" bzw. Zirkulationsverteilung I'(y) beschrieben,
die von Kutta-Joukowsky durch das Integral Uber die Spannweite b mit der
Fluggeschwindigkeit V und der Luftdichte p in Zusammenhang mit der Auf-
triebskraft A gebracht wurde.

A=pV [T(y)dy (4.10)

-b/2
Das Geschwindigkeitsfeld mehrerer einzelner Wirbel kann mit dem Biot-
Savartschen Gesetz beschrieben werden, wobei hier fur die Ermittlung des ae-
rodynamischen Potentials im Vergleichsflug ausschlieRlich die Vertikalkompo-
nenten des Feldes betrachtet werden. Der Einfluss der Horizontalkomponenten
kann anhand der Ergebnisse von Scholz [36] fir den Vergleichsflug mit Segel-
flugzeugen vernachlassigt werden. In dieser Arbeit wurden die induzierten
Windfelder von Segelflugzeugen mit verschiedenen Simulationsmodellen detail-
liert untersucht, wobei fur die quantitative Validierung der Ergebnisse mehrere
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Vergleichsflige mit zwei kalibrierten Segelflugzeugen durchgefiihrt und ausge-

wertet wurden. Es wurde festgestellt, dass der gegenseitige Einfluss der Flug-

zeuge auf deren Zirkulationsverteilung vernachlassigbar ist, so dass hier die

induzierten Vertikalwindfelder beider Flugzeuge entsprechend der jeweiligen

Relativposition Uberlagert werden kdnnen.

Abbildung 4.4: Induziertes Vertikalwindfeld eines Segelflugzeugs'

In Abbildung 4.4 ist das induzierte Vertikalwindfeld eines Segellugzeugs exem-

plarisch dargestellt, wobei eine Symmetrie des Felds sowohl in der x-y-Ebene

als auch der x-z-Ebene erkennbar ist. Das Koordinatensystem ist auf das wir-

belerzeugende Flugzeug im Ursprung des Achsenkreuzes bezogen. Es wird

deutlich, dass an typischen Vergleichsflugpositionen induzierte Vertikalwindge-

schwindigkeiten wig von mehr als 0,05 m/s auftreten kdnnen. Es ist ebenfalls gut

zu erkennen, dass die induzierten Vertikalwindgeschwindigkeiten hinter dem

Flugzeug erwartungsgemalf wesentlich héher sind als vor dem Flugzeug. Das

im Vergleichsflug vorne fliegende Referenzflugzeug hat also durch sein latera-

' Hier wird das induzierte Vertikalwindfeld des auf Seite 41 naher spezifizierten Segelflugzeugs
DG-300 der Standardklasse bei einer Fluggeschwindigkeit von 30 m/s und einer Luftdichte von

1,225 kg/m?® dargestellt

p:



les Aufwindfeld einen starkeren Einfluss auf das hinterherfliegende Vergleichs-
flugzeug als umgekehrt.

Anhand eines nichtlinearen Traglinienverfahrens wurden im Rahmen dieser
Arbeit die von unterschiedlichen Segelflugzeugen bei verschiedenen Flugge-
schwindigkeiten induzierten Windfelder simuliert und fiir den im Vergleichsflug
relevanten Bereich analysiert. Hierbei wurde das von Bauer [2] erstellte Simula-
tionsmodell verwendet, womit die jeweilige aerodynamische Flugzeugausle-
gung umfassend bericksichtig werden kann. Fur die Ermittlung des aerodyna-
mischen Potentials ist es winschenswert, den Berechnungsaufwand zur Be-
stimmung des induzierten Windfeldes so gering wie moglich zu halten. So kén-
nen nach Abschluss der Messfliige die Daten zeitoptimal ausgewertet und die
Ergebnisse fur die weitere Planung der Versuche verwendet werden. Der Be-
rechnungsaufwand des nichtlinearen Traglinienverfahrens ist direkt abhangig
von der Anzahl der Einzelwirbel, wobei die Genauigkeit der Simulation mit der
Anzahl der Wirbel zunimmt. Wird die Anzahl der Einzelwirbel auf einen gebun-
denen und zwei freie Wirbel reduziert, entsteht ein einfaches Hufeisenwirbel-
modell. Dieses Hufeisenwirbelmodell wird hier mit der Zirkulation I’y einer ellipti-
schen Auftriebsverteilung T'aiip(y) berechnet, wobei diese Annahme bei Segel-
flugzeugen aufgrund der groRen Streckung und der einfachen Geometrie der
Tragflachen zulassig ist. Mit Gleichung (4.12) kann die Zirkulation I'y des einfa-

chen Hufeisenwirbels berechnet werden.

oy 2
Fellip(y):FO 1_(%) (4.11)
4 A
Ih=—m—
0 T pbV (4.12)

Die Mittellinie der freien Wirbel wird bei dieser Auftriebsverteilung in einem Ab-
stand von Y qiip < b/2 von der Rumpfachse ausgehend angenommen und befin-

det sich somit nicht direkt an den Tragflachenenden.

T
Yielip = g b (4.13)

Durch den Vergleich des Traglinienmodells mit dem Hufeisenwirbelmodell kann
der Fehler dieses einfachen Modells fur den im Vergleichsflug relevanten Be-
reich beurteilt werden. Unter Berucksichtigung der aerodynamischen Auslegung
von Segelflugzeugen wurde fur den Vergleich das Wirbelfeld fur zwei unter-
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schiedliche Flugzeuge bei insgesamt drei verschiedenen Fluggeschwindigkei-
ten mit beiden Modellen berechnet und ausgewertet. Hierbei wurden verbreitete
Segelflugzeugtypen der Standardklasse und der Offenen Klasse gewahilt:

DG-300 (Standardklasse) ASH-25 (Offene Klasse)
e Flugzeugmasse : 383 kg e Flugzeugmasse : 790 kg
e Spannweite :15m e Spannweite :25m
e Flugelflache 210,27 m? e Flugelflache 016,31 m?
e Tragflachenprofil : HQ21 e Tragflachenprofil : HQ17

Die Wahl dieser hinsichtlich Gewicht und Spannweite sehr unterschiedlichen
Flugzeuge basiert auf den Ergebnissen von Junker [14], der bei derartigen
Flugverbandskonstellationen besonders starke Auswirkungen des induzierten
Windfelds auf die Ermittlung des aerodynamischen Potentials feststellte.

Anhand der vorliegenden Flugmessdaten kann eine Toleranz der Flugformation
des Vergleichsfluges von etwa £10 m festgestellt werden. Fir den Vergleich der
Wirbelmodelle ergibt sich aus diesen Werten der zu betrachtende Positionsbe-
reich des Vergleichsflugzeugs bezogen auf das flugzeugfeste Koordinatensys-

tem des Referenzflugzeugs.

e A = Om bis -30m
e Ayt = 20m bis 50m
e Az =-30m bis 30m

Aus den Simulationen wurde die in Abbildung 4.5 dargestellte Differenz einer
mittleren induzierten Vertikalwindgeschwindigkeit Aw,, fir die Demonstration

der Unterschiede zwischen den Wirbelmodellen ausgewahlt.

Hierbei handelt es sich um die Darstellung der Konstellation mit den gréften
Vertikalwindgeschwindigkeitsdifferenzen Aw,, zwischen den untersuchten Wir-
belmodellen. Die Betrachtung der mittleren induzierten Vertikalwindgeschwin-
digkeit w;, ergibt sich aus der Integration des von dem wirbelerzeugenden
Flugzeug induzierten Vertikalwindfelds Uber die Spannweite des beeinflussten
Flugzeugs. Anhand der in Abbildung 4.4 dargestellten lateralen Ausbreitung
eines induzierten Vertikalwindfelds wird deutlich, dass bei gleichbleibendem
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seitlichen Abstand die maximale Vertikalwindgeschwindigkeit in Hohe des Er-
zeugerflugzeugs bei Az; = 0 m zu erwarten ist.

10

20

Ay, [m]

30

4—%0 -50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30
A%, ]

Av_vig [m/s]

-0.02 -0.015 -0.01 -0.005 0 0.005 0.01 0.015 0.02

Abbildung 4.5: Vergleich der Wirbelmodelle fiir Azs=0 m

Innerhalb des in Abbildung 4.5 skizzierten Positionsbereichs des Vergleichs-
flugzeugs konnte eine maximale Differenz der mittleren induzierten Vertikal-
windgeschwindigkeit von Aw,, . =0.002m/s festgestellt werden. Dieser ma-
ximale Fehler des einfachen Hufeisenwirbelmodells im Vergleich zu dem Trag-
linienverfahren ergibt sich an den Positionen mit dem geringsten seitlichen Ab-
stand der Flugzeuge. Bei Verwendung des Hufeisenwirbelmodells fir die Er-
mittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im Vergleichs-
flug mit der sensorischen Messmethode kann dieser geringe Modellfehler ver-
nachlassigt werden, da hier die in Kapitel 5.4 dargestellten Messfehler dominie-

ren.

In Abbildung 4.6 ist der Verlauf des mit dem Hufeisenwirbelmodell anhand der
gemessenen Relativposition berechneten mittleren induzierten Vertikalwinds
w,, eines Messabschnitts exemplarisch dargestellt. Das flugzeugfeste Koordi-
natensystem ist hierbei ebenfalls auf das Referenzflugzeug bezogen, wahrend
der Index das wirbelerzeugende Flugzeug angibt und Uber die Spannweite des
jeweils anderen Flugzeugs integriert wird.
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Abbildung 4.6: Verlauf des induzierten Vertikalwinds eines Messab-
schnitts

Es ist gut zu erkennen, dass der Einfluss des im Flugverband vorne fliegenden
Referenzflugzeugs groler ist als der des Vergleichsflugzeugs. Ebenfalls deut-
lich wird die Abnahme der induzierten Vertikalwindgeschwindigkeit bei grélzer
werdendem vertikalen Abstand Az; der Flugzeuge. Generell kann festgestellt
werden, dass der Einfluss des induzierten Windfelds auf die Ermittlung des ae-
rodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im Vergleichsflug gering ist,
jedoch bei Anwendung des hier analysierten Hufeisenwirbelmodells mit hinrei-
chender Genauigkeit bei einem operationell vertretbaren Rechenaufwand be-
rechnet und berlcksichtigt werden kann.

4.3 Ermittlung des aerodynamischen Potentials

Fur die Ermittlung des aerodynamischen Potentials mit der sensorischen
Messmethode des Vergleichsflugverfahrens wurde im Rahmen dieser Arbeit
das Datenauswertungssystem ComDatEv (Comparison Flight Data Evaluation)
geschaffen. In dieses System sind verschiedene Prozesse zur Vor- und Weiter-
verarbeitung der Flugmessdaten integriert, wobei sich die prinzipielle Vorge-
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hensweise zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflug-
zeugs in drei wesentliche Schritte gliedert:

1. Bestimmung des lokalen Windvektors Vw ref @an der Position des Referenz-
flugzeugs anhand des bekannten aerodynamischen Potentials und der
Flugmessdaten dieses Flugzeugs.

2. Ubertragung des lokalen Windvektors Vi ref unter Beriicksichtigung des von
den Flugzeugen induzierten Windfelds auf den Windvektor Vw vg an der Po-
sition des Vergleichsflugzeugs.

3. Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs basie-
rend auf dem lokalen Windvektor Vwvg und den Flugmessdaten dieses
Flugzeugs.

Fir die hier notwendige vollstandige Bestimmung und Verwendung des lokalen
Windvektors V\w muss der Flugwindazimut y, (Steuerkurs) zusammen mit dem
Bahnazimut x (Kurs Gber Grund) berlcksichtigt werden. Aufgrund der Messung
des Bahngeschwindigkeitsvektors Vk mit einem erdbezogenen Satellitennaviga-
tionssystem ist es hier zweckmaRig, die Ausrichtung des geodatischen Achsen-
kreuzes (Index: g) auf geografisch Nord festzulegen, da sich die einzelnen
Komponenten des Vektors bereits auf diese Orientierung beziehen. Der so ent-
stehende vektorielle Zusammenhang der einzelnen Geschwindigkeiten ist in
Anhang B im Horizontal- und Vertikalschnitt dargestellt.

Die Bestimmung des Windvektors V\y ret an der Position des Referenzflugzeugs
basiert auf der Anwendung der in Kapitel 4.1 formulierten Gleichungen (4.5) bis
(4.9) des flugmechanischen Modells, wobei von den folgenden Messgrofien

und dem aerodynamischen Potential Erer = f(VRet, Naz,ref) @aUSgegangen wird:

° Bahngeschwindigkeitskomponenten Ukg ref, VkgRef, Wkg,Ref
. Fluggeschwindigkeit Vres

. Flugwindazimut . re

Dieses Gleichungssystem kann aufgrund der Verkettung der GréRen nur in ei-
nem zweistufigen iterativen Prozess geldst werden, wobei in dem aul3eren Pro-
zess das Lastvielfache ng,rer variiert wird. Fur den inneren Prozess wird die

Vertikalwindgeschwindigkeit wwg re als Iterationsvariable benutzt. Die prinzipiel-
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le Vorgehensweise zur Bestimmung des lokalen Windfelds ist in Abbildung 4.7
dargestellt, wahrend sich die formalen Zusammenhange in Anhang B finden.

aerodyn. Potential

n
P R azRef............ :
ERref = f(VRef, NazRer)
ERer.
R SO u
......... » Wg,Ref
E L v
t WwgRef Wg,Ref
— Wwg,Ref
...’...
UKg,Refs VKg,Ref» WKg Ref flugmech. Modell lokales Windfeld
VRet
X a,Ref

"""""""" iterativer Prozess

Flugmessdaten

Abbildung 4.7: Bestimmung des lokalen Windfelds

Durch die Lésung der Gleichungen (4.5) bis (4.9) des flugmechanischen Mo-
dells fir das Referenzflugzeug sind also alle drei Komponenten des Windvek-
tors Vw rer an der Position dieses Flugzeugs bestimmbar. Diese konnen unter
Berucksichtigung des induzierten Windfelds von der Position des Referenzflug-
zeugs auf die des Vergleichsflugzeugs Ubertragen werden. Es werden hierbei
basierend auf den in Kapitel 4.2 dargestellten Zusammenhangen ausschliel3lich
die von den Flugzeugen induzierten mittleren induzierten Vertikalwindkompo-
nenten w;; berlcksichtigt. Aus der Uberlagerung dieser Vertikalwindkomponen-
ten beider Flugzeuge ergeben sich fur die Komponenten des Windvektors V v

an der Position des Vergleichsflugzeugs folgende Zusammenhange:

Uwgvg = UwgRref (4.14)
Viwgvg = YwgRref (4.15)
Wivgvgl = Wwgrer ~ Wigvg T Wigret (4.16)

Zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs wird
basierend auf dem zuvor bestimmten Windvektor Vw g das System der Glei-
chungen (4.5) bis (4.9) geldst. Das aerodynamische Potential kann jetzt direkt
berechnet werden, da die Vertikalwindgeschwindigkeit wwgvg gegeben ist. Zur

Ldsung des Gleichungssystems wird daher ausschlie3lich der Bahngeschwin-
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digkeitsvektor Vi vg und der Windgeschwindigkeitsvektor Vw vq benotigt, wie in
Abbildung 4.8 schematisch dargestellt ist.

lokales Windfeld

Uwg,vgl
Vwg,vgl
Wwg,vgl
flugmech. Modell aerodyn. Potential
—> direkte
Berechnungder | — 3| Evg = f(Vvg, Nazvg)
I Zwischengrofien
Ukg,vgl
VKg,val
WKg,vgl

Flugmessdaten

Abbildung 4.8: Ermittlung des aerodynamischen Potentials

Die formale Berechnung der Zwischengréfien des flugmechanischen Modells
bei der Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs ist

in Anhang B detailliert beschrieben.

Neben der Berechnung und Darstellung des aerodynamischen Potentials des
Vergleichsflugzeugs werden von dem Datenauswertungssystem ComDatEv
auch Information fir die objektive Beurteilung der Qualitat einzelner Messab-
schnitte visualisiert. Bei der Entwicklung des Systems wurde besonders auf die
transparente Integration der flugphysikalischen Zusammenhange und die Reali-
sierung einer ubersichtlichen Benutzerschnittstelle geachtet, die in der Arbeit
von Bitter [4] beschrieben wird. Die einzelnen Module und die prinzipielle Vor-
gehensweise des Auswertungssystems zur Verarbeitung der Flugmessdaten
sind in Abbildung 4.9 dargestelit.

Zunachst werden die aufgezeichneten Flugmessdaten beider Flugzeuge an-
hand des Messflugprotokolls zu gemeinsamen Datensatzen der einzelnen
Messabschnitte vorverarbeitet. Diese Datensatze sind der jeweiligen Flugzeug-
konfigurationen zugeordnet und werden spater fur die Ermittlung des aerody-
namischen Potentials jeder Konfiguration zusammengefasst. Als Beispiele fur
verschiedene Flugzeugkonfigurationen kénnen unterschiedliche Waolbklappen-

stellungen oder Schwerpunktlagen genannt werden.
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Abbildung 4.9: Verarbeitung der Flugmessdaten

Nach der Eingrenzung der Messabschnitte wird die Datenrate der Luftdaten von
100 Hz auf die des GPS von 1 Hz reduziert, wobei fir diese Unterabtastung
samtliche Signale von einem phasenneutralen Tiefpassfilter mit einer 3dB-
Grenzfrequenz von 0,25 Hz in ihrem Frequenzband begrenzt werden. Mit dieser
Vorgehensweise werden Diskretisierungsfehler' wirkungsvoll vermieden. Die so
vorverarbeiteten Flugmessdaten stehen nun flir die bereits beschriebene Ermitt-

lung des aerodynamischen Potentials zur Verfigung.

4.4 Fehlerbetrachtung der Messmethode

Die Fehler der sensorischen Messmethode sind direkt von den Messfehlern der
in beiden Flugzeugen aufgenommenen Grofien abhangig. Als Mal fur den Feh-

ler einer Grofle wurde hier die Varianz 6 bzw. Standardabweichung ¢ gewahlt.

! Diskretisierungsfehler kénnen bei Verletzung des Abtasttheorems als sogenannte ,Aliasing-
Effekte” auftreten, wie bei Tietze und Schenk [43] ausfihrlich beschrieben wird
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Eine analytische Betrachtung der Fehlerfortpflanzung des flugmechanischen
Modells ist hier aufgrund der in Kapitel 4.3 beschriebenen iterativen Loésung des
Gleichungssystems und der komplexen Verkettung der Gréf3en und deren zeit-
lichen Ableitungen Uber Kreisfunktionen nicht sinnvoll. Anhand verschiedener
Testdatensatze wurden daher die Auswirkungen der Varianz der einzelnen
MessgroRen auf die Ermittlung des aerodynamischen Potentials nach der in
Kapitel 4.3 beschriebenen Vorgehensweise simuliert. Hierbei wurde die Varianz
jeweils einer der MessgroRen variiert und die Varianz des aerodynamischen
Potentials bzw. der Komponenten ug und wy des Fluggeschwindigkeitsvektors V
berechnet. Es werden die Horizontalgeschwindigkeiten ukg und vkg durch den
Betrag der Bahngeschwindigkeit Vkq berticksichtigt, wobei auf eine gleichzeitige
Darstellung des auf den gleichen Geschwindigkeitskomponenten basierenden
Bahnazimut x verzichtet wurde. Es wird also die Fehlerfortpflanzung der folgen-
den MessgrofRen untersucht:

o Horizontalkomponente der Bahngeschwindigkeit Vg
. Vertikalkomponente der Bahngeschwindigkeit wigq
o Fluggeschwindigkeit V (nur Referenzflugzeug)

o Flugwindazimut y, (nur Referenzflugzeug)

Gemal der in Kapitel 4.3 beschriebenen Vorgehensweise zur Ermittlung des
aerodynamischen Potentials wird mit den Messgrélien und dem bekannten ae-
rodynamischen Potential des Referenzflugzeugs zunachst das lokale Windfeld
bestimmt. Der Windgeschwindigkeitsvektor Vyy wird hier fir die Betrachtung der
Genauigkeit durch den Betrag Vwg und die Richtung yw seiner Horizontalkom-

ponente und die Vertikalwindgeschwindigkeit wyg beschrieben.

In Abbildung 4.10 ist zu sehen, dass bei kleinen Fehlern ein linearer Zusam-
menhang zwischen der Varianz der MessgréRen und der Varianz der einzelnen
Komponenten des Windfelds besteht. Anhand der in Anhang B dargestellten
formalen Zusammenhange wird deutlich, dass die Vertikalgeschwindigkeit wkg
auf die Ermittlung der Horizontalwindgeschwindigkeit und -richtung keine Aus-
wirkungen hat. Fir die Bestimmung der Vertikalwindgeschwindigkeit wyg ist
hingegen neben der Vertikalgeschwindigkeit wxy die Bahngeschwindigkeit Vg

und der Flugwindazimut y, aufgrund der kinematischen Zusammenhange von
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signifikanter Bedeutung. Der Kopplungsfaktor zwischen den MessgréRe und
den einzelnen Komponenten des Windfelds ist in der Legende angegeben.
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Abbildung 4.10: Auswirkung der MessgroRen auf das Windfeld

Analog zu der in Kapitel 4.3 vorgestellten Methode zur Ermittlung des aerody-
namischen Potentials kdnnen die Auswirkungen von Fehlern bei der Bestim-
mung des Windfelds auf das ermittelte aerodynamischen Potential simuliert
werden. Das aerodynamische Potential wird fir diese Betrachtung durch die

Komponenten ug und wy des Fluggeschwindigkeitsvektors V beschrieben.

In Abbildung 4.11 ist der Zusammenhang zwischen den einzelnen Komponen-
ten des Windfelds und dem aerodynamischen Potentials dargestellt. Es wird
deutlich, dass zwischen der Vertikalgeschwindigkeit wy und der Vertikalwindge-
schwindigkeit wwg sowie der Horizontalgeschwindigkeit ug und der Horizontal-
windgeschwindigkeit Vg erwartungsgemaR eine direkte lineare Beziehung mit
dem Kopplungsfaktor 1,0 besteht. Der Einfluss von Fehlern der Horizontalwind-
geschwindigkeit Vwg und der Windrichtung yw auf die Varianz der Vertikalge-

schwindigkeit wg ist ebenfalls gut zu erkennen.
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Abbildung 4.11: Auswirkung des Windfelds auf das aerodyn. Potential

Die Auswirkungen der Fehlervarianz der MessgréfRen des Vergleichsflugzeugs
auf die Ermittlung des aerodynamischen Potentials ist in Abbildung 4.12 darge-
stellt. Es ist zu sehen, dass der Einfluss von Varianzen der Vertikalgeschwin-
digkeit wgg flr die Bestimmung der Horizontalgeschwindigkeit ug eine
untergeordnete Bedeutung hat, wahrend zwischen der Bahngeschwindigkeit
Vkg und der Geschwindigkeit ug ein linearer Zusammenhang mit dem
Kopplungsfaktor 1,0 besteht. Auffallend ist der starke Einfluss von
Abweichungen der Bahngeschwindigkeit Vkg auf die Ermittlung der Verti-
kalgeschwindigkeit wg, der auch schon in Abbildung 4.10 bei der Ermittlung der
Vertikalwindkomponente wwg mit einem Kopplungsfaktor von 0,3 festgestellt

wurde.
Dieser Zusammenhang ist bei Betrachtung der flugmechanischen Zusammen-

hange in Kapitel 4.1 nachvollziehbar. Die Horizontalkomponenten Vg der
Bahngeschwindigkeit entspricht bei geringem Seitenwind und bei geringem
Neigungswinkel y etwa der Bahngeschwindigkeit Vk bzw. Vk,, wie auch in
Abbildung 0.2 und Abbildung 0.3 im Anhang B anhand der vektoriellen Zusam-
menhange zu sehen ist. In den Gleichungen (4.5) bis (4.9) hat sowohl die
Bahngeschwindigkeit Vi als auch deren zeitliche Ableitung V, bestimmenden

Einfluss auf die Berechnung der Lastvielfachen ngx und ng;.
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Abbildung 4.12: Auswirkung der MessgréRen auf das aerodyn. Potential

Mit den hier dargestellten Auswirkungen von Fehlern der einzelnen Messgro-
Ren auf die Ermittlung des aerodynamischen Potentials kann jetzt eine Mess-
ausrustung definiert werden, mit der die hochst mdgliche Genauigkeit bei der
Ermittlung des aerodynamischen Potentials erreicht werden kann.
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5 Flugmesstechnik

Fir die Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im
Vergleichsflug mit der hier vorgestellten sensorischen Messmethode werden in
beiden Flugzeugen spezielle Flugmessanlagen betrieben, die eine kontinuierli-
che Datenaufzeichnung ermdglichen. Anhand der Flugmessdaten kann basie-
rend auf dem in Kapitel 4.1 hergeleiteten flugmechanischen Modell die individu-
elle Bewegung der Flugzeuge in dem lokalen Windfeld beschrieben werden.
Unter der Annahme gleicher atmospharischer Windverhaltnisse an den Positio-
nen der beiden Flugzeuge und mit der Berucksichtung des von den Flugzeugen
induzierten Windfelds wird hier der Fluggeschwindigkeitsvektor V bzw. das ae-
rodynamische Potential des Vergleichsflugzeugs bestimmt. Dafir missen in
den beiden Flugzeugen gemaR der in Kapitel 4.3 vorgestellten Vorgehensweise
zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials die folgenden Messgrofien er-

fasst werden:

Referenzflugzeug:
J Bahngeschwindigkeitskomponenten: ukg, Vkg, Wkg
. Position: Lange, Breite, Hohe
o Fluggeschwindigkeit V

° Flugwindazimut 4

Vergleichsflugzeug:
° Bahngeschwindigkeitskomponenten: uyg, Vkg, Wkg

° Position: Lange, Breite, Hohe

Der Bahngeschwindigkeitsvektor Vi ist fur die Beschreibung der Bewegung der
beiden Flugzeuge des Vergleichsflugverbands anhand des flugmechanischen
Modells die wesentliche Messgrolie. Gemal der in Kapitel 4.3 erlauterten Vor-
gehensweise zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials anhand dieses
Modells wird zusammen mit der Fluggeschwindigkeit V und dem Flugwindazi-
mut y. das lokale Windfeld an der Position des Referenzflugzeugs bestimmt.
Mit den Positionsdaten beider Flugzeuge kann die Relativposition der Flugzeu-
ge zueinander berechnet werden, die fur die in Kapitel 4.2 beschriebene Be-
stimmung des induzierten Windfelds eine wesentliche Voraussetzung ist. Mit
der Kenntnis des lokalen Windfelds an der Position des Referenzflugzeugs und

des von den beiden Flugzeugen induzierten Windfelds kann das lokale Wind-
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feld an der Position des Vergleichsflugzeugs bestimmt werden. Zusammen mit
dem Bahngeschwindigkeitsvektor Vk des Vergleichsflugzeugs wird anhand des
flugmechanischen Modells das aerodynamische Potential dieses Flugzeugs
ermittelt.

Das Ziel dieser Arbeit ist die operationelle Ermittlung des aerodynamischen Po-
tentials des Vergleichsflugzeugs mit der derzeit héchstmdéglichen Genauigkeit.
In Kapitel 4.4 wurde die Fehlerfortpflanzung der hier vorgestellten sensorischen
Messmethode untersucht, wodurch die Auswirkungen von Messfehlern auf die
Ermittlung des aerodynamischen Potentials ermittelt wurden. Basierend auf
diesen Erkenntnissen wird im Folgenden eine Messausristung definiert, welche
in den beiden Flugzeugen des Vergleichsflugverbands betrieben werden kann
und die bendtigten Messgrofien mit héchstmoglicher Genauigkeit zur Verfigung
stellt.

Der Einsatz von Flugmesstechnik unterliegt in Segelflugzeugen wesentlichen
Einschrankungen. Aufgrund der begrenzten Verflgbarkeit von elektrischer E-
nergie, Stauraum und Zuladung ist die Auswahl von Sensoren und Messsyste-
men hinsichtlich Leistungsaufnahme, Baugréf3e und Gewicht stark eingegrenzt.
Weiterhin durfen an den Vergleichsflugzeugen keine das aerodynamischen Po-
tential beeinflussenden konstruktiven Anderungen, wie z. B. das Anbringen von
externen Messsonden, vorgenommen werden. Fur den operationellen Einsatz
der Messtechnik ist aullerdem der Riustaufwand so gering wie mdglich zu hal-
ten, wodurch MalRnahmen wie die Installation von flugzeugfesten und lagestabi-
len mechanischen Aufnahmen flr inertiale Sensoren sehr problematisch sind.
Inertialen Sensoren mit einer fur diesen Anwendungsfall hinreichenden Genau-
igkeit sind derzeit aufgrund des hohen Energiebedarfs, der BaugréRe und des
Gewichts in Segelflugzeugen nicht sinnvoll einsetzbar, so dass hier flir die
Messung des Bahngeschwindigkeitsvektors Vk und der Position der Flugzeuge

das Satellitennavigationssystem GPS verwendet wurde.

Anhand der in Kapitel 5.4 detailliert dargestellten Fehlern der eingesetzten
Flugmesstechnik wird deutlich, dass fur die Bestimmung der Vertikalkomponen-
te der Bahngeschwindigkeit wxg das GPS keine zufriedenstellende Signalquali-
tat bietet. Im Rahmen dieser Arbeit wird die Vertikalgeschwindigkeit wixg anhand

der von Schlichting und Truckenbrodt [32] beschriebenen hydrostatischen
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Grundgleichung bestimmt, wodurch die Abnahme des Statikdruck dps in Ab-
hangigkeit einer Hohendifferenz dH beschrieben wird.

dp, =—pgdH (5.1)
Wird diese Gleichung nach der Zeit differenziert, erhalt man die von Schanzer
[29] dargestellte Variometergleichung'.

w. —_dH_ 1 dp,
7 dt pg dt

Der Statikdruck ps wird hier mit einem Absolutdrucksensor erfasst und bei der

(5.2)

Verarbeitung der Flugmessdaten nach Abschluss der Messfliige phasenneutral
differenziert. Dieser Lésungsweg wurde aufgrund der fir den Aufbau der Flug-
messanlagen zur Verfigung stehenden Sensoren gewahlt, da andere Moglich-
keiten zur Erfassung der Vertikalgeschwindigkeit wkg, wie z. B. Variometer oder
komplementare Systeme, nicht mit vertretbarem Aufwand umgesetzt werden

konnten.

Die hochgenaue Messung des Statikdrucks ps ist wegen des grof3en Messbe-
reichs in Flughéhen zwischen Meereshéhe und etwa 4000 m generell proble-
matisch und kann derzeit mit analog oder digital arbeitenden Absolutdrucksen-
soren realisiert werden. Der Einsatz digitaler Sensoren wurde hier aufgrund der
geringen Dynamik verfugbarer Systeme bei der benétigten hohen Signalauflo-
sung verworfen. Bei der Umsetzung eines analogen Statikdrucksignals wird
aufgrund des grolien Messbereichs die Auflosung durch die Fehlervarianz des
Analog-Digital-Umsetzers stark eingegrenzt, wie in Kapitel 5.2 dargestellt wird.
Fir die hochgenaue Erfassung der Vertikalgeschwindigkeit wkg wurde hier ein
Verfahren zur mittelwertreduzierten Signalumsetzung entwickelt und realisiert,
womit die Analog-Digital-Umsetzung des Statikdrucksignals ps mit einem we-
sentlich kleineren physikalischen Messbereich moglich wurde. Die genaue Vor-
gehensweise der mittelwertreduzierten Signalumsetzung wird in Kapitel 5.3
ausfuhrlich beschrieben.

Die Fluggeschwindigkeit V des Referenzflugzeugs wird hier durch die Messung

des Staudrucks pg mit einem Differenzdrucksensor realisiert, wobei der bekann-

! Weitere Einflussfaktoren auf die barometrische Messung der Vertikalgeschwindigkeit wyg, wie
Luftfeuchte- oder Erdschwerevariationen, werden hier nicht ndher betrachtet. Da es sich bei der
sensorischen Messmethode um eine Relativmessung zwischen den beiden Flugzeugen des
Vergleichsflugverbands handelt, werden beide Flugzeuge der Formation von lokalen Variatio-
nen des Druckgradienten gleichermafien betroffen.
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te Einbaufehler der Druckabnahmen dieses Flugzeugs bericksichtigt wird. Die-
se auch in Segelflugzeugen gut umsetzbare Vorgehensweise entspricht dem
aktuellen Stand der Flugmesstechnik, wobei aufgrund des verhaltnismaRig klei-
nen Messbereichs von etwa 20 bis 60 m/s eine hohe messtechnische Aufl6-
sung des Drucksignals erreicht werden kann.’

v=|2p, (5.3)
p

Es wird deutlich, dass fur die Bestimmung der Vertikalgeschwindigkeit wkgy und
der Fluggeschwindigkeit V die Luftdichte p bendtigt wird. Diese Grée kann ba-
sierend auf der allgemeinen Gasgleichung aus dem Statikdruck ps und der Luft-
temperatur T berechnet werden. Fur die Erfassung der Lufttemperatur T wird
das Referenzflugzeug mit einem externen Temperatursensor ausgeristet, des-
sen aerodynamischer Einfluss auf das Potential dieses Flugzeugs bertcksich-
tigt wird.2

_ P
RT

Im Rahmen dieser Arbeit musste auf die Messung des Flugwindazimuts y, ver-

p (5.4)

zichtet werden, da die Ausristung des Referenzflugzeugs mit einem entspre-
chenden Sensor bislang nicht méglich war. Durch die erganzende Messung des
Staudrucks pgq und der Bestimmung der Fluggeschwindigkeit V im Vergleichs-
flugzeug konnte der Flugwindazimut aus dem Minimum der Varianz des Quo-
tienten der unkalibrierten Ausgangsfluggeschwindigkeit BAS und der sich aus
den flugmechanischen Zusammenhangen des Vergleichsflugs ergebenden ka-
librierten Fluggeschwindigkeit CAS geschatzt werden. Aufgrund der zusatzli-
chen Messung des Staudrucks pg im Vergleichsflugzeug konnte aulerdem der
Einbaufehler der Druckabnahmen dieses Flugzeugs ermittelt werden.

5.1 Aufbau der Flugmessanlagen

Bei der Entwicklung der Flugmesslagen fur den Einsatz in Segelflugzeugen
konnte auf die Erfahrung mit dem Messsystem des Forschungsflugzeugs
D-IBUF der TU-Braunschweig aufgebaut werden, siehe auch Abbildung 0.5 in

' Die Kompressibilitdt der Luft wird hier aufgrund des niedrigen Geschwindigkeitsbereichs ver-
nachlassigt.

2 Die fluggeschwindigkeitsabhangige kinetische Erwarmung des Temperatursensors wird mess-
technisch kompensiert, siehe hierzu auch die Angaben des Herstellers [27]
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Anhang D. Die Grundarchitektur dieses Systems und das speziell flr den flug-
messtechnischen Einsatz entwickelte Echtzeitbetriebssystem konnten fur die
Flugmessanlagen ubernommen werden. Die Konzeption der Messanlagen ba-
siert auf der Vorgabe, handelsubliche Hardwarekomponenten einzusetzen, da-
mit der problematische Erhalt von Exotensystemen vermieden wird. Es wurde
ein leistungsfahiges PC-System gewahlt, da diese weitverbreitete Datenverar-
beitungsplattform mit minimalem finanziellen und personellen Aufwand imple-
mentiert und programmiert werden kann.

GPS/PPS-Aufbereitung

GPS-Empfanger

PC/104 - Pentium PC
A/D-Wandlerkarte
Filterkarte

PCMCIA-/ATA-Diskadapter

Abbildung 5.1: Aufbau der Flugmessanlagen (aus Mayrhofer [19])

Die Erfassung der analogen Messsignale erfolgt mit einem hochwertigen Ana-
log-Digital-Umsetzer (ADC), der an das PC-System angeschlossen wird. In dem
folgenden Kapitel wird ausfuhrlich auf die Problematik der Analog-Digital-
Umsetzung eingegangen und die Erhéhung der digitalen Signalauflésung durch
den Einsatz einer im Rahmen dieser Arbeit entwickelten und flir den operatio-
nell Betrieb realisierten mittelwertreduzierten Signalumsetzung diskutiert. Zu-
sammen mit den Komponenten zur Stromversorgung und Datenspeicherung
befindet sich ein GPS-Empfanger fur die Erfassung von Positions- und Ge-
schwindigkeitsdaten in den Flugmessanlagen. So entstand eine sehr kompakte
Anlage in der Gréle eines halben Schuhkartons mit einem Gewicht von 1,5 kg
und einer Leistungsaufnahme von 18W, siehe hierzu auch Abbildung 5.1 und
Abbildung 7.3.
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Die Systemzeit der Messanlagen wird mit dem PPS (Pulse Per Second) genau
auf GPS-Zeit gestellt. So ist es mdglich, die Daten der autark in beiden Flug-
zeugen des Vergleichsflugverbands arbeitenden Messanlagen préazise zu syn-
chronisieren und auszuwerten. In Abbildung 5.2 ist die prinzipielle Funktion der
Flugmessanlagen zusammen mit den externen Sensoren als Blockschaltbild
dargestellt.

Absolutdruck- | D,
sensor N

Flugmessanlage

Differenzdruck- |

| sensor — P

GPS ADC

v PC-System

- nur Referenzflugzeug
Abbildung 5.2: Blockschaltbild der Flugmessanlagen

Wie bereits erwahnt, wird in beiden Flugzeugen zur Bestimmung der Vertikal-
geschwindigkeit wgg der Statikdruck ps mit einem Absolutdrucksensor gemes-
sen. Im Referenzflugzeug wird anhand dieses Drucks zusammen mit der Luft-
temperatur T auch die Luftdichte p ermittelt. Der Staudruck pq wird ebenfalls in
beiden Flugzeugen mit einem Differenzdrucksensor erfasst, wobei diese Mess-
gréle im Vergleichsflugzeug fur die Ermittlung des aerodynamischen Potentials
nicht erforderlich ist. Mit dieser Redundanz konnte jedoch die zunachst fehlen-
de Azimutinformation des Referenzflugzeugs geschatzt werden. Fir die im
Rahmen dieser Arbeit durchgeflihrten Messflige stand fir diese MessgroRe
kein geeigneter Sensor zur Verfigung, wobei flr weitere Flugleistungsuntersu-
chungen der Einsatz eines entsprechenden Magnetfeldsensors projektiert ist.

5.2 Analog-Digital-Umsetzung

Die hier verwendeten Luftdatensensoren geben ihre Informationen als analoge
Spannungssignale Usjq an die Flugmessanlagen weiter und werden als digitale
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Spannungssignale Uapc mit einer in der Flugmesstechnik tblichen Datenrate
von derzeit f; = 100 Hz aufgezeichnet. Die in die Messanlagen integrierte Ana-
log-Digital-Umsetzung (ADC) dieser Signale setzt sich aus verschiedenen Mo-
dulen zusammen. In Abbildung 5.3 sind diese Module als Elemente eines Simu-
lationsmodells zu sehen, wobei hier auch eine Storsignalquelle zur Nachbildung

der im Folgenden diskutierten Fehlervarianz der Analog-Digital-Umsetzung dar-

gestellt ist.
Tiefpassfilter ADC Tiefpassfilter Unterabtastung
Usig fg.si=100Hz fs=400 Hz + fg.ADc=33Hz f¢=100 Hz Uaoc
T\ E_EL T L\ E_EL
+
Rauschen
Snoise=7€°mV2/Hz

AP

Abbildung 5.3: Simulationsmodell der Analog-Digital-Umsetzung

Die Funktion der einzelnen Module der Analog-Digital-Umsetzung gliedert sich

in die folgenden Aufgaben:

e analoge Signalkonditionierung: fqsig = 100 Hz

e Diskretisierung des zeitkontinuierlichen analogen Signals: fs = 400 Hz
o digitale Signalkonditionierung: fgapc= 33 Hz

e Unterabtastung des zeitdiskreten Signals: fy = 100 Hz

Die analoge und digitale Signalkonditionierung besteht aus Tiefpassfiltern, wo-
durch das Frequenzspektrum des Signals entsprechend der Abtastfrequenz der
nachfolgenden Diskretisierung gemal dem Abtasttheorem von Shannon [38]
begrenzt wird, wie auch bei Tietze und Schenk [43] ausfihrlich erlautert wird.
Der zweistufige Aufbau der Analog-Digital-Umsetzung resultiert aus den hier
verwendeten analogen Filtermodulen zur Signalkonditionierung, die eine feste
Grenzfrequenz von fgsig = 100 Hz haben. Zur Reduzierung der Datenmenge
wurde hier die in der Flugmesstechnik Ubliche Datenrate von fy = 100 Hz ge-
wahlt, wodurch die Unterabtastung der Signale nach entsprechender Konditio-

nierung notwendig wurde.
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Abbildung 5.4: Analyse der Analog-Digital-Umsetzung

Fur die Beurteilung der digitalen Signalauflésung der Flugmessanlagen und die
Auslegung einer mittelwertreduzierten Signalumsetzung zur Verminderung der
Fehlervarianz des digitalisierten Signals Uapc ist die messtechnische Analyse
der Analog-Digital-Umsetzung notwendig. Hierzu wurde das konstante und na-
hezu rauschfreie Signal einer Batterie gemessen und untersucht. In Abbildung
5.4 st der zeitliche Verlauf und das Leistungsdichtespektrum des mittelwert-
freien Signals U,y =U,pc — Uype dargestellt, wobei U,.. der Mittelwert des Sig-

nals Uapc ist.

Die deutlich erkennbare Streuung des Signals UADC wird malfdgeblich durch
Diskretisierungsrauschen und interne Stérsignaleinkopplung des Analog-Digital-
Umsetzers verursacht. Der spektrale Verlauf der Leistungsdichte Sapc zeigt ein
frequenzbegrenztes, weilles Rauschen, wobei die 3dB-Grenzfrequenz fyapc
des digitalen Tiefpassfilters der Analog-Digital-Umsetzung fur die Frequenzbe-
grenzung bestimmend ist. Die Breite des Spektrums eines zeitdiskreten Signals
wird von der Datenrate fy bestimmt, wobei sich Frequenzanteile bis zur Shan-

non-Frequenz [38] von fyq / 2 darstellen lassen.
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Mit der Varianz o4,. des Messsignals kann fiir das in Abbildung 5.3 dargestell-
te Simulationsmodell die Leistungsdichte Syoise des Rauschens berechnet wer-
den. Hierbei wird mit Anwendung des von Brown und Hwang [6] beschriebenen
Spektralsatzes die fur deterministische Vorgange definierte Fourier- bzw.
Laplacetransformation auf stochastische Prozesse ubertragen. Die Spektral-
funktion Sapc(s) kann so durch das Quadrat des Betrags der Ubertragungsfunk-
tion Fapc(s) zusammen mit der Leistungsdichte Syoise ausgedrickt werden. Das
Betragsquadrat der Ubertragungsfunktion Fapc(s) wird hier durch die Multiplika-
tion mit der konjugiertkomplexen Ubertragungsfunktion Fapc(-s) ausgedriickt.

B 1 1
1+ TpoeS 1-Tppe S

SADC(S) = |FADC(S)|28Noise = FADC(S) FADC(_S) SNoise

1 1

= 5 lanc
1+ TypcS

Noise
(5.5)

mit: Fape(s) = ; Snoise = KONstant

= Noise
21 fg’ ADG

Fir die Nachbildung des in Abbildung 5.4 gezeigten spektralen Verlaufs der
Leistungsdichte Sapc wird von einem Tiefpassfilter mit der in Gleichung (5.5)
dargestellten Ubertragungsfunktion Fapc(s) ausgegangen. Die Varianz 3, des
Signals kann aus der Spektralfunktion Sapc(s) durch Integration ermittelt wer-
den. Diese Vorgehensweise beruht auf der von Drenick [11] erlauterten soge-
nannten ,Parsevalformel der Laplacetransformation®, die das Equivalent von

Zeit- und Frequenzbereich beschreibt.

1 +jmfy f
GZADC = 2_7” !SADC (8) ds = Syise fonnc arCtan[ d J (5.6)

g,ADC
Aufgrund der Betrachtung von zeitdiskreten aquidistanten Werten wird hier die
obere Integrationsgrenze gemal dem Abtasttheorem von Shannon [38] durch
die Datenrate fq bestimmt, wahrend sich die untere Grenze eines realen Spekit-

rums bei der Frequenz f = 0 Hz befindet.

Aus diesem Zusammenhang ergibt sich die spektrale Amplitude Snoise des Rau-
schen als Funktion der Varianz c3,. sowie der Grenzfrequenz fqapc und der

Datenrate fq der Analog-Digital-Umsetzung.

~7e> my*

f, ] Hz (5.7)

2
S _ O apc

Noise —

fyanc @rctan
g,ADC
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Der zeitliche und spektrale Verlauf des mit dieser Amplitude simulierten Signals
Uapc ist in Abbildung 5.4 dargestellt und wird durch die Messung bestatigt. So-
mit kann die Fehlervarianz der Analog-Digital-Umsetzung fir die Auslegung der
im folgenden Kapitel beschriebenen mittelwertreduzierten Signalumsetzung mit
dem in Gleichung (5.5) formulierten Ersatzsystem nachgebildet werden.

5.3 Mittelwertreduzierte Signalumsetzung

Bei der Analog-Digital-Umsetzung von Signalen mit einem grol3en Messbereich,
wie z.B. dem hier bendtigten Statikdruck ps zur Ermittlung der Vertikalge-
schwindigkeit wgg, ergibt sich durch die in Kapitel 5.2 beschriebene Fehlervari-
anz oi,. des digitalen Signals ein schlechtes Verhaltnis von Nutzsignal zu
Stérsignal’. Der stérende Einfluss der Fehlervarianz 2. auf die Auflésung des
digitalen Signals kann also durch die Verkleinerung des umzusetzenden Mess-
bereichs reduziert werden. Eine Verkleinerung des Messbereichs kann bei-
spielsweise durch die separate Umsetzung einzelner kleinerer Teilbereiche rea-
lisiert werden, wobei diese Vorgehensweise eine aufwendige analoge Schal-
tung zur Messbereichsaufteilung sowie die Verflugbarkeit zahlreicher Kanale der
Analog-Digital-Umsetzung bedingt.

mittelwertreduziertes Signal

USig

v

Messsignal

- - - = zeitvariabler Mittelwert

v

Abbildung 5.5: Messsignal und zeitvariabler Mittelwert

' Dieses Verhaltnis wird tblicherweise als »oignal to Noise Ratio (SNR) bezeichnet
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Eine weitere Mdglichkeit zur Verkleinerung des Messbereichs ist die mittelwert-
reduzierte Signalumsetzung (VMC). Hierbei wird mit einem Tiefpassfilter der
zeitvariable Mittelwert USig des Messsignals generiert und von dem Ursprungs-

signal Usig subtrahiert.

AUg;(t) = Usi(t) = Usi(t) (5.8)
In Abbildung 5.5 ist der Zeitverlauf eines Messsignal Usi; zusammen mit seinem
zeitvariablen Mittelwert USig skizziert, wobei das mittelwertreduzierte Signal
AUsjq fUr einen kleinen Zeitbereich exemplarisch dargestellt ist. Es wird deutlich,
dass flir die Umsetzung des mittelwertreduzierten Signals AUs;g ein wesentlich
kleinerer physikalischer Messbereich erforderlich ist, als fir die Umsetzung des

Messsignals Us;g.

Das mittelwertreduzierte Signal AUsjqy kann also in Abhangigkeit der maximal
umzusetzenden Signaldnderung und des Eingangsspannungsbereich der Ana-
log-Digital-Umsetzung verstarkt werden. Durch diese Verstarkung des mittel-
wertreduzierten Signals AUsjq wird der physikalische Messbereich des umge-
setzten Signals verkleinert, wobei das Verhaltnis von Nutzsignal zu Stérsignal
(SNR) verbessert wird.

Analog- Digital-
Usig Usig Umsetzung Unaoc Uabc

P Kanal 1 ¢ >
TADC l

Tiefpassfilter

Tume

L\

UFIt

Tiefpassfilter Analog- Digital-
Tume + AUsig Umsetzung AUnpc

L Kanal 2 —p
\ = Taoc

+ Uvme

x| =
+

Abbildung 5.6: Blockschaltbild der mittelwertreduzierten Signalumsetzung

Der prinzipielle Aufbau der mittelwertreduzierten Signalumsetzung ist mit den
hier verwendeten Signalbezeichnungen in Abbildung 5.6 als Blockschaltbild
dargestellt. Das analoge zeitkontinuierliche Messsignal Usig und das mittelwert-

reduzierte Signal AUsjy werden der Analog-Digital-Umsetzung zugefthrt und in
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die zeitdiskreten Signale Uapc und AUapc Uberfuhrt. Das digitale mittelwertredu-
zierte Signal AUapc wird zunéchst numerisch auf seine urspruingliche Skalierung
reduziert und anschlielend zu dem zeitvariablen Mittelwert Ug; des direkt um-
gesetzten Messsignals Uapc addiert. Auf diese Weise wird das Ursprungssignal
vollstandig rekonstruiert, wobei mit der Verwendung von analogen und digitalen
Tiefpassfiltern mit identischer Charakteristik und Laufzeit eine Signalverfrem-
dung oder Phasenverschiebung ausgeschlossen wird.

Die Funktionsweise der mittelwertreduzierten Signalumsetzung basiert also auf
der spektralen Trennung und separaten Analog-Digital-Umsetzung des Ur-
sprungssignals in zwei komplementare Signale mit unterschiedlichen Fre-
quenzanteilen. Die Uberlagerung der komplementéren Signale Ur; und AUapc
ist in Abbildung 5.7 skizziert.

A

n

/ — Ur

/ ==+ AUapc

v

fg,VMC f

Abbildung 5.7: Komplementére Signalanteile

Hier ist der zeitvariable Mittelwert Ug; der niederfrequente Signalanteil, wahrend
das mittelwertreduzierte Signal AUapc die hoéherfrequenten Anteile des Ur-
sprungssignals besitzt.

1 1
U.,.(s)= U. (s
) i To0) (1 Tones) (5:9)
Ton-S K
AU s) = VMC U S
0ol = Te8) (15 Toes) 5o (5.10)
1 1
Ui (8) = U (s) + K AUpc(8) = 1+T s Tooos Usig(s) (5.11)
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Es wird deutlich, dass das digitale Ausgangssignal Uyuc der mittelwertreduzier-

ten Signalumsetzung ausschliel3lich von der frequenzbegrenzenden Wirkung

des Analog-Digital-Umsetzers betroffen ist. Anhand

2
ADC

und der Fehlervarianz o

der in den Gleichungen (5.9) bis (5.11) dargestellten Ubertragungsfunktionen

des mittelwertreduzierten Signals

2
VMC

kann die resultierende Fehlervarianz o

Uvmc analysiert werden.

Im Rahmen dieser Arbeit wird die mittelwertreduzierte Signalumsetzung fir die

Ermittlung der Vertikalgeschwindigkeit wkg anhand des Statikdrucks ps einge-

setzt. In der auf der hydrostatischen Grundgleichung basierenden Variome-

tergleichung (5.2) wird der proportionale Zusammenhang zwischen der Verti-

kalgeschwindigkeit wxg und der zeitlichen Ableitung des Statikdrucks ps/ dt

deutlich.
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Abbildung 5.8: Fehlervarianz der Statikdruckmessung'

Das Auslegungsziel der mittelwertreduzierten Signalumsetzung ist hier also die

des differenzierten Statikdrucksignals ps.

2
vVMC

Minimierung der Fehlervarianz o

2

des

Es kann gezeigt werden, dass sich das Minimum der Fehlervarianz ¢

VMC

' Die hier dargestellten Fehlervarianzen basieren auf den im Folgenden definierten Randbedin-
gungen fur der Auslegung der mittelwertreduzierten Signalumsetzung zur Ermittlung der Verti-

kalgeschwindigkeit wxg anhand des Statikdrucks ps
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proportionalen Messsignals ps und das Minimum der Fehlervarianz ¢2,,. des
differenzierten Messsignals dps / dt fir die gleiche Auslegung der Signalumset-
zung finden, wie in Abbildung 5.8 zu sehen ist. Fir die optimale Auslegung der
mittelwertreduzierten Signalumsetzung ist es also hinreichend, wenn die Feh-
lervarianz ¢, eines proportionalen Messsignals Uy betrachtet wird.

Die Fehlervarianz c2,,. eines proportionalen Messsignals Uyuc setzt sich aus
der Summe der Fehlervarianzen des variablen Mittelwertes Ug; und des rick-
skalierten mittelwertreduzierten Signals AUapc zusammen.

(¢
Olwe = O +(520)° (5.12)

Der Verlauf der Fehlervarianz o2,,. kann anhand der in den Gleichungen (5.9)

und (5.10) dargestellten Ubertragungsfunktionen zusammen mit dem Spektral-
satz und der Parsevalformel berechnet werden, wie bereits fur die Bestimmung
der Fehlervarianz o5,. der Analog-Digital-Umsetzung in Kapitel 5.2 erlautert
wurde. Aus der Losung der Integrale ergibt sich ein formal umfangreicher Zu-
sammenhang zwischen der Fehlervarianz G@MC, den Grenzfrequenzen fgapc
und fgvmc der Tiefpassfilter, der Verstarkung K und der Datenrate fg.

Wéhrend die Grenzfrequenz fyapc und die Datenrate fy der Analog-Digital-
Umsetzung durch die Auslegung des Messsystems definiert werden, kann die
Verstarkung K in Abhangigkeit der maximal umzusetzenden Signalanderung
auch als Funktion der Grenzfrequenz fyywc der Tiefpassfilter ausgedrickt wer-
den. Aufgrund der erlauterten messtechnischen Zusammenhange und des in
Abbildung 5.5 dargestellten exemplarischen Signalverlaufs wird deutlich, dass
das mittelwertreduzierte Signal AUs;q4 direkt von der Verstarkung K und der Gro-
Re der Signalanderung ‘USig‘ abhangt. Je groRer die Signaldnderung ‘USig‘ ist,
desto groler wird auch die Differenz zwischen dem Messsignal Usjg und dessen
zeitvariablem Mittelwert USig in Abhangigkeit der Zeitkonstante Tyyc des Tief-
passfilters. Der hierbei limitierende Faktor ist die Grof3e des Eingangsbereichs
der Analog-Digital-Umsetzung |AUsigmax|- Bei der Auslegung des Messsystems
muss also darauf geachtet werden, dass der Eingangsbereich der Analog-
Digital-Umsetzung von dem Betrag der Differenzspannung |AUsjg| nicht Gber-
schritten wird. Im stationaren Fall ergibt sich der maximale Betrag der Diffe-
renzspannung [AUsigmax| bei dem gréBten Betrag der Messsignaldnderung
‘U Dieser Zusammenhang kann durch die Grenzwertbetrachtung eines
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formal beschrieben wer-

rampenférmigen Messsignals mit der Steigung ‘USig,max

den.
lim AUg, (s) = lim (s K Vst 1 L =K U Toue <|AU (5.13)
SIE?) Sig(s) - Sl_r)r(]) (S 82 ( - 1+ TVMCS)) - ‘ Sigmax| 'VMC — ‘ Sig,max '
AU ig,max AU ig,max
K < ‘ 59 _‘ 2O 2 1, e (5.14)
‘USig,max TVMC ‘USig,max

Hierbei wird der eingeschwungene Zustand des Systems flir t — « bzw. s — 0
betrachtet, so dass sich die in Gleichung (5.14) dargestellte Abhangigkeit der
Verstarkung K von der Grenzfrequenz fgvuc unter Berlicksichtigung des maxi-
malen mittelwertreduzierten Signal |[AUsigmax| und der maximalen Messsignal-
anderung ‘U

ergibt.

Sig,max

Fir die Auslegung der mittelwertreduzierten Signalumsetzung zur Bestimmung
der Vertikalgeschwindigkeit wkxg anhand des Statikdrucks ps werden hier die
folgenden Randbedingungen definiert:

° maximale Eingangsspannung des ADC : |AUsigmax| = 10 V

. Fehlervarianz des ADC : 6%apc = 0,22 mV?
. Datenrate des ADC :fg =100 Hz
. Frequenzbegrenzung des ADC : fg.apc = 33 Hz
. maximale Vertikalgeschwindigkeit > WKgmax = 9 m/s
. : ; dH m
. mittlerer Druckgradient der Atmosphare : =10

dp,  hPa
du__10v__, mv

dp, 500hPa ~ hPa

. Empfindlichkeit des Absolutdrucksensors:

Anhand dieser Werte ergibt sich zunachst die maximale Anderung des Mess-

signals ‘U

Sig,max | *

du dp. .- v
===l =001— _
Sig,max dpS dH max S (5 15)

In Abbildung 5.8 ist der Verlauf der Fehlervarianz ¢2,,, des Statikdrucksignals

u

ps in Abhangigkeit der Grenzfrequenz fyvuc der Tiefpassfilter fur die oben defi-
nierten Randbedingungen dargestellt. Es zeigt sich ein Minimum der Fehlerva-
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rianz o, des Statikdrucksignals ps bei einer Grenzfrequenz der Tiefpassfilter
von fgyme = 0,01 Hz, womit die Verstarkung K berechnet werden kann.

K <‘Ausﬂ2nf ~63
< \U QNG = (5.16)

Sig,max
Die verbleibende Auswirkung der Fehlervarianz o2, auf die Bestimmung der
Vertikalgeschwindigkeit wkg mit der mittelwertreduzierten Signalumsetzung
wurde mit den in Kapitel 5.1 beschriebenen Messanlagen im Flugversuch nach-
vollzogen. Fur den Vergleichsflug ist aufgrund der Relativmessung des aerody-
namischen Potentials zwischen zwei Flugzeugen der relative Messfehler von
besonderer Bedeutung. Fur die Ermittlung des relativen Messfehlers werden die
beiden autark arbeitenden Flugmessanlagen identischen Umgebungsbedin-
gungen ausgesetzt, wobei jeweils die Differenz der beiden Messsignale einer
physikalischen GréRe bestimmt wird. Als Mal fir den Messfehler kann also die
Varianz ¢® bzw. die Standardabweichung ¢ dieser Differenz angegeben wer-

den.
@
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Abbildung 5.9: Messung der Vertikalgeschwindigkeit wiqg

Fir die Untersuchung der Fehlervarianz o?2,,. wurden an Bord des Forschungs-
flugzeugs D-IBUF zwei Flugmessanlagen parallel betrieben, wobei das Statik-
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drucksignal ps in beiden Anlagen sowohl direkt als auch mittelwertreduziert um-
gesetzt wurde, wie in Abbildung 5.6 schematisch gezeigt ist. Aus den vier auf-
gezeichneten und differenzierten Drucksignalen wurde jeweils die Vertikalge-
schwindigkeit wxg gemafl der Variometergleichung (5.2) berechnet, wobei die
Differenz Awkg sowohl zwischen den auf direkter Signalumsetzung basierenden
Vertikalgeschwindigkeiten als auch zwischen den aus mittelwertreduzierten
Signalen berechneten Vertikalgeschwindigkeiten bestimmt wurde. In Abbildung
5.9 sind diese Vertikalgeschwindigkeitsdifferenzen wgg, dargestellt, wobei
durch die Verwendung der mittelwertreduzierten Signalumsetzung eine signifi-
kante Verminderung der Fehlerabweichung ¢ erreicht werden konnte. Die Ver-
ldufe der in Abbildung 5.9 dargestellten Vertikalgeschwindigkeiten wgg be-
statigen sich gegenseitig, wobei die im Forschungsflugzeug zur Laufzeit des
Echtzeitsystems berechnete Geschwindigkeit (IBUFcmp) durch die Parameter
des komplementaren Messsystems einer starkeren Glattung unterliegt als die
nachtraglich berechneten Geschwindigkeiten (IBUF o).

5.4 Fehlerbetrachtung der Flugmesstechnik

Zur Beurteilung der Fehler der im Rahmen dieser Arbeit entwickelten und ein-
gesetzten Flugmesstechnik, wurden mit dem Forschungsflugzeug D-IBUF der
TU-Braunschweig verschiedene Flugversuche durchgefiihrt. Es wurden ver-
schiedene Messabschnitte geflogen, die den flugmechanischen und meteorolo-
gischen Bedingungen des Vergleichsflugs von Segelflugzeugen entsprechen.
Die beiden Flugmessanlagen wurden parallel an den gleichen Druckabnahmen
des Forschungsflugzeugs betrieben, so dass ein direkter Vergleich der jeweili-
gen MessgroRen moglich ist. Anhand dieser Datensatze kann der relative
Messfehler der einzelnen GréRen abgeschatzt werden, wobei Uiber den absolu-
ten Fehler der gemessenen GrofRen nur bedingt eine Aussage gemacht werden
kann. Dies resultiert aus der von Corsmeier und Hankers [7] beschrieben Aufl6-
sung der Messwerte des Forschungsflugzeugs, die aufgrund des grélieren
Messbereichs von Fluggeschwindigkeit und -héhe geringer ist, als die Aufl6-

sung der auf den Betrieb in Segelflugzeugen optimierten Messanlagen.

In Tabelle 5.1 ist die relative Standardabweichung ¢ der einzelnen Messgréf3en
zusammen mit dem Betrag des Mittelwerts angegeben. Zusatzlich wurde hier

ein Vergleich zu den Flugmessdaten des Forschungsflugzeugs D-IBUF vorge-
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nommen, der durch den Betrag des Mittelwerts der Differenz der Messgréf3en
des Referenzdatensatzes und den MessgréRen des Forschungsflugzeugs aus-
gedrickt wird. Es wird deutlich, dass die Erfassung der Vertikalgeschwindigkeit
Wkg mit dem GPS oder bei direkter Signalumsetzung (ADC) des Statikdrucksig-
nals ps im Vergleich zu den anderen Messgrolien eine grolRe Fehlerabweichung
aufweist. Erst durch die Messung des Statikdrucks ps mit der in Kapitel 5.3 be-
schriebenen mittelwertreduzierten Signalumsetzung (VMC) wird, unter Berlck-
sichtigung der in Kapitel 4.4 dargestellten Kopplungsfaktoren der einzelnen
Grolken untereinander, ein ausgewogenes Verhaltnis der Fehlervarianzen aller

Messgrofen erreicht.

Ein- relativer Fehler absoluter Fehler
Messgroe heit | (FMAger <> FMAvg) | (FMAges <5 IBUF)
o Mittelwert Mittelwert
Fluggeschwindigkeit V m/s | 0,001 0,0003 0,02
Horizontalgeschw. Vg m/s | 0,002 0,0004 0,01
Vertikalgeschw. wgg (GPS) | m/s 0,06 0,001 0,04
Vertikalgeschw. wgg (ADC) | m/s 0,07 0,005 0,03
Vertikalgeschw. wgg (VMC) | m/s 0,006 0,004 0,007

Tabelle 5.1: Fehlerbetrachtung der einzelnen MessgréRen

D. h. bei diesem Messsystem hat der individuelle Messfehler jeder einzelnen
Grolen eine ahnliche nominelle Auswirkung auf die Ermittlung des aerodyna-
mischen Potentials des Vergleichsflugzeugs. Als Mal3 fur den Fehler des aero-
dynamischen Potentials wird hier die Vertikalgeschwindigkeit wy betrachtet, der
aufgrund der in Tabelle 5.1 dargestellten Messfehler und der in Kapitel 4.4 ge-

zeigten Zusammenhange im Bereich von cwg = 0,01 m/s liegen muss.

relativer Fehler

Messgrofe Einheit
o Mittelwert

Vertikalgeschw. wy m/s 0,009 0,004

Tabelle 5.2: Fehler der Vertikalgeschwindigkeit wg

Bei der genauen Untersuchung des Fehlers der Vertikalgeschwindigkeit wy des
Vergleichsflugzeugs wurde bei den oben beschriebenen Flugversuchen mit
dem Forschungsflugzeugs D-IBUF von einem geschatzten aerodynamischen
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Potential ausgegangen. Mit den Daten der Flugmessanlage des Referenzflug-
zeugs wurde mit dem Flugwindazimuts y, des Forschungsflugzeugs das lokale
Windfeld bestimmt.! Zusammen mit den Daten der Flugmessanlage des Ver-
gleichsflugzeugs konnte das aerodynamischen Potential ermittelt und mit den
geschatzten Werten verglichen werden.

In Tabelle 5.2 ist die Standardabweichung und der Mittelwert der Differenz von
geschétzter sowie berechneter Vertikalgeschwindigkeit wy angegeben. Auf die-
se Weise wird der zuvor anhand der Einzelfehler bestimmte Fehler der ermittel-
ten Vertikalgeschwindigkeit wg von etwa owg = 0,01 m/s bestétigt.

Die Berlcksichtigung der gegenseitigen Beeinflussung der Flugzeuge des Ver-
gleichsflugverbands durch das induzierte Wirbelfeld bedingt die Kenntnis der
Relativposition der Flugzeuge zueinander. Anhand der Flugversuche mit den
zwei parallel arbeitenden Flugmessanlagen in dem Forschungsflugzeug D-IBUF
kann der Messfehler der mit dem Satellitennavigationssystem GPS ermittelten

Relativposition abgeschatzt werden.

L relativer Fehler
Messgrofie Einheit
c Mittelwert
dxs, dys m 0,1 1
dz m 0,2 3

Tabelle 5.3: Messfehler der Relativposition

Die in Tabelle 5.3 angegebenen Messfehler der einzelnen Komponenten der
Relativposition sind in Anbetracht der optimalen Betriebsbedingungen der bei-
den identischen GPS-Empfanger realistisch. Die Auswirkungen der Positions-
fehler auf die Bericksichtigung der gegenseitigen Beeinflussung sind gegen-
Uber den zuvor gezeigten Messfehlern bei der Ermittlung des aerodynamischen

Potentials als gering einzustufen und werden hier nicht ndher betrachtet.

' Fir die Erfassung des Flugwindazimuts y, mit der Flugmessanlage des Referenzflugzeugs
stand bisher kein geeigneter Sensor zur Verfligung, so dass auf eine messtechnische Fehlerbe-
trachtung dieser Grol3e verzichtet werden muss. Anhand der Fehlerbetrachtung der Messme-
thode in Kapitel 4.4 kann jedoch mit den Kopplungsfaktoren der einzelnen GréRRen die Auswir-
kung von Messfehlern des Flugwindazimuts y, auf die Ermittlung des aerodynamischen Poten-
tials bestimmt werden.
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6 Messergebnisse

Auf den idaflieg Sommertreffen der vergangenen Jahre wurden zahlreiche Un-
tersuchungen zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflug-
zeugen mit unterschiedlicher Flugmesstechnik durchgefuhrt. In den letzten drei
Jahren konnte eine Vielzahl von Messfligen mit der partiellen Verwendung der
in dieser Arbeit vorgestellten sensorischen Messmethode und Flugmesstechnik
erfolgreich absolviert werden, wobei auf die Messung des Flugwindazimuts y;
im Referenzflugzeug verzichtet werden musste.
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Abbildung 6.1: Vertikalprofil eines Messflugs

Das in Abbildung 6.1 gezeigte Vertikalprofil stellt die Variation der meteorologi-
schen Grélen in Abhangigkeit der Flughdhe H eines Messflugs dar. Es ist zu
erkennen, dass die aus dem geschatzten Flugwindazimut y, resultierende
Windrichtung yw trotz verschiedener Flugrichtungen wahrend des Messflugs
einen plausiblen Verlauf zeigt. Die Windrichtungs- und Windgeschwindigkeits-
anderungen im Bereich der bodennahen Grenzschicht und der Inversion ent-
sprechen den meteorologischen Phanomenen einer sommerlichen Hochdruck-
wetterlage, wie sie von Pichler [24] beschrieben werden. Besonders deutlich zu

sehen ist auch die typische Windgeschwindigkeitsabnahme bei geringer wer-
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dender Flughéhe unterhalb von etwa 1500 m durch den orografischen Einfluss.
Anhand der in Abbildung 6.1 dargestellten Verlaufe kann also von einer
makroskopisch richtigen Schatzung des Flugwindazimuts y, ausgegangen wer-

den.

Fur die weitere Analyse der sensorischen Messmethode zur Ermittlung des ae-
rodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im Vergleichsflug ist das lokale
Windfeld an der Position des Referenzflugzeugs eines Messabschnitts in
Abbildung 6.2 exemplarisch dargestellit.

Abbildung 6.2: Messung des lokalen Windfelds

Uber die kleinrdumigen Varianz eines Windfelds der freien Atmosphéare im Be-
reich von weniger als 0,1 m/s kann derzeit keine wissenschaftliche Aussage
gemacht werden. Von Corsmeier und Hankers [7] wird eine maximale Auflo-
sung bei der Messung der Windgeschwindigkeitskomponenten mit modernen
Forschungsflugzeugen von 0,1 m/s angegeben, so dass ein in Abbildung 6.2
gezeigter kleinskaliger Verlauf der Vertikalwindgeschwindigkeit nicht erfasst
werden kann. In Abbildung 6.2 ist eine Standardabweichung der Vertikalwind-
geschwindigkeit wwg von ¢ = 0,04 m/s angegeben, die generell zwei Ursachen

haben kann:
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. natlrliche Varianz des lokalen Windfelds der Atmosphare
. Mess- bzw. Modellfehler bei der Bestimmung des lokalen Windfelds

In Abbildung 6.3 ist die Vertikalgeschwindigkeit wy beider Flugzeuge des Ver-
gleichsflugverbands fir den gleichen Messabschnitt wie in Abbildung 6.2 zu-
sammen mit Fluggeschwindigkeit V dargestellt.
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Abbildung 6.3: Messung der Vertikalgeschwindigkeit wg

Unter der Annahme einer dhnlichen Steigung der Geschwindigkeitspolaren bei-
der Flugzeuge in diesem Geschwindigkeitsbereich ist die Differenz der Vertikal-
geschwindigkeiten wy beider Flugzeuge nahezu konstant. Die in Abbildung 6.3
zu sehende Standardabweichung dieser Geschwindigkeitsdifferenz Awg von
o = 0,05 m/s kann also als Maf fur den messtechnischen Fehler bei der Ermitt-
lung des aerodynamischen Potentials betrachtet werden. Dieser Wert ist ge-
genuber dem in Kapitel 5.4 ermittelten Fehler der Vertikalgeschwindigkeit wg
von owg = 0,01 m/s deutlich gréer, so dass die Ursache hierfiir bei den hier
bislang nicht betrachteten Fehlerquellen des Vergleichsflugverfahrens und der
sensorischen Messmethode zu suchen ist.

Es kann festgestellt werden, dass die Abweichung der Vertikalgeschwindig-
keitsdifferenz Awg in der gleichen GroRenordnung liegen, wie die Abweichung
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des in Abbildung 6.2 dargestellten Vertikalwinds. Es besteht also die Moglich-
keit, dass der in Abbildung 6.3 gezeigte Fehler der Vertikalgeschwindigkeitsdif-
ferenz Awg durch Mess- bzw. Modellfehler bei der Bestimmung des lokalen
Windfelds verursacht werden und nicht ausschlieRlich auf Variationen des loka-
len Windfelds innerhalb der Vergleichsflugformation zuriickzuflihren ist.

Mit den in den Kapitel 4.4 und 5.4 gezeigten Auswirkungen von Mess- und Mo-
dellfehlern kann die in Abbildung 6.2 gezeigte Varianz der Vertikalwindge-
schwindigkeit wywg auch durch einen Fehler des Flugwindazimuts y, mit einer
Standardabweichung von etwa ¢ = 0,1 ° erklart werden, wahrend der Einfluss
anderer MessgrofRen in dieser GroRenordnung aufgrund ihrer geringeren Feh-
lervarianzen ausgeschlossen werden kann. Es kann davon ausgegangen wer-
den, dass der Fehler der beschriebenen makroskopischen Schatzung des
Flugwindazimuts y, in diesem Bereich liegt. Fur den weitere Einsatz der senso-
rischen Messmethode zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Se-
gelflugzeugen ware es daher winschenswert, einen geeigneten Azimutsensor

in das Messsystem zu integrieren.

w_[m/s]

Abbildung 6.4: Vergleich der Messmethoden
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Durch den Vergleich der Messergebnisse mit den Resultaten der bewahrten
fotogrammetrischen Messmethode konnte die in dieser Arbeit vorgestellte sen-
sorische Messmethode zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Se-
gelflugzeugen prinzipiell validiert werden. In Abbildung 6.4 ist exemplarisch der
Vergleich der Ergebnisse eines Vergleichsfluges dargestellt, bei dem beide
Messmethoden parallel betrieben wurden. Es ist zu erkennen, dass sich die
Resultate der beiden Methoden bestatigen, wobei der Verlauf der mit der sen-
sorischen Messmethode ermittelten Geschwindigkeitspolare innerhalb der Tole-
ranz von 2 bis 5 % der einzelnen Messpunkte der fotogrammetrischen Methode
befindet. Diese Darstellungsweise der beiden Messmethoden ermdoglicht die
gleichzeitige Visualisierung des horizontalen und vertikalen Fehlerbereichs der
fotogrammetrisch ermittelten Geschwindigkeiten, so dass ein direkter Vergleich
der Methoden mdglich ist.

Die Berucksichtigung von Fluggeschwindigkeitsvariationen bei der Ermittlung
des aerodynamischen Potentials mit der sensorischen Messmethode bietet die
Moglichkeit, das aerodynamischen Potential fir ganze Geschwindigkeitsberei-
che zu messen. Dies hat den Vorteil, dass der Verlauf des aerodynamischen
Potentials nicht zwischen einzelnen Messabschnitten interpoliert werden muss.
So kénnen auch kleinrdumige Unstetigkeiten des aerodynamischen Potentials
erfasst werden, die sonst nur zwischen zwei diskreten Punkten vermutet wer-
den kdénnen. Durch die Trennung von gleichférmig beschleunigten und verzo-
gerten Messabschnitten wird so der Wissenschaft ein Werkzeug zur Verfligung
gestellt, mit dem aerodynamische Hystereseeffekte in Freiflugversuchen nach-
gewiesen werden kdnnen. Mit verschiedenen Flugversuchen wurde zunachst
die fliegerische Durchfiihrbarkeit von Messabschnitten mit Fluggeschwindig-
keitsvariation untersucht. Hierbei wurden insgesamt drei unterschiedliche Vor-

gehensweisen umgesetzt:

e synchrone Beschleunigung beider Flugzeuge
e synchrone Verzogerung beider Flugzeuge

e Beschleunigung und Verzdgerung nur eines Flugzeugs

Es hat sich gezeigt, dass sich Messabschnitte synchroner Fluggeschwindig-
keitsvariation beider Flugzeuge problemlos fliegerisch umsetzten lassen. Als

besonders praktikabel hat sich hierbei ein Geschwindigkeitsbereich von etwa 20
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km/h bei einer Geschwindigkeitsdnderung von ungefahr 10 km/h pro Minute fir
jeweils einen Messabschnitt herausgestellt. Die durch Unterschiede des aero-
dynamischen Potentials auftretenden vertikalen Ablagen bleiben so bei einer
Messabschnittsdauer von etwa 2 Minuten selbst bei groRen Leistungsunter-
schieden der Flugzeuge von 0,5 m/s noch im Bereich von £30 m, siehe hierzu
auch die Beschreibung der Flugstrategie in Anhang C. Den Berichten der Pilo-
ten war zu entnehmen, dass durch gleichmafiges Beschleunigen oder Verzo-
gern anhand des Horizontbildes und des Fahrtmessers ein sehr ruhiger quasi-
stationarer Flugzustand mit minimalen Korrekturen Uber die Steuerflachen der
Flugzeuge herzustellen war. Im Vergleich zu Messabschnitten konstanter Flug-
geschwindigkeit wurde dies als fliegerisch angenehmer empfunden.
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Abbildung 6.5: Messabschnitte mit Fluggeschwindigkeitsvariationen

Der in Abbildung 6.5 gezeigte Verlauf des aerodynamischen Potentials setzt
sich aus insgesamt vier Messabschnitten mit Fluggeschwindigkeitsvariationen
zusammen und wird durch die Messabschnitte konstanter Fluggeschwindigkeit
bestatigt. Die Beschleunigung und Verzogerung nur eines Flugzeugs der Ver-
gleichsflugformation entstand aus der Uberlegung, dass eine konstante Flugge-
schwindigkeit des Referenzflugzeugs fur den Piloten dieses Flugzeugs einfa-
cher umzusetzen ist. Auerdem wurde eine bessere Sichtbarkeit des Referenz-
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flugzeugs fur den Piloten des Vergleichsflugzeugs erwartet, wenn sich das Ver-
gleichsflugzeug zunéachst verzégernd zurtickfallen lasst, um dann wieder be-

schleunigend aufzuholen.

Es hat sich jedoch herausgestellt, dass die Vergleichsflugformation bei den so
entstehenden groRen horizontalen Ablagen nur noch unzureichend einzuhalten
ist. So passierte es, dass das Vergleichsflugzeug dicht an die Randwirbel des
Referenzflugzeugs heranflog oder auch in das Abwindfeld hinter dem Flugzeug
geriet. Bei der Annahrung des Vergleichflugzeugs an das Referenzflugzeug
kam es wiederholt zu einem leichten UberschieRen, wodurch der Pilot des Ver-
gleichsflugzeugs das Referenzflugzeug aus seinem Blickfeld verlor. In diesen
Fallen wurde aus Sicherheitsgriinden die Vergleichsflugformation sofort aufge-
|6st. Aufgrund der genannten Umstande und der aul3erst positiven Erfahrung
mit den synchron geflogenen Messabschnitten wurde dann von einer weiteren
Untersuchung dieser Mdglichkeit der Fluggeschwindigkeitsvariation abgesehen.
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7 Zusammenfassung

Die hochstmdgliche Genauigkeit bei der Ermittlung des aerodynamischen Po-
tentials von Segelflugzeugen lasst sich derzeit mit einer sensorischen Messme-
thode im Vergleichsflug erzielen. Hierbei wird das aerodynamische Potential
des zu untersuchenden Flugzeugs, dem Vergleichsflugzeug, relativ zu dem Po-
tential eines Referenzflugzeugs ermittelt, wahrend eine enge Flugformation ein-
gehalten wird. Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte sensorische Messme-
thode des Vergleichsflugverfahrens basiert auf der kontinuierlichen Erfassung
verschiedener Flugmessdaten mit speziell fur den Einsatz in Segelflugzeugen
entwickelten Flugmessanlagen. Mit diesen Messdaten ist die flugmechanische
Beschreibung der individuellen Bewegung der beiden Flugzeuge in dem lokalen
Windfeld sowie die Bestimmung und Berlcksichtigung des induzierten Wind-

felds maoglich.

Das hier entwickelte flugmechanische Modell wird auf beide Flugzeuge des
Vergleichsflugverbands in unterschiedlicher Weise angewendet, wobei jeweils
von einem symmetrischen Geradeausflug ausgegangen wird. Anhand der
Flugmessdaten und dem bekannten aerodynamischen Potential des Referenz-
flugzeug wird zunachst der lokale Windgeschwindigkeitsvektor Vi an der Posi-

tion dieses Flugzeugs bestimmt.

Bahngeschwindigkeitsvektor Vg

Fluggeschwindigkeit V ] o
% Windgeschwindigkeitsvektor Viy

Flugwindazimut y,
Gleitzahl E = f(V, nay)

Abbildung 7.1: Bestimmung des lokalen Windfelds

Das lokale Windfeld an der Position des Referenzflugzeugs kann unter der An-
nahme gleicher atmosphéarischer Windverhaltnisse auf die Position des Ver-
gleichsflugzeugs Ubertragen werden. Hierbei muss jedoch das von den Flug-
zeugen induzierte Windfeld bericksichtigt werden, das fur die Ermittlung des
aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im Vergleichsflug mit einem
einfachen Hufeisenwirbelmodell und den Positionsdaten beider Flugzeuge be-
schrieben werden kann. Die bei dieser Flugformation auftretenden induzierten

Vertikalwindgeschwindigkeiten kdnnen im Bereich der Flugzeuge bei Einhaltung
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der Vergleichsflugformation mehr als 0,05 m/s betragen und sind daher ein zu
bertcksichtigender Faktor bei der Ermittlung des aerodynamischen Potentials.
Der Vergleich eines komplexen nichtlinearen Traglinienverfahrens mit einem
einfachen Hufeisenwirbelmodell hat gezeigt, dass sich flir die Ublichen Ver-
gleichsflugformationen eine maximale Differenz der mittleren induzierten Verti-
kalwindgeschwindigkeit von nur Aw, . =0.002m/s zwischen den Modellen
ergibt. Bei der operationellen Anwendung der sensorischen Messmethode kann
also das wesentlich rechenzeitoptimalere einfache Hufeisenwirbelmodell mit
hinreichender Genauigkeit verwendet werden. Mit dem so berechneten indu-
zierten Windfeld kann nun ausgehend von dem lokalen Windfeld an der Positi-
on des Referenzflugzeugs der Windgeschwindigkeitsvektor Vy an der Position
des Vergleichsflugzeugs bestimmt werden. Anhand der Flugmessdaten des
Vergleichsflugzeugs kann jetzt mit dem flugmechanischen Modell das aerody-

namischen Potential dieses Flugzeugs berechnet werden.

Bahngeschwindigkeitsvektor Vi

9 Gleitzahl E = f(V, na)

Windgeschwindigkeitsvektor Vy

Abbildung 7.2: Ermittlung des aerodyn. Potentials des Vergleichsflug-

zeugs

Fur die Erfassung der Messdaten wurden Flugmessanlagen entwickelt, die hin-
sichtlich Baugrofle, Gewicht und Leistungsaufnahme auf den Einsatz in Segel-
flugzeugen zugeschnitten sind. Ausgehend von dem umfangreichen Messsys-
tem des Forschungsflugzeugs D-IBUF konnten hier sehr kompakte Messanla-
gen entwickelt werden, die Uber mehrere analoge Eingangskanale und ver-
schiedene digitale Schnittstellen verfligen. In diese Anlagen ist aulserdem ein
Satellitennavigationsempfanger integriert, der die Bahngeschwindigkeits- und
Positionsdaten bereitstellt und die prazise Synchronisation der autark in beiden
Flugzeugen des Vergleichsflugverbands aufgezeichneten Flugmessdaten er-
moglicht. Die in Abbildung 7.3 gezeigten Flugmessanlagen werden in identi-
schem Aufbau zusammen mit den externen Sensoren fir die Erfassung der

Flugmessdaten in beiden Flugzeugen betrieben.

Fur die Bestimmung der Fluggeschwindigkeit V wurde hier ein analoger Diffe-

renzdrucksensor eingesetzt, mit dem der Staudruck py gemessen wird. Bei ei-
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nem Fluggeschwindigkeitsbereich von 20 bis 60 m/s kann diese Grél3e mit ho-
her Genauigkeit erfasst werden. Der Bahngeschwindigkeitsvektor Vx wird mit
dem Satellitennavigationssystem GPS gemessen, wobei die Vertikalkomponen-
te wyg flr die Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen
mit diesem Messsystem nicht hinreichend genau zu bestimmen ist. Die Verti-
kalgeschwindigkeit wkg basiert hier auf der Messung des Statikdrucks ps mit
einem analogen Absolutdrucksensor. Bei der Analog-Digital-Umsetzung dieser
Grolke wird mit den Flugmessanlagen aufgrund des grolen Messbereichs des
Statikdrucks bei direkter Signalumsetzung nur eine unzureichende Auflésung
erreicht. Der groRe Messbereich des Statikdrucks ps resultiert aus dem fur Ver-
gleichsflige Ublichen Héhenband von ca. 4000 m, so dass fur die Umsetzung

dieser Grolde eine mittelwertreduzierte Signalumsetzung realisiert wurde.

Abbildung 7.3: Flugmessanlage FMA-PC Il fur Segelflugzeuge

Durch die mittelwertreduzierte Umsetzung des Statikdrucksignals ps wird eine
signifikante Verbesserung der Fehlerabweichung der Vertikalgeschwindigkeit
Wkg Von ¢ = 0,07 m/s auf 6 = 0,006 m/s erzielt. Hierbei wird neben der direkten
Umsetzung des Messsignals mit einem analogen Tiefpassfilter der zeitvariable
Mittelwert des Signals bestimmt und von dem Ursprungssignal subtrahiert. Die-
ses mittelwertreduzierte Signal wird vor der Analog-Digital-Umsetzung entspre-
chend der Auslegungskriterien verstarkt, so dass der physikalische Messbe-

reich des mittelwertreduzierten Signals gegentber dem direkt umgesetzten
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Signal wesentlich kleiner ist. Im zeitdiskreten digitalen Bereich wird ein identi-
sches Tiefpassfilter gerechnet, so dass der gleiche zeitvariable Mittelwert wie-
der zu dem digitalen mittelwertreduzierten Signal addiert werden kann. Diese
Vorgehensweise ergibt ein zeitdiskretes Messsignal mit geringer Fehlervarianz,
wobei aufgrund der gleichen spektralen Charakteristik des analogen und digita-
len Filters eine Signalverfremdung oder Phasenverschiebung ausgeschlossen
wird. Es kann gezeigt werden, dass sich fur die Grenzfrequenz der Tiefpassfilter
und fur die Signalverstarkung anhand von definierten Auslegungskriterien ein
Optimum findet. In dieser Arbeit wurde fir die Auslegung der mittelwertreduzier-
ten Signalumsetzung ein transparentes Designkonzept entwickelt, womit die
hochgenaue Umsetzung von Messsignalen in verschiednen Anwendungsgebie-

ten mit geringem Aufwand realisierbar ist.

Fur die Ermittlung des aerodynamischen Potentials wurde die hier vorgestellte
sensorische Messmethode hinsichtlich ihrer Fehlerfortpflanzung untersucht. Es
wurden verschiedene Simulationen durchgefuhrt, wobei der Zusammenhang
zwischen den Messfehlern und der Fehlervarianz des ermittelten lokalen Wind-
felds bzw. des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs bestimmt
wurde. Es hat sich gezeigt, dass bei kleinen Fehlervarianzen ein linearer Zu-
sammenhang zwischen den Eingangs- und AusgangsgroRen des Modells be-
steht.

Im Rahmen verschiedener Flugversuche mit dem Forschungsflugzeug D-IBUF
konnten die relativen Messfehler der einzelnen GroRen bei Betrieb der Flug-
messanlagen im Flug ermittelt werden. Hierbei wurden die beiden Flugmessan-
lagen unter den gleichen Betriebs- und Umgebungsbedingungen parallel be-
trieben, wobei ein verbleibender Fehler von etwa o = 0,01 m/s bei der Ermitt-
lung der Vertikalgeschwindigkeit wy bestimmt werden konnte. Die Auswertung
der durchgefuhrten Flugleistungsmessungen von Segelflugzeugen ergeben ei-
nen operationellen Fehler von etwa ¢ = 0,05 m/s der Vertikalgeschwindigkeit wg
wobei auf die Erfassung des Flugwindazimuts y, im Referenzflugzeug verzich-
tet werden musste. Die Abschatzung des Einflusses dieser zunachst nur unge-
nau geschatzten Messgrolie ergibt eine notwendige Genauigkeit von 6 < 0,1 °
eines entsprechenden Kurssensors, wobei auch die natlrliche Varianz des lo-
kalen Windfelds der Atmosphare zwischen den beiden Flugzeugen des Ver-

gleichsflugverbands als Fehlerquelle in Betracht zu ziehen ist.
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Fir die weitere Verbesserung der Genauigkeit bei der Ermittlung des aerody-
namischen Potentials von Segelflugzeugen mit der sensorischen Messmethode
im Vergleichsflug ist die Integration eines geeigneten Kompasssystems in das
Referenzflugzeug ein erster wichtiger Schritt. Bisher konnte fir die jahrlich statt-
findenden Flugleistungsuntersuchungen der ,Interessengemeinschaft deutscher
akademischer Fliegergruppen® idaflieg in Zusammenarbeit mit dem ,Deutschen
Zentrum fur Luft- und Raumfahrt* DLR sowie der TU-Braunschweig kein geeig-
netes System in die Flugmessanlagen integriert werden. Weitere Aufgaben zur
Verringerung von Messfehlern bestehen im Bereich der Meteorologie, um die
zwischen den beiden Flugzeugen auftretenden Variationen des lokalen Wind-
felds mit entsprechenden Modellen formulieren und in dem Bereich der Ver-
gleichsflugformation anhand der Flugmessdaten beschreiben zu kdnnen. Die
Erfassung unsymmetrischer Flugzustande mit neuartigen Sensorsystemen
wlrde das hier entwickelte flugmechanische Modell weiter vervollkommnen,
wobei die Entwicklung von geeigneten inertialen und optischen Systemen fur
diesen Aspekt bestimmend ist.

Mit der Entwicklung, Umsetzung und Validierung der sensorischen Messmetho-
de zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials von Segelflugzeugen im
Vergleichsflug wurde in dieser Arbeit ein Werkzeug geschaffen, mit dem erst-
mals das aerodynamische Verhalten von Segelflugzeugen auch bei symmetri-
schen Mandvern mit geringen Beschleunigungen systematisch untersucht wer-
den kann. Hierbei sind besonders Hystereseeffekte im Bereich des Langsam-
flugs und der Laminardelle von besonderem Interesse, die durch konstant be-
schleunigte oder verzdgerte Flugmandver erfasst werden kénnten. Durch die
Definition einer auf die sensorische Messmethode angepassten Flugstrategie
wurde fur die Durchflihrung derartiger Mandver bereits eine wichtige Grundlage
geschaffen, wobei auch der zeitliche, logistische und finanzielle Aufwand der

Vergleichsfllige erheblich reduziert werden konnte.

Die mit der sensorischen Messmethode moglich gewordene schnelle Messda-
tenauswertung unmittelbar nach Abschluss der Vergleichsflige ermdglicht zu-
dem die ergebnisorientierte Erprobung und Optimierung von Flugzeugmodifika-
tionen, wobei die jeweilige Vorgehensweise anhand objektiver Messergebnisse
definiert werden kann. Es ist davon auszugehen, dass bei konsequenter An-
wendung und stetiger Weiterentwicklung der sensorischen Messmethode we-
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sentliche innovative Impulse fur den Segelflugzeugbau gegeben werden kén-
nen.
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Anhang

A. Fotogrammetrische Messmethode

Bei der fotogrammetrischen Messmethode fliegen beide Flugzeuge mit mog-
lichst konstanter angezeigter Fluggeschwindigkeit IAS Uber einen Zeitraum von
etwa drei Minuten nebeneinander her. Dieser Zeitraum wird als Geschwindig-
keitsmesspunkt bezeichnet. Die Ermittlung des aerodynamischen Potentials
basiert auf zwei Fotos des Flugverbandes, die von einem den Verband beglei-
tenden Motorflugzeug aus angefertigt werden. Das erste Foto wird zu Beginn
des jeweiligen Geschwindigkeitsmesspunkts angefertigt, das zweite zum Ende
des Messpunkts. Mit Hilfe der Rumpflangen Ires wird fotogrammetrisch der Ho-
henunterschied AH zwischen den Flugzeugen ermittelt, wie in Abbildung 0.1 zu
sehen ist.

MU TATATAREATRINTNO N 24

ODAK B - 200 GOLD

Abbildung 0.1: Fotogrammetrische Messmethode (aus Scholz [35])

Aus dem Unterschied der Hohendifferenzen AH zwischen den beiden Flugzeu-
gen und der Dauer des Messpunkts At wird unter der Annahme gleicher atmo-
spharischer Windverhaltnisse an den Positionen der Segelflugzeuge und bei
Vernachlassigung des induzierten Windfelds die Differenzvertikalgeschwindig-
keit Awg berechnet. Zusammen mit dem aerodynamischen Potentials des Refe-
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renzflugzeugs und der von einem Prazisionsfahrtmesser abgelesenen Flugge-
schwindigkeit V wird dann das aerodynamische Potential des Vergleichsflug-
zeugs berechnet. Hierbei wird weiterhin vorausgesetzt, dass beide Flugzeuge
mit der gleichen mittleren Geschwindigkeit beschleunigungsfrei wahrend des
Messpunkts fliegen. Die Korrektur des Luftdichteeinflusses auf das aerodyna-
mischen Potential wird mit Hilfe der im Motorflugzeug notierten Flughéhe und

Lufttemperatur fur den jeweiligen Messpunkt vorgenommen.

Der wesentliche Nachteil dieser Messmethode ist die geringe Anzahl von nur
einer Messung der Differenzen AH und At pro Geschwindigkeitsmesspunkt. An-
hand der Fotos kann nur bedingt eine Aussage Uber Fahrtschwankungen der
Flugzeuge oder die Exaktheit der Formation wahrend des Messpunkts gemacht
werden. Zu den in Kapitel 1 genannten Fehlerquellen des Vergleichsflugverfah-
rens treten bei dieser Messmethode zusatzlich beim Ablesen des Fahrtmessers
durch den Piloten des Referenzflugzeugs und durch Verzerrungseffekte bei der
Auswertung der Fotos Ungenauigkeiten auf. Laut Dorn [9] betragt der Fehler
dieser Methode bei guten Vergleichsflugbedingungen etwa 2 bis 5 % der ermit-
telten Geschwindigkeiten. Das bedeutet, dass der Fehler der Fluggeschwindig-
keit V in einem Bereich von 1,5 m/s liegt.

88



B. Formale Zusammenhange

Die Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs mit
der sensorischen Messmethode teilt sich gemal} der in Kapitel 4.3 dargestellten

Zusammenhange in drei wesentliche Schritte:

1. Bestimmung des lokalen Windvektors Vw ref anhand des bekannten aerody-
namischen Potentials und der Flugmessdaten des Referenzflugzeugs.

2. Ubertragung des lokalen Windvektors Vi ref unter Berlicksichtigung des von
den Flugzeugen induzierten Windfelds auf den Windvektor Vw g an der
Position des Vergleichsflugzeugs.

3. Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs basie-
rend auf dem lokalen Windvektor Vwvg und den Flugmessdaten dieses

Flugzeugs.

In Abbildung 0.2 ist der aus der Nordorientierung des geodatischen Achsen-
kreuzes entstehende vektorielle Zusammenhang der Geschwindigkeiten des

flugmechanischen Modells im Horizontalschnitt dargestellit.

A
Xg

I

Vkg

v

A4
\ 4

Vg Vg Yg

Abbildung 0.2: Flugmechanisches Modell im Horizontalschnitt
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Im Vergleich zu den in Abbildung 4.2 gezeigten GréRRen ergibt sich so geman
der Luftfahrtnorm LN9300 [20] eine komplexere Bezeichnung und Indizierung
der Geschwindigkeiten des flugmechanischen Modells, die jedoch fir die ein-
deutige Darstellung der Zusammenhange sinnvoll ist. Der vektorielle Zusam-
menhang der Geschwindigkeiten und Krafte im Vertikalschnitt ist mit den so
bezeichneten GrofRen in Abbildung 0.3 skizziert.

A
w
Vg VW1a k1a
> 2
Y
Wy
v
Wkg
’ Za VKa
Vi
Xa
| A
|
Zg A
v

Abbildung 0.3: Flugmechanisches Modell im Vertikalschnitt

In den folgenden Unterkapiteln werden die formalen Zusammenhange des oben
genannten ersten und dritten Schritts zur Ermittlung des aerodynamischen Po-

tentials des Vergleichsflugzeugs dargestellt.

B.1 Bestimmung des lokalen Windfelds

Fir die Bestimmung des lokalen Windvektors Vi rer an der Position des Refe-
renzflugzeugs wird das in Kapitel 4.1 dargestellte Gleichungssystem des flug-
mechanischen Modells in einem zweistufigen iterativen Prozess geldst. Hierbei

wird von den folgenden MessgrofRen ausgegangen:
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. Fluggeschwindigkeit Vger
. Bahngeschwindigkeitskomponenten ukg ref, Vkg,Ref, WKg,Ref

o Flugwindazimut ya ref

Weiterhin ist flir dieses Flugzeug das aerodynamische Potential durch die von
der Fluggeschwindigkeit Vrer und dem Lastvielfachen n,, rer abhangige Gleitzahl
Erer = f(VRet, Nazref) g€gebeNn, wobei die aktuelle Flugmasse mger und die Flligel-
flache Srer gemaf der in Kapitel 2 dargestellten Normierung der Geschwindig-
keiten berUcksichtigt werden mussen. Aus den vektoriellen Zusammenhangen
in Abbildung 0.2 und Abbildung 0.3 ergeben sich die fir die Lésung des Glei-
chungssystems notwendigen ZwischengréfRen.

Der Bahngeschwindigkeitsvektor Vi rer kann mit den gemessenen kartesischen
Horizontalkomponenten ukgrer UNd VkgRref IN €iNe polare Schreibweise mit dem

Betrag Vkg ret Und der Richtung yrer Uberflhrt werden.

_ 2 2
VKg,Ref - \/qu,Ref + VKg,Ref (0 1)
\'
Jres = arctan) —SEL (0.2)
qu,Ref

Anhand dieser Bahndaten werden zunachst mit dem Flugwindazimut ya rer die

Bahngeschwindigkeiten Vk1a rerf Und Vka ref berechnet.

Victaret = Vigret COS(Xrer — Xager) (0.3)
Vkaget = \/VK21a,Ref + Wig,Ref (0.4)

Mit den gleichen ZwischengrofRen ergibt sich der Bahnwinkel yref aus den Kom-

ponenten des flugrichtungsbezogenen Bahngeschwindigkeitsvektors Vka resr.

w
Yret = = arctan[ﬂ] (0.5)

K1a,Re f
Fur die Anwendung des flugmechanischen Modells wird der dulere iterative
Prozess mit der Anfangsbedingung n,,ref = 1 gestartet. Mit dieser Bedingung
ergibt sich zusammen mit der Fluggeschwindigkeit Vger die Gleitzahl Eres aus
dem gegebenen Verlauf des aerodynamischen Potentials. Der innere Prozess
wird mit der Vertikalwindgeschwindigkeit wwgrer als lterationsvariable durchge-
fuhrt, mit der anschlieRend auch die Horizontalwindgeschwindigkeiten V1a ref

und Vw2a ret €rmittelt werden kann.
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Woret = Wkgret =~ WwgRet (0.6)

Vorer =4 Vier = Wg,Ref (0.7)

Viviaret = Vicrarer — VgRet (0.8)

Vivzaret = Vigret SIN(Xret = Xaget) (0.9)

Aus den jetzt verfigbaren GrofRen kdénnen die Horizontalwindkomponenten im

geodatischen Achsenkreuz bestimmt werden, so dass der Windgeschwindig-
keitsvektor Vyy rer VOllstandig bestimmt ist.

Upgret = Viwtarer COS(Xagrer) = Vivzarer SIN(Xager) (0.10)
Vigret = VYwraret SIN(Xagrer) + Vivoarer COS(Xarer) (0.11)

B.2 Ermittlung des aerodynamischen Potentials

Zur Ermittlung des aerodynamischen Potentials des Vergleichsflugzeugs wird
basierend auf dem zuvor bestimmten Windvektor V\ ref, unter Berticksichtigung
der gegenseitigen Beeinflussung der Flugzeuge durch das induzierte Windfeld,
der Windvektor V vg bestimmt, wie in Kapitel 4.3 ausgefuhrt wurde. Mit diesem
Vektor wird das System der Gleichungen (4.7) bis (4.9) des flugmechanischen
Modells gel6st, wobei das aerodynamische Potential jetzt direkt berechnet wer-
den kann. Zur Lésung des Gleichungssystems werden jetzt die folgende Mess-

grélRen des Vergleichsflugzeugs bendtigt:
J Bahngeschwindigkeitskomponenten ukg vgi, Vkg,vgl, Wkg,vgl

Die bendtigten GroRen werden wiederum anhand der in Abbildung 0.2 und
Abbildung 0.3 dargestellt vektoriellen Zusammenhangen berechnet. Zunachst
werden die Horizontalgeschwindigkeit Vyvg und der Flugwindazimut yavg
berechnet.

Vg,VgI = \/(qu,VgI —Uwgvg )2+ (VKg,VgI ~ Vg, vgl )? (0.12)

v Kg,vgl — v Wg,Vgl ]

u Kag\vgl — u Wag, Vgl

Xa,VgI = arCtan[ (0 1 3)

Mit diesen ZwischengroRen ergeben sich die auf die Flugrichtung bezogenen

Horizontalwindgeschwindigkeitskomponenten Vi 1avg und Vwaa vgi.

Viwtavg = Uwg €OS(Xavg) + Vg SIN(Xavg) (0.14)
VW2a,Vg| = Uy Sin(Xa,VgI )+ Vg COS(Xa,VgI ) (0.15)
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Anhand der ermittelten Horizontalwindgeschwindigkeitskomponenten konnen
die Bahngeschwindigkeiten Vkiavg und Vka sowie der Bahnwinkel yyg bestimmt

werden.
VK1a,VgI = Vg,VgI + VW1a,VgI (0.16)
VKa,VgI = \/VK21a,Vg| + Wig,VgI (0.17)
w
Yvg = —arctan —fer (0.18)
K1a,Vgl

Die Fluggeschwindigkeit Vyq des Vergleichsflugzeugs wird nicht direkt gemes-
sen, da Uber den Einbaufehler dieses Flugzeugs zunachst keine Informationen
vorliegen, siehe hierzu die ausflhrliche Beschreibung der Flugmesstechnik in
Kapitel 5. Diese Geschwindigkeit ergibt sich ebenfalls aus den MessgréRen so-
wie den berechneten Zwischengréflien.

Vug =y Veva —(Wegug = Wigug )’ (0.19)
Mit den jetzt verfigbaren Gréflen und deren zeitlichen Ableitungen kann das
Gleichungssystem des flugmechanischen Modells direkt geldst werden, so dass
sich die Gleitzahl E in Abhangigkeit der in Kapitel 4.1 dargestellten Zusammen-
hangen ergibt.
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C. Flugstrategie

Die Flugstrategie des Vergleichsflugverfahrens orientierte sich bislang an der in
den vergangenen Jahrzehnten sehr erfolgreich betriebenen fotogrammetrischen
Messmethode. Bei Verwendung von Flugmessanlagen fir die Ermittlung des
aerodynamischen Potentials im Vergleichsflug kann die Flugstrategie an diese
neue Messmethode angepasst und optimiert werden. Im Rahmen der letzten
idaflieg Sommertreffen wurden in Zusammenarbeit mit den Messpiloten und
den Flugversuchsingenieuren des DLR-Braunschweig verschiedene Vorge-
hensweisen erarbeitet und im Flugversuch erprobt.

Fir das Vergleichsflugverfahren mit der in Anhang A beschriebenen fotogram-
metrischen Messmethode wurde eine Flugstrategie entwickelt, die auf Messab-
schnitten mit konstanter Fluggeschwindigkeit der Formation basiert. Der Foto-
graf in dem den Vergleichsflugverband begleitenden Motorflugzeug flihrt ein
Messprotokoll in dem die zu den jeweiligen Fotos eines Messabschnitts geho-
renden Flughdhen und die von den Piloten der Segelflugzeuge per Funk Uber-
mittelten Fluggeschwindigkeiten eingetragen werden. Aufgrund der Messme-
thode sind die Piloten der Segelflugzeuge darum bemiht, die Flugge-
schwindigkeit innerhalb eines Messabschnitts mdglichst konstant zu halten,
wobei die mittlere Fluggeschwindigkeit des Messabschnitts von dem Piloten
des Referenzflugzeugs von einem Prazisionsfahrtmesser abgelesen und Uber-
mittelt wird. So ergeben sich aus jedem Messabschnitt nach der fotogrammetri-
schen Auswertung der Fotos zusammen mit den Protokollinformationen einzel-
ne Messabschnitte des aerodynamischen Potentials, die Ublicherweise in einem
Abstand von 5 bis 10 km/h erflogen werden.

Bei Einsatz der sensorischen Messmethode ist es aufgrund der flugmechani-
schen Berticksichtigung der individuellen Bewegung der beiden Segelflugzeuge
nicht mehr notwendig, die Fluggeschwindigkeit eines Messabschnitts konstant
zu halten. Weiterhin stellte sich heraus, dass durch die Ubermittlung der Flug-
geschwindigkeiten per Flugfunk durch die Piloten der Segelflugzeuge Stérun-

gen in einige MessgroRen eingekoppelt werden." Mit diesen Randbedingungen

' Die elektromagnetischen Signale des Flugfunks werden mit unterschiedlichen Amplituden in
Abhéngigkeit der Flugzeugkonstruktion (Glasgewebe oder elektrisch leitendes Kohlegewebe) in
das Messsignal der Lufttemperatur T eingekoppelt. Der fir die Umstrémung des Temperaturfih-
lers notwendige offene Aufbau des Sensors verhindert eine entsprechende Abschirmung dieses
Messgerats.
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wurden Flugstrategien fur den Vergleichsflug entwickelt, die konkret auf den
Einsatz der Flugmessanlagen zugeschnitten sind. Hierbei wurden mehrere Zie-
le zur Verringerung des finanziellen und zeitlichen Aufwands bei der Messung
des aerodynamischen Potentials und zur Optimierung der Qualitat der Messer-
gebnisse verfolgt:

o Effizientere Nutzung der Flughdhe zur Verringerung der Gipfelhéhe und
der Dauer des Flugzeugschlepps

e Selbststandige Navigation und Flugeinteilung des Vergleichsflugverban-
des ohne begleitendes Motorflugzeug

o Kontinuierliche Erfassung des aerodynamischen Potentials tiber den ge-
samten Geschwindigkeitsbereich

e Vermeidung von Funkeinstreuungen wahrend der Messabschnitte

Die Vergleichsflige finden bei sommerlichen Hochdruckwetterlagen frilhmor-
gens gleich nach Sonnenaufgang in mdéglichst ruhiger Atmosphéare in einem
Hoéhenband zwischen derzeit 4000 m und Flugplatzniveau statt. Die Nutzung
dieses Hohenbands hat sich im Laufe der Jahre fiur die fotogrammetrische
Messmethode als sehr effizient herausgestellt, wie von Schmerwitz [29] und
Stich [37] dargestellt wird. Die Flugzeugschlepps beanspruchen mit einer Dauer
von ca. einer Stunde gut die Halfte des gesamten Zeitraums eines Messflugs.
Aufgrund der abnehmenden Motorleistung der Schleppflugzeuge bei zuneh-
mender Flughdhe wird ein gutes Drittel der Schleppzeit fir das letzte Viertel des
Schleppflugs oberhalb einer Hohe von 3000 m bendtigt. Aullerdem bedeutet
der Einflug in den Luftraum oberhalb Flugflache 100 einen verhaltnismalig ho-
hen logistischen Aufwand seitens der Flugplanung, und es werden entspre-
chend ausgeristete Schleppflugzeuge sowie Piloten mit den hierzu notwendi-
gen Berechtigungen bendtigt. Eine Verringerung der Messflugdauer bei niedri-
gerer Gipfelndhe unterhalb Flugflache 100 bedeutet also eine deutliche Auf-
wandsreduzierung, wobei natdrlich auch eine wesentliche Verringerung der
Messflugkosten aufgrund der klirzeren Betriebszeiten der Motorflugzeuge ent-
steht. Eine kirzere Dauer der Messflige bei gleichbleibender Datenausbeute
fuhrt auch zu einer effizienteren Ausnutzung der nur bis in den friihen Vormittag
vor Einsetzen der Konvektion ruhigen Atmosphére. Sind bislang taglich zwei

Messflige mit einer jeweiligen Flugdauer von etwa zwei Stunden mdglich, kén-
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nen nun mit einer optimierten Flugstrategie drei FIige moglich sein. Dies allein
bedeutet eine Steigerung der Datenausbeute von 50%.

Eine weitere Verringerung der Messflugkosten kann durch die selbstandige Na-
vigation und Flugeinteilung des Segelflugzeugverbandes realisiert werden. So
ist es nicht mehr notwendig, dass die Formation von einem Motorflugzeug be-
gleitet wird. Bislang wurden von diesem Flugzeug aus die Bilder fir die foto-
grammetrische Auswertung erstellt. Der Pilot des Motorflugzeugs kiimmerte
sich um die Navigation und Flugeinteilung, so dass fiir die Messabschnitte eine
optimale Formation eingehalten werden konnte und die Segelflugzeuge stets im
Gleitbereich des Ausgangsflugplatzes blieben. Durch eine geeignete Koordina-
tion der verschiedenen Aufgaben zwischen den Piloten der Segelflugzeuge und
durch die Ausrustung des Referenzflugzeugs mit einem entsprechenden Navi-
gationssystem ist es den Piloten méglich, den Messflug autark durchzufihren.
Die Betriebszeit des Motorflugzeugs kann so um etwa 40% pro Messflug ge-

senkt werden.

Bei der Entwicklung der Flugstrategie fur den Einsatz der sensorischen Mess-
methode wurde darauf geachtet, dass die Einkopplung von Stérungen durch
den Flugfunk wahrend der Messabschnitte vermieden wird. Hierzu wurde ein
Kommunikationsschema entwickelt, durch das alle fir die Koordination der
Messfliige und die Flugsicherheit notwendigen Absprachen der Piloten unter-

einander in die Bereiche aulierhalb der Messabschnitte gelegt werden konnten.

Diese Strategie wurde inzwischen in zahlreichen Vergleichsfligen erfolgreich
erprobt. Vorbereitend wurde das Referenzflugzeug mit einem modernen Navi-
gations- und Managementsystem fir den Streckenflug ausgerUstet. Mit einer
entsprechenden Schulung wurden die Vermessungspiloten mit diesem System
fur den speziellen Einsatz im Vergleichsflug vertraut gemacht. Die Hauptbe-
standteile der entwickelten Flugstrategie sind die Flugvor- und -nachbereitung,
die Navigationsaufgaben, die Flugeinteilung und ein Kommunikationsschema.
Eine weitere Aufgabe ist das Fluhren des Messprotokolls, das bei der foto-
grammetrischen Methode im begleitenden Motorflugzeug gefuhrt wurde. Hierflr
ist nun ein Protokollant am Boden verantwortlich, der anhand der Kommunikati-
on der Piloten untereinander den Zeitbereich der Messabschnitte sowie Infor-

mationen Uber die jeweilige Fluggeschwindigkeit und Flugzeugkonfiguration
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notiert. AuBerdem gibt der Protokollant bei Bedarf Informationen an die Flug-
zeuge weiter, wie z. B. eine plotzliche Verschlechterung der Wetterbedingungen
durch Nebel am Zielflugplatz.

C.1  Vor- und Nachbereitung der Messfliige

Die Flugvorbereitung umfasst neben der fir jeden Flug selbstverstandlichen
Prifung der meteorologischen Verhaltnisse und der Betriebstichtigkeit der
Flugzeuge die Planung der einzelnen Abschnitte des Messflugs. Hierbei wird
auf Basis bekannter oder theoretisch ermittelter Leistungsdaten der Flugzeuge
die Dauer, Abfolge und der Geschwindigkeitsbereich der einzelnen Messab-
schnitte definiert. Aulierdem wird die Menge des ggf. sinnvollen Wasserballasts
zur Angleichung des aerodynamischen Potentials beider Flugzeuge bestimmt
und die dafir notwendige Logistik organisiert.

Die Dauer, Abfolge und der Geschwindigkeitsbereich der Messabschnitte soll-
ten hinsichtlich eines mdglichst geringen vertikalen Abstands der Flugzeuge
zueinander sinnvoll aufeinander aufbauen. D. h. ist das aerodynamischen Po-
tential des Vergleichsflugzeugs eines Messabschnitts groler als die des Refe-
renzflugzeugs, sollte der Messabschnitt mit einer Position des Vergleichsflug-
zeugs unterhalb des Referenzflugzeugs beginnen und mit dem maoglichst glei-
chen vertikalen Abstand oberhalb des Referenzflugzeugs enden. Somit wird
eine optimale Nutzung der sich einstellenden Héhendifferenz hinsichtlich mini-

malem vertikalen Abstand der Flugzeuge zueinander erreicht.

Die Dauer eines solchen Messabschnitts orientiert sich an der zu erwartenden
relativen Vertikalgeschwindigkeit zwischen den Flugzeugen. Maligeblich hierbei
ist, dass sich das Referenzflugzeug stets im Blickfeld des leicht nach hinten
rechts versetzt fliegenden Piloten des Vergleichsflugzeugs befindet. Hierbei
kann bei optimaler lateraler Formation von einem vertikalen Abstand von maxi-
mal 30 m ausgegangen werden. Aus dem so definierten Hohenband von etwa
60 m und der erwarteten relativen Vertikalgeschwindigkeit ergibt sich nun die
Dauer des Messabschnittes. Bei Flugzeugen sehr ahnlicher Leistung ist auf-
grund von sicherheits- und organisatorisch bedingter Absprachenotwendigkeit

eine maximale Dauer der Messabschnitte von drei Minuten sinnvoll.
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Die Abfolge der einzelnen Messabschnitte wird so verteilt, dass sich die entste-
henden vertikalen Ablagen mit einem minimalen Gebrauch der Bremsklappen
eines der Flugzeuge korrigieren lassen, siehe hierzu auch Abschnitt C.3. Sind
die Leistungsunterschiede im Schnellflug gréRer als im Langsamflug, sollten die
Messabschnitte im Wechsel von hoher und niedriger Fluggeschwindigkeit ver-
teilt werden. Bei der Umsetzung von beschleunigten und verzogerten Messab-
schnitten sollte die Anfangsgeschwindigkeit der folgenden Messung berticksich-
tigt werden. Je weniger Geschwindigkeitsanderungen zwischen den Messab-
schnitten notwendig sind, desto schneller ist die Vergleichsflugformation fir den
nachsten Abschnitt wieder messbereit.

Die Auswahl der Fluggeschwindigkeiten orientiert sich mafRgeblich an der
Messaufgabe. Generell wird jedoch fir die Messung des aerodynamischen Po-
tentials ein Geschwindigkeitsbereich vom Sackflug eines der Flugzeuge bis zu
einer Fluggeschwindigkeit von etwa 200 km/h erfasst. Im Rahmen der Flugver-
suche sind beschleunigte und verzégerte Messabschnitte mit einem Geschwin-
digkeitsbereich von etwa 20 km/h und einer Geschwindigkeitsdnderung von
ungefahr 10 km/h pro Minute erprobt und fur sinnvoll erachtet worden, wie in
Kapitel 6 anhand der Messergebnisse gezeigt wird. Bei der Auswertung der
Daten zeigte sich, dass eine Uberlappung der Bereiche von wenigen km/h aus-
reichend ist. Diese ergibt sich zudem bei direktem Aneinandersetzen der Mess-
abschnitte durch Fahrtschwankungen von alleine. Es kann also eine Aufteilung
der mittleren Geschwindigkeiten im Abstand von 20 km/h empfohlen werden.
Zusatzlich zu diesen Messabschnitten sind Abschnitte einer konstanten Flugge-
schwindigkeit als stationare Stutzstellen sinnvoll. Diese Messabschnitte sollten
optimalerweise bei den Fluggeschwindigkeiten geflogen werden, bei denen sich
die quasistationar erflogenen Bereiche berihren bzw. tiberlappen.

Bei einem Geschwindigkeitsbereich von 80 km/h bis 200 km/h ergeben sich so
insgesamt 13 sowohl beschleunigte oder verzogerte sowie stationare Messab-
schnitte. Mit der Dauer eines Abschnitts inklusive des Einnehmens der Forma-
tion vor Beginn der Messung von 4 Minuten ergibt sich eine Gesamtdauer der
vollstandigen Flugleistungsmessung einer Flugzeugkonfiguration von 52 Mi-
nuten. Setzt man eine mittlere Sinkgeschwindigkeit von 1 m/s voraus, ist eine
Gipfelhdhe von gut 3000 m erforderlich. Somit ware unter optimalen Bedingun-

gen die komplette Erfassung des aerodynamischen Potentials eines Standard-
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klasseflugzeugs mit nur einem Messflug in einem Héhenband unterhalb Flug-
flache 100 mdglich.

Die Nachbereitung der Messflige umfasst die sorgfaltige Wagung der Flug-
zeuge, um das Fluggewicht prazise feststellen zu kénnen. Hierzu werden die in
Abbildung 0.7 dargestellten Vordrucke verwendet. Eine flir die fotogrammetri-
sche Methode erforderliche Vermessung der Geometrie des Flugzeugs ist nicht
unbedingt notwendig, sollte aber fir die Dokumentation des Flugversuchs den-
noch durchgefiihrt werden. Ebenfalls wichtig ist die Erstellung eines Zustands-
protokolls des Flugzeugs, in dem alle wichtigen Daten Gber den Oberflachenzu-
stand und die Beschreibung der aerodynamischen Beeinflussung wie Abdicht-
bander und Turbulatoren sowie der Stau-Statik-Anlage enthalten sind, siehe
hierzu Abbildung 0.8.

C.2 Navigation

Die Aufgaben der Navigation des Vergleichsflugverbands nimmt der Pilot des
Referenzflugzeugs wahr. Dieses Flugzeug ist mit einem modernen Navigations-
und Managementsystem flir den Streckenflug ausgeristet, das dem Piloten die
fur die Einteilung des Messflugs notwendigen Informationen zur Verfligung
stellt. Hauptaufgabe bei der Navigation ist, den Flugverband in dem Gleitbe-
reich des Zielflugplatzes zu belassen. Die hierzu notwendigen Kursanderungen
zwischen den einzelnen Messabschnitten werden vom Piloten des Referenz-
flugzeugs kommandiert und mit flachen Kurven bei Einhaltung einer lockeren
Vergleichsflugformation ausgeflihrt. Auch wahrend der Messabschnitte ist der
Gleitbereich des Flugverbandes zu kontrollieren, wobei die Messung bei Annah-

rung an die Bereichsgrenzen rechtzeitig abgebrochen werden sollte.

Der Pilot des Referenzflugzeugs hat sich mit der Luftraumstruktur und den um
den Startflugplatz befindlichen Flugplatzen vertraut zu machen, um auf unplan-
mafRige Landungen vorbereitet zu sein. Treten wahrend eines Messfluges un-
erwartete Ereignisse ein, bietet das Navigationssystem die Mdglichkeit, den
Verband auf dem kirzesten Weg zu dem nachstgelegenen Flugplatz zu flihren.
Fur den Fall, dass sich die Flugzeuge verlieren, haben beide Piloten entspre-

chendes Kartenmaterial zur selbststandigen Navigation mitzuflihren. Es muss
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stets gewahrleistet sein, dass jedes Flugzeug eigenstandig den Flug sicher be-
enden kann.

In den Flugversuchen hat sich gezeigt, dass eine befiirchtete mentale Uberlas-
tung des Piloten durch die anspruchsvolle und exakte Steuerung des Flugzeugs
zusammen mit den Navigationsaufgaben nicht eintrat. Nach Aussage der Pilo-
ten war auch die fir die Sicherheit des Flugverbands extrem wichtige Luft-
raumbeobachtung ohne Einschrankung mdglich. Im Zusammenspiel mit der
Flugvorbereitung und einem entsprechenden Training konnte ein navigatorisch

optimales Ergebnis erzielt werden.

C.3 Flugeinteilung

Die fliegerische Einteilung eines einzelnen Messabschnitts ist die Aufgabe des
Piloten des Vergleichsflugzeugs. Wahrend der Pilot des Referenzflugzeugs den
kommandierten Kurs und die vorher definierte Fluggeschwindigkeit des Flug-
verbands Uberwacht und einhalt, kimmert sich der Pilot des Vergleichsflug-
zeugs um die Positionierung seines Flugzeugs relativ zum Referenzflugzeugs
entsprechend der bevorstehenden Aufgabe. Dies geschieht durch Betatigung
der Bremsklappen eines der Flugzeuge, wobei der Pilot des Referenzflugzeugs

entsprechend angewiesen werden muss.

Wahrend eines Messabschnitts Gberwacht der Pilot des Vergleichsflugzeugs
die sich verandernde vertikale Position seines Flugzeugs relativ zum Referenz-
flugzeug. Bei Erreichen eines vertikalen Abstands von etwa 30 m oder der ma-
ximalen Messabschnittdauer wird die Messung durch einen entsprechenden
Funkspruch von dem Piloten des Vergleichsflugzeugs beendet. Bei Uberschrei-
tung der maximalen Abschnittsdauer kann auch der Pilot des Referenzflug-
zeugs die Messung beenden, da dieser durch sein nach vorne gerichtetes
Blickfeld moglicherweise eine Uhr besser ablesen kann. Bei den durchgefiihrten
Flugversuchen konnte der Pilot des Vergleichsflugzeugs problemlos mit Hilfe

einer Stopuhr die genaue Dauer der Messungen definieren.

Wenn das Referenzflugzeug wahrend eines Messabschnittes aul3erhalb des
Sichtbereichs des Vergleichsflugzeugs gerat, hat dies den unmittelbaren Ab-
bruch der Messung durch den Piloten des Vergleichsflugzeugs zur Folge. Soll-

ten wahrend eines Messflugs die vorbereiteten Aufgaben nicht umsetzbar oder
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sinnlos erscheinen, liegt die Entscheidung Uber das weitere Vorgehen ebenfalls
bei dem Piloten des Vergleichsflugzeugs, wobei dies bezlglich der Navigation
prazise mit dem Piloten des Referenzflugzeugs abgesprochen werden muss.

C.4 Kommunikation

Zur Vermeidung von Stérungen der Messdaten ist ein Kommunikationsschema
entwickelt worden, bei dem die flr die Durchfihrung der Messflige notwendi-
gen Absprachen generell in den Bereichen zwischen den Messabschnitten
stattfinden. Zur Abwehr von Gefahren oder zur sinnvollen Optimierung des
Messvorhabens ist es naturlich jederzeit auch wahrend der Messungen mog-
lich, entsprechende Absprachen zu treffen. Folgendes Kommunikationsschema
hat sich fir den Vergleichsflug als sehr effizient herausgestellt:

e Die Ausgangssituation fur dieses Kommunikationsschema ist die Beendi-
gung eines Messabschnitts durch den Piloten des Vergleichsflugzeugs.

¢ Nachdem eine sichere Vergleichsflugformation in einem langsamen oder
mittleren Geschwindigkeitsbereich eingenommen wurde, kénnen von
den Piloten Beobachtungen wie z. B. Turbulenzen oder Gerausche von
Abdichtbandern gemeldet werden.

o Es folgt die Definition des ndchsten Messabschnitts anhand der Flugvor-
bereitung oder der vertikalen Situation der Formation durch den Piloten
des Vergleichsflugzeugs. Dies geschieht durch die Mitteilung der Flugge-
schwindigkeit und Waélbklappenstellung bzw. Flugzeugkonfiguration des
nachsten Messabschnitts. Das Ablesen der Informationen von vorberei-
teten Messflugplanen ist hierbei die Aufgabe des Piloten des Referenz-
flugzeugs, da der Pilot des Vergleichsflugzeugs fiur das gefahrlose Ein-
halten der engen Vergleichsflugformation mit Blick zum Referenzflug-
zeug verantwortlich ist.

e Die Vorgabe des Kurses und der Anfangsgeschwindigkeit fir den nachs-
ten Messabschnitt erfolgt durch den Piloten des Referenzflugzeugs

o Gdf. ist vor Beginn des nachsten Messabschnitts die Positionierung des
Referenzflugzeugs durch den Piloten des Vergleichsflugzeugs notwen-
dig.

e Der Pilot des Referenzflugzeugs meldet das Bestehen der Ausgangssi-

tuation fur den kommenden Messabschnitt mit der Sprechgruppe: , <Be-
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zeichnung des Referenzflugzeugs>, <momentane Fluggeschwindigkeit>,
Fertig“.

¢ Der Pilot des Vergleichsflugzeug meldet den Beginn der Messung, wenn
dieser den Ausgangszustand der Formation erreicht hat mit der Sprech-
gruppe: ,, <Bezeichnung des Vergleichsflugzeugs>, Fertig"“.

e Wahrend der Messung herrscht Funkstille

e Nach Erreichen der maximalen vertikalen Ablage oder der maximalen
Messdauer meldet der Pilot des Vergleichflugzeugs das Ende des
Messabschnitts mit der Sprechgruppe , <Bezeichnung des Vergleichs-
flugzeugs>, <momentane Fluggeschwindigkeit>, <eingestellte Flugzeug-
konfiguration>, Ende*.

C.5 Messprotokoll

Die FUhrung eines Protokolls der Messfllge ist fur die Erstellung einer Steuer-
datei fur Auswertung der Flugmessdaten notwendig. Prinzipiell kbnnen die Zeit-
bereiche der einzelnen Messabschnitte auch anhand von aufgezeichneten Er-
eignismarken (Event-Marken) ermittelt werden, jedoch gehen hierbei wichtige
Informationen wie Flugzeugkonfiguration oder Beobachtungen der Piloten leicht
verloren. Aus diesem Grund wird ein Protokollant eingesetzt, der den Sprech-
funk der Segelflugzeugformation mithért und die fir das Protokoll wichtigen In-
formationen mitschreibt. Ein entsprechendes Protokollformular fir die foto-
grammetrische Messmethode, wie es in Abbildung 0.6 dargestellt ist, kann hier-

bei Verwendung finden.

Zu den wesentlichen Informationen des Protokolls gehéren zunachst Angaben
Uber die Segelflugzeuge wie Typ, Kennzeichen und Fluggewicht. Uber das
herrschende Wetter sollte anhand des aktuellen QNHs und der Art und Hohe
von ggf. vorhandener Bewolkung eine kurze Beschreibung abgegeben werden.
Zu jedem Messabschnitt gehdren die von den Piloten Ubermittelten Flugge-
schwindigkeiten und Flugzeugkonfigurationen zusammen mit der ungefahren
Anfangs- und Endzeit des Abschnitts. Die Angabe der Zeiten erfolgt mittels ei-
ner auf GPS-Zeit synchronisierten Uhr oder besser mittels einer Funkuhr, wobei
dann der Unterschied zwischen der Lokalzeit und der GPS-Zeit berticksichtigt
werden muss. Bemerkungen und Beobachtungen der Piloten sollten mit ver-
stéandlichen Abkurzungen zu jedem Abschnitt festgehalten werden. Wichtig
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hierbei ist es festzuhalten, welcher der Piloten etwas gemeldet hat, wobei die
Kurzzeichen ,Ref* und ,Vgl“ Gblicher Weise Verwendung finden.

103



D. Bilder

Abbildung 0.4: Referenzflugzeug DG300/17, D-1633

Abbildung 0.5: Forschungsflugzeug D-IBUF der TU-Braunschweig
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Abbildung 0.6: Vordruck eines Messflugprotokolls
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idaflieg

Schwerpunkiwdgung (Flugzeuge mit einem Hauptrad und einem Spem(rad)) DLR
Flugzeug: Kennzeichen: Werknummer:
Datum: Verantworltlicher:
Waagen
Farbe der verwendetenWaagen: Waage 1. Woage 2.
(Hauptrad) (Spern)

Kontrollwaage:

Waagenkontrolle: Belastung mit Referenzmasse & Alle 3 Waagen missen selben Wert anzeigen.

Waagenkontrolle durchgefanrt? ja
Plloten ohne Fallschirm mit Fallschirm
Bei mehreren Piloten
vorn: Gewicht: kg Gewichl: kg neues Formular
verwenden.
hinten: Gewichf: kg GCewichl: kg
Ausristung
GPS -Anlage: Masse: kg Hebel: ~ mmh.BP
Timmgewichte: Masse:_ kg Hebel_  mmh.BP
Fallschirm: Masse: kg Typ:
Flugzeugabmessungen (Die Vollstandigkeit der Angaben ist wichtig!!)
c = mm b= mm
(i mm | = mm
Spannweite:_~ m Flugelflache: m? Fluglage gem. Handbuch :
Wagung
-- RUstmasse -- -- Flugmasse -
(mit Akku, ohne Fallschirm u. Timmgewichte) (mit Pilot u. Fallschirm u. Timmgewichten)
GPS -Anlage: ja’ nein ” GPS -Anlage: ja”  nein’

Gironto ____ kg Gomnto kg Cirouto kg Goroure kg
-Cigaa kg -Gomran kg -Giraa kg ~Goraa kg
Gir kg Gor _ ko Gir kg Gor .
Griust = Gr + Gr = kg Gpyg = G + G = kg
X =(Gor *bB)/Gust +A=___ mmh.BP Xsg = (G *b)/Gug +ta=___ mmh.BP

Profokal auf Vallsténdigkeit und Richtigkeit prifen!! (Wenn moglich mit dlten W aGgungen verdeichen.)

Abbildung 0.7: Vordruck eines Wageprotokolls
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Zustandsprotokoll DLR
Flugzeug: Kennzeichen: Werknummer:
Starts/Stuncen:. ./ (gdf. seit Grundlberh./Neulackierung)  Baujahr:

Vereinsflugzeug -~ Privatflugzeug ~ Herstellerflugzeug
Datum:__ Verantwortlicher:

Zustand der Flugeeugoberfléche (z. B. Dellen, Abzeichnung von S panten/R ippen/Gurten, Lackrisse...)

FlGgeloberfléchen:

Rumpf +Leitwerk:

Besc hreibung der Ruderabdichtbander (Breite, Wélbung, Zustand.. )

Querruder:

W dlbklappe:

Hohenruder:

S eitenruder:

Beschreibung der T urbulatoren (Art, Zustond, Position in % Flugeltiefe, Ober- oder Unferseite, bei
Blasturbulat oren Art und Position der Luftquelle...)

Tragfligel:

Héhenleitwerk

Seitenleitwerk:

Beschreibung der Stau-Statik -Anlage

Art und L age der Gesamtaruckaonahme:

Art und Lage der S tatikaruckconahme:

Hersteller und Durchmesser oes Fohrfmessers:

Art der DUse fr de Variometerk ompens cfion:

Sonstige Bemerkungen/Zusammenfassung

Abbildung 0.8: Vordruck eines Zustandsprotokolls
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