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Kurztassung

Die Einfliisse grobskaliger atmosphérischer Turbulenzen auf die Flugleistungen von Segel-
flugzeugen sowie die beim Flug durch derartige Boen auftretenden instationdren Flugzu-
stidnde sind bisher weitgehend unerforscht. Speziell beim Kreisen in thermischen Aufwin-
den befindet sich das Flugzeug in einem langsamen Kurvenflug. Hohe Auftriebsbeiwerte
treffen auf asymmetrische Zustrombedingungen und starke vertikale Windbden. Es ist
sowohl mit temporir {iberzogenen Flugzustinden zu rechnen, als auch mit einem erhéh-
ten induzierten Widerstand infolge verformter Auftriebsverteilungen. Je nach rdumlicher
Ausdehnung einer Bée im Verhéltnis zur Spannweite scheinen weiterhin auch Strémungs-
ablosungen denkbar, welche nur einzelne spannweitige Bereiche umfassen.

Um Haufigkeit und Ausmafe derartiger Stromungsablosungen im Thermikflug zu un-
tersuchen sowie die Auswirkungen unsymmetrischer Anstromwinkelverteilungen auf den
induzierten Widerstand abzuschétzen, wurden im Rahmen eines Sondermessprojektes der
Akademischen Fliegergruppe (kurz: Akaflieg) Dresden mehrere Messfliige mit einem Grob
G-103 ,,Twin Astir* durchgefiihrt. Hauptbestandteil des Versuchsaufbaus bildeten fiinf
iiber die Spannweite verteilte Anstromwinkel-Sonden, welche in Kombination mit einer
GPS-gestiitzten Inertialeinheit die Rekonstruktion von spannweitiger Boengestalt und
Auftriebsverteilung ermoglichten. Eine Digitalkamera auf dem Leitwerk diente in Kombi-
nation mit Wollfiden auf dem Fliigel zusétzlich der Visualisierung von Stréomungszustin-
den. Die Berechnung von Auftriebsverteilungen erfolgte mittels des Mehrfachtraglinien-
Verfahrens Lifting-Line.

Auswertungen der Thermikfliige ergaben nur minimale Erhéhungen des induzierten Wi-
derstandes im reinen Segelflug. Zudem erwiesen sich hierbei weniger Windbden, denn viel-
mehr Querruderausschlige als Hauptursache von Widerstandszuwéchsen. Auch temporire
Stromungsablosungen traten wihrend der Messfliige eher selten auf. Mittlere Auftriebs-
beiwerte lagen beim Kreisen mit einem Wert von c4 ~ 0.8 allerdings deutlich unterhalb
des theoretischen Optimums. Nicht zuletzt infolge stark variierender vertikaler Windge-
schwindigkeiten wichen Beiwerte mitunter jedoch recht stark von diesem Mittelwert ab.
Insgesamt ergaben sich anndhernd normalverteilte Auftriebsbeiwerte mit Standardabwei-
chungen um o ~ 0.1. Wahrend eines kurzen Flugabschnittes wurde weiterhin langsa-
mes Kreisen im Bereich optimaler Auftriebsbeiwerte (c4 ~ 1.0) erprobt. Bedingt durch
genannte Auftriebsbeiwertschwankungen kam es dabei fiir beachtliche Anteile der Flug-
zeit zu Ablosungen und den damit verbundenen Verschlechterungen der Flugleistung. Es
ist jedoch davon auszugehen, dass sich sowohl Wetterbedingungen als auch der indivi-
duelle Flugstil des Piloten entscheidend auf die gemessenen Grofen auswirken. Weder
Piloten- noch Wettereinfliisse konnten aufgrund der geringen Zahl an Messfliigen genauer



untersucht werden, weshalb diesbeziiglich weitere Messungen lohnenswert erscheinen. Dar-
iiber hinaus zeigten bereits erste Betrachtungen der Messwerte eine starke Beeinflussung
der Fliigelanstromung im Flugzeugschlepp. Bedingt durch das Abwindfeld der vorausflie-
genden Schleppmaschine konnten dabei besonders in den spannweitig inneren Bereichen
deutlich verringerte Anstromwinkel festgestellt werden, in deren Folge es zu einer starken
Verformung der Auftriebsverteilung und damit auch zu einem erhéhten induzierten Wider-
stand kam. Unter thermischen Bedingungen traten zuséatzlich teils starke Turbulenzen auf,
welche weitere Widerstandserh6hungen und nicht selten auch lokale Strémungsablosun-
gen zur Folge hatten. Eine hinreichend genaue Erfassung erwies sich jedoch als schwierig,
nicht zuletzt, da Boen meist Grokenordnungen im Bereich weniger Meter aufwiesen und
mit nur fiinf spannweitigen Sonden kaum zu erfassen waren.



Summary

The effects of convective-scale atmospheric turbulence on the performance of gliders as
well as the non-stationary flight conditions arising during flight through those gusts have
been researched insufficiently so far. Particularly when circling in thermals an asymmetric
slow flight regime meets high load factors and strong vertical gusts. Thus temporary flow
separation is just as little avoidable as an increase in induced drag due to distortions of
lift distribution. Depending on the spatial extent of a gust in relation to the span also
local flow separations affecting only several spanwise areas are conceivable.

In order to investigate frequency of occurence and dimensions of flow separation in ther-
mal flight as well as effects of asymmetric inflow on induced drag, free flight measurements
have been carried out by Akaflieg Dresden with a Grob G-103 ,,Twin Astir* glider. The
experimental setup’s main component form five local inflow probes in spanwise direction.
Together with an inertial measurement unit and GPS navigation system they are used
for reconstruction of lift distribution and spanwise shape of a gust. Additionally wool tuft
is used together with a digital camera on tail to observe flow structures on the wing.
Computation of lift distributions is done by a lifting line model.

Analyses of measured data imply only slight increases in induced drag during thermal
flights not with gusts but aileron deflections being the main reason. Also temporary flow
separation appeared extremely rarely. However, mean lift coefficients of ¢4 ~ 0.8 in circling
were clearly below the theoretical optimum. Not least because of strongly varying vertical
wind speeds lift coefficients cluster around this mean value according to a Gaussian distri-
bution curve with variances of o ~ 0.1. During a short flight period also very slow circling
in the range of the optimal lift coefficient (c4 ~ 1.0) has been proven. In consequence of
mentioned fluctuations in lift coefficient thereby flow separation and associated deterio-
ration of performance occured during considerable proportions of flying time. However, it
is to proceed on the assumption that both weather conditions and individual flight sty-
le strongly influence measured values. Neither the pilot’s influence nor different weather
conditions have been investigated due to a small number of measurement flights, where-
fore further projects seem to be worthwile. Furthermore, measured data shows a massive
impact of the powered aircraft’s downwash on spanwise inflow during aerotowing. Parti-
cularly in spanwise inner areas appreciably lower local flow angles and as a consequence
distortions in lift distribution and an increased induced drag have been experienced. Un-
der thermal conditions strong turbulences also appeared causing additional drag as well
as local flow separation. However, an adequately precise detection seemed to be difficult
with regard to small gust dimensions and a limited number of spanwise probes.



Danksagung

Hiermit md&chte ich allen Personen danken, die dieses Projekt wihrend Vorbereitung,
Durchfiihrung und Auswertung unterstiitzt und begleitet haben. Besonderer Dank gilt
Jiirgen Frey, der nicht nur stets ein offenes Ohr fiir Riickfragen und Probleme besaf, son-
dern auch samtliche Versuche aktiv unterstiitzte. Ebenso danken mochte ich der Schweizer
Firma MetAir, insbesondere Bruno Neininger und Boris Schneider, welche durch die un-
komplizierte und kostenfreie Ausleihe einer Inertialeinheit die Qualitit der Messwerte
deutlich zu verbessern halfen. In diesem Zusammenhang mochte ich auch Robert Adam
danken, ohne den dieser Kontakt kaum zustande gekommen wire. Erwdhnung finden
soll an dieser Stelle auch Heiko Gude, welcher viel Freizeit in Entwurf und Bau der
Beschleunigungssensor-Platinen investierte. Ein grofes Dankeschén auch an die beiden
Schlepp-Piloten des AC Schwarzheide, Jiirgen Arndtz und Lutz Dahten, sowie an Adrian
Schwitalla vom Luftfahrt-Bundesamt, der bei der Zulassung der Anbauten zur Seite stand.
Nicht zuletzt gilt der Dank schlieflich allen helfenden Hénden der Dresdner Akaflieg, ohne
die ein derartiges Projekt nicht moglich gewesen ware.



Inhaltsverzeichnis

Nomenklatur
1 Einleitung

2 Grundlagen
2.1 Thermische Aufwinde . . . . . . . . .. . Lo
2.2 Koordinatensysteme . . . . . . .. ...
2.3 Profildaten . . . . . ...
2.4 Auftriebsverteilung . . . . . . . ..
2.5 Anstromwinkelverteilung . . . . . ... ..o

3 Versuchsaufbau
3.1 Versuchsflugzeug . . . . . . . .
3.2 Messanbauten . . . . . ... Lo
3.3 Messwerterfassung . . . . . .. Lo Lo

4 Auswerteverfahren und Resultate

4.1 Grundlagen . . . . ...
4.2 FErgebnisse der Kalibrierfliige . . . . . . . . . .. ... o0
4.3 Rekonstruktion der Béengestalt . . . . . .. .. .. ..o
4.4 FErgebnisse fiir konkrete Flugphasen und -manéver . . . . . . . .. ... ..

4.4.1 Flugzeugschlepp . . . . . . . . . . . ..

4.4.2 Kreisflug in der Thermik . . . . . .. .. .. ... ... ... ....
4.5 Messwerte der Beschleunigungssensoren . . . . . . . .. ... ...

5 Zusammenfassung und Ausblick
Literaturverzeichnis
Abbildungsverzeichnis

Anhang

10
12
15

19
19
20
25

26
26
28
395
40
40
45
57

65

68

70

73



Nomenklatur

Formelzeichen
a [°]

Qg [°]

8 °]

® °]

¥ °]

r [s/m?]
n [°]

v °]

w [°/s]
p [kg/m?|
o -]

© [°]

v °]

A [N]

b [m]
CA; Ca -]
ews cw ]

fao -]

g [m/s?|
h [m]

m ke

n 9]

p [Pa]

q [Pal

r [m]
Re -]

$ [m]
SF [IHQ]

t |m]

t [s]

U [V]

|4 [m/s]

Anstellwinkel

Nullauftriebswinkel

Schiebewinkel

Rollwinkel

Gleitwinkel

Zirkulation

Klappenwinkel

Winkel der V-Stellung des Fliigels
Drehrate

Luftdichte

Standardabweichung

Nickwinkel

Gierwinkel

Auftrieb

Spannweite

Auftriebsbeiwert; lokaler Auftriebsbeiwert
Widerstandsbeiwert; lokaler Widerstandsbeiwert
Korrektur- / Ansatzfunktion dynamischer Druck
Erdbeschleunigung

Flughohe

Masse

Lastvielfaches

Druck

dynamischer Druck

Radius

Reynoldszahl

Flugweg

Fliigelfliche

Fliigeltiefe

Flugzeit

Spannung

Geschwindigkeit



WE

Ty 2

[m/s] Steiggeschwindigkeit

[m/s] Eigensinken
[N] Widerstand
[m] Koordinaten

Tiefgestellte Zeichen

00
B

S Qam e
>~ By

BRI

8
s
w

Zustand der freien Anstromung
Boe

effektiv

Ost
Gesamtfluglagesonde
induziert
Laufindizes

Klappen

Kreis

links

mittig

Nord

oben

rechts

Rotation

Sonde

Schwerpunkt

unten

Wind
Koordinatenachsen

Hochgestellte Zeichen

e erdfestes Koordinatensystem

f flugzeugfestes Koordinatensystem

t teilfliigelfestes Koordinatensystem
Abkiirzungen

GF Gesamtfluglagesonde / Sensor Winglet
LA Sonde / Sensor links aufen

LI Sonde / Sensor links innen

RA Sonde / Sensor rechts aufen

RI Sonde / Sensor rechts innen



1 Einleitung

Mit iiber 2000 unter dem Dach des Deutschen Aeroclub (DAeC) organisierten Vereinen
sowie 100.000 Mitgliedern erfreuen sich Luftsportarten in Deutschland einer nach wie
vor groken Beliebtheit. Trotz zunehmender Konkurrenz, u.a. durch Gleitschirme oder
Ultraleichtflugzeuge, nimmt der Segelflug dabei einen entscheidenden Platz ein. Ein Um-
stand, dessen Ursachen bis auf das Ende des Ersten Weltkrieges zuriickgehen. Mit der
Entwicklung leistungsfahiger und leichter Verbrennungsmotoren zunichst in Vergessen-
heit geraten, erlebte die Segelfliegerei in jener Zeit eine Renaissance. Das im Versailler
Vertrag festgeschriebene Verbot jeglicher motorisierten Luftfahrt fiihrte zu einer rasan-
ten Entwicklung von Segelfluggerit und -taktik, welche zusammen mit der Entdeckung
thermischer Aufwinde in den 1920er Jahren sowie der Einfiihrung des Variometers bald
Fliige jenseits der hundert Kilometer ermoglichte. Bestmarken, die nach dem Einzug von
Verbundmaterialien in den 1960ern und den damit u.a. realisierbaren Verbesserungen auf
dem Gebiet der Laminarstromungstechnologie auf einen heutigen Streckenflugrekord von
iiber 3000km anwuchsen.

Neben den charakteristischen Eigenschaften der Segelflugzeuge selbst ist seit jeher auch
ihre Umgebung Gegenstand intensiver Untersuchungen. Bereits 1941/42 verdffentlichte
der russische Mathematiker A. N. Kolmogorov seine Theorien iiber den Erhalt der kineti-
schen Energie beim kaskadenartigen Zerfall der Turbulenz. Atmosphérische Turbulenzen
durchlaufen wiahrend ihres Zerfalls demnach verschiedene Grofenskalen, bevor ihre kineti-
sche Energie bei Unterschreiten einer gewissen Grenze schlieflich in Warme umgewandelt
wird. Eine Grenze, die Messungen zu Folge jedoch erst im Bereich von Millimetern erreicht
ist ([12],[13]). Neben kleinskaligen Turbulenzen sind es vor allem auch die als Béen bzw.
Thermik bekannten Luftbewegungen im Grofenbereich von wenigen bis hin zu hunderten
Metern, welche den Flugbetrieb gerade in unteren Atmosphérenschichten entscheidend be-
einflussen. In zahlreichen Flugversuchen der vergangenen Jahre und Jahrzehnte wurden
deshalb sowohl statistische Modelle der atmosphérischen Turbulenz iiberpriift (z.B.[9]),
als auch Turbulenzgrade ermittelt und mit den in Windkanélen vorherrschenden Bedin-
gungen verglichen ([10]). Auch thermische Aufwinde waren immer wieder Gegenstand
von Untersuchungen, u.a. in Messfliigen des Russen D. A. Konovalov oder der Akaflieg
Stuttgart ([11]). Hinsichtlich der Beeinflussung von Flugleistungen durch atmosphérische
Gegebenheiten riicken zunehmend auch fiir die kommerzielle Luftfahrt interessante Ein-
fliisse kleinskaliger Turbulenz auf Grenzschicht und laminare Fliigelumstrémung in den
Mittelpunkt. So werden diesbeziiglich aktuell u.a. an der TU Darmstadt Messungen durch-
gefithrt (|13]).



Weitgehend unerforscht scheinen hingegen die Einfliisse durch grobskalige Boen verur-
sachter, instationdrer Flugzustdnde auf die Leistungen von Segelflugzeugen sowie die sich
daraus ergebenden optimalen Flugstrategien. Insbesondere beim Kreisen in thermischen
Aufwinden trifft ein enger Kurvenflug mit ohnehin unsymmetrischer Zustromung auf ho-
he Auftriebsbeiwerte und heftige vertikale Windboen. Temporér iiberzogene Flugzustinde
scheinen daher ebenso wenig vermeidbar, wie eine Erh6hung des induzierten Widerstan-
des infolge der verformten Auftriebsverteilung. Je nach rdumlicher Ausdehnung einer Boe
im Verhéltnis zur Spannweite sind weiterhin Stromungsablésungen denkbar, welche nur
einzelne spannweitige Bereiche umfassen.

Bereits auf dem Idaflieg-Sommertreffen 2006 sollten im Thermikflug auftretende Stro-
mungszustinde deshalb in einem Sondermessprojekt der Akaflieg Dresden untersucht
werden. Bedingt durch Zeitmangel sowie schlechte Wetterbedingungen endete dieses Pro-
jekt jedoch mit den Messdaten eines einzigen Kalibrierfluges. Erst im Jahr 2010 kam es
im Rahmen der vorliegenden Arbeit zu einer Neuauflage. Anhand der beim Flug in der
Thermik gewonnenen Messwerte sollten Riickschliisse iiber Haufigkeit und Ausmalfse von
Stromungsablosungen gezogen, sowie Auswirkungen auf Auftriebsverteilung und induzier-
ten Widerstand abgeschitzt werden. Basierend auf den so gewonnenen Erkenntnissen war
weiterhin eine Bewertung konkreter Flugstile und -mandver hinsichtlich ihrer Leistungs-
fahigkeit bei verschiedenen Wetterlagen vorgesehen.

Abbildung 1.1: Versuchsaufbau des Sondermessprojektes von 2006 an einem SZD 9 bis 1E
,Bocian“ auf dem Idaflieg-Sommertreffen



2 Grundlagen

2.1 Thermische Aufwinde

Der Flug von Luftfahrzeugen schwerer als Luft erfordert eine dem Luftwiderstand ent-
gegengesetzte Kraft. Im Gegensatz zur motorisierten Luftfahrt scheiden Triebwerke als
Antriebsquelle im reinen Segelflug jedoch aus. Vielmehr befinden sich motorlose Flugzeu-
ge in einem permanenten Gleitflug. Zur Aufrechterhaltung der Fluggeschwindigkeit wird
unter standigen Reibungsverlusten potentielle Energie (Hohe) in kinetische (Geschwin-
digkeit) umgewandelt. Je besser die aerodynamische Giite eines Seglers bzw. je geringer
dessen Widerstand bei vorgegebenem Auftrieb dabei ausfillt, desto kleiner ist auch sein
unvermeidlicher Hohenverlust. Ohne eine Energiezufuhr von aufen wiren Segelfliige je
nach Ausgangshohe dennoch auf relativ kurze Strecken beschrankt.

Als Kraftquellen stehen im motorlosen Flug mehrere Moglichkeiten zur Verfiigung, wo-
bei zwischen statischem und dynamischem Segelflug unterschieden wird. Dynamische Se-
gelfliige nutzen Schwankungen der horizontalen Windgeschwindigkeit in verschiedenen
Luftschichten, um einen Energiegewinn zu erzielen. Sie besitzen praktisch jedoch kaum
Bedeutung. Grundlage des statischen Segelfluges sind hingegen vertikale Aufwinde. Be-
findet sich ein Segler in einem solchen Aufwind, dessen aufwértsgerichtete Geschwindig-
keitskomponente grofer ist als die Sinkgeschwindigkeit des Gleitfluges, so lésst sich ein
tatsdchlicher Hohengewinn erzielen. Derartige Aufwinde treten in mehreren Formen auf,
u.a. als sogenannter Hangaufwind, bei dem der horizontale Wind durch ein Hindernis
(z.B. Berghiinge) umgelenkt und zum Aufstieg gezwungen wird, oder aber als Leewellen-
aufwind an der windabgewandten Seite von Gebirgsketten. Die wohl weit verbreitetste
Energiequelle fiir Segelfliige stellen jedoch gegeniiber der Umgebungsluft wiarmere und
deshalb aufsteigende Luftpakete, sogenannte thermische Aufwinde, dar.

Die Entstehung thermischer Aufwinde beginnt mit einer Erwdrmung des Bodens infol-
ge von Sonneneinstrahlung. Durch Wirmeleitung gibt dieser wiederum Energie an die
umgebende Luft ab. Grofen Einfluss auf Warmeaufnahme und -abgabe an die Luft {iben
hierbei die Bodenverhéaltnisse aus, u.a. Bodenart, -feuchtigkeit, Bewuchs oder Neigung zur
Sonne. Entsprechend der Zustandsgleichung idealer Gase fiihrt eine Temperaturzunahme
in der jeweiligen Luftmasse bei gleichbleibendem Druck zu einer Abnahme der Luftdichte
und dem Archimedes’schen Prinzip zufolge somit zu Auftriebskréiften. Sind aufgeheiztes
Luftvolumen und Temperaturdifferenz zur Umgebung ausreichend grofs, kommt es zu Ab-
16sung und Aufstieg der Luftmasse. Wahrend ihres Aufstieges kiihlt sich eine Luftblase
infolge der Druckabnahme dabei zunéchst trockenadiabatisch mit einem Temperaturgra-
dienten von -1K/100m ab. Ist in einer gewissen Hohe schlieklich das Kondensationsniveau



erreicht, kondensiert der in der Luftmasse enthaltene Wasserdampf und es bildet sich eine
Wolke. Der weitere Aufstieg geschieht nun feuchtadiabatisch bei einem Temperaturgradi-
enten von -0.5K bis -0.6K/100m. Erreicht der Aufwind nicht das Kondensationsniveau,
so bildet er keine Wolke und man spricht von Trocken- oder Blauthermik. Entscheidende
Bedeutung fiir den Aufstieg eines Luftpaketes besitzt weiterhin die Temperaturschichtung
in der Atmosphiére, da ein Aufstieg nur moglich ist, solange aufsteigende Luftpakete eine
hohere Temperatur und damit geringere Dichte als die umgebende Luftmasse aufweisen.
Man unterscheidet diesbeziiglich zwischen stabiler und labiler Schichtung:

e Stabile Schichtung: Eine solche Schichtung ist dann gegeben, wenn die Tempe-
ratur der ruhenden Luft in der Atmosphére um weniger als 1K pro 100m Hohe
abnimmt. Aufsteigende Luftpakete besdfsen bereits nach kurzem Aufstieg sowohl
die gleiche Temperatur als auch dieselbe Dichte wie die umgebende Luftmasse. Ein
weiterer Aufstieg wire somit nicht moglich.

e Labile Schichtung: Ubersteigt der Gradient dagegen mehr als 1K Temperaturab-
nahme pro 100m Hohe, spricht man von einer labilen Schichtung. Da sich aufstei-
gende Luftpakete langsamer abkiihlen als die umgebende Luft nehmen Temperatur-
differenzen und damit Auftriebskréfte mit steigender Héhe sogar zu. Nur bei labiler
Temperaturschichtung sind thermische Aufwinde moglich.

Abbildung 2.1: Entstehung von Cumulus-Bewo6lkung durch thermische Aufwinde (nach
[2]): 1 Warmluftquelle; 2 Ablosung der Luft; 3 Thermikschlauch, Dunst-
kappe; 4 Beginn der Wolkenbildung in Basishohe; 5 zusammengewachsene
Wolkenbasis; 6 Reifestadium der Wolke; 7 beginnender Zerfall der Wol-
ke; 8 Zerfall der Wolke von der Basis her, Abwind; 9 Wolkenauflésung,
Abwind



Wird am Boden nachfliefsende, kiltere Luft ausreichend schnell erwirmt, so konnen sich
nicht nur einzelne Thermikblasen bilden, sondern regelrechte Thermikschlduche, welche
einen ortsgebundenen Aufwind iiber mehrere Stunden ermoglichen. Typische Aufwind-
durchmesser reichen dabei in der Regel nicht iiber 800m (|14]), weshalb ein kreisender
Flug notwendig ist, um innerhalb einer steigenden Luftmasse zu bleiben. Untersuchun-
gen der Thermikgestalt ergaben zudem einen eher inhomogenen Aufbau (Abb. 2.2) mit
mehreren lokalen Aufwindmaxima. Thermikblasen besitzen demnach zwar grundsétzlich
einen wiarmeren Kern und kiithlere Réander, an denen es zu einem turbulenten Austausch
mit der umgebenden Luft kommt, konnen ihre Gestalt wihrend des Aufstiegs jedoch stark
verandern.

Hiha

1600

14001

) 1000 2000 3000 4000 m

Abbildung 2.2: Querschnitt durch ein thermisches Aufwindgebiet (nach [11])

2.2 Koordinatensysteme

Im Rahmen dieser Arbeit werden folgende Koordinatensysteme genutzt:

e Erdfestes Koordinatensystem Die x-Achse des erdfesten Koordinatensystems
(Index e) zeigt stets nach Norden, die y-Achse nach Osten und die z-Achse nach
unten. In diesem System erfolgt u.a. die Messung der GPS-Geschwindigkeiten bzw.
die Angabe des Windvektors.



e Flugzeugfestes Koordinatensystem Das flugzeugfeste System (Index f) ist in
Abb. 2.3 dargestellt. Seine x-Achse verlduft der Flugzeug-Léngsachse entsprechend
vom Bug zum Heck, die y-Achse der Flugzeug-Querachse entsprechend vom Rumpf
zur rechten Fliigelspitze hin und die z-Achse entsprechend der Flugzeug-Hochachse
von unten nach oben. In diesem System werden u.a. Sondenanstromwinkel bzw.
Drehraten bei Rotationsbewegungen angegeben, aber auch induzierte Geschwindig-
keiten berechnet.

N
P

Hochachse

Abbildung 2.3: Flugzeugfestes Koordinatensytem

e Teilfliigelfestes Koordinatensystem Das teilfliigelfeste System (Index t) ent-
spricht in seiner Orientierung dem flugzeugfesten Koordinatensystem, ist jedoch um
den Winkel der ortlichen V-Stellung um die Léngsachse verdreht. Es dient zur Er-
mittlung der Anstrombedingungen an einzelnen Elementarfliigeln.

Die Orientierung der Koordinatensysteme zueinander kann iiber Gier- (¥), Nick- (©)
und Rollwinkel (®) sowie den Winkel der ortlichen V-Stellung (v) angegeben werden.
Drehungen vom erdfesten in das flugzeugfeste System erfolgen dabei in der Reihenfolge
U — © — ®. Entsprechend geschieht die Umrechnung eines Vektors V vom erdfesten in
das flugzeugfeste Koordinatensystem nach folgender Gleichung:

—1 0 0 —cos® 0 sin®
IV = 0 cos® sind . 0 1 0
0 sin® —cos® —sin® 0 —cosO
—cos¥ —sin¥ 0
—sin¥  cos¥ 0 vV (2.1)
0 0 —1



Umgekehrt erfolgt die Transformation zuriick in das erdfeste System nach:

B —cosV¥ —sin¥ 0 —cos® 0 —sin®
V= —sin¥V  cosV¥ 0 . 0 1 0
0 0 -1 sin® 0 —cos®
-1 0 0 ~
0 cos® sind AT (2.2)

0 sin® —cosd

Die Komponenten im teilfliigelfesten Koordinatensystem ergeben sich aus denjenigen des
flugzeugtesten Systems wie folgt:

. 1 0 0 .
W=|[0 cosv sinv |-V (2.3)
0 —sinv cosv

Im Falle einer positiven V-Stellung (Fliigelspitzen hoher als Fliigelwurzel) bedeutet dies
positive Verdrehwinkel » am rechten bzw. negative am linken Fliigel. Eine weitere Drehung
des Koordinatensystems infolge der ortlichen Fliigelpfeilung soll der Einfachheit halber
und bedingt durch die geringen auftretenden Pfeilwinkel hier nicht erfolgen.

2.3 Profildaten

Da fiir das Profil Eppler E-603 keine Profildaten aus Windkanalmessungen vorliegen,
erfolgt deren Berechnung mithilfe des von Marc Drela entwickelten Programms X-Foil.
Eine detaillierte Beschreibung dieses auf dem Panelverfahren basierenden Programms fin-
det sich im zugehorigen Benutzerhandbuch [4]. Zur Abschitzung der Genauigkeit des
Verfahrens werden zunéchst die Beiwerte eines vergleichbaren Profils ermittelt und mit
Windkanalmessungen verglichen. Die Wahl fiel hierbei auf das Wortmann FX-73, welches
u.a. in der DG-500 zum Einsatz kommt. Abb. 2.4 zeigt beide Profile:

0.15 —E-603
- —FX-73
* 0.05
D
—0.05

T T
00 02 04 06 08 10
z/t [

Abbildung 2.4: Profilgeometrie Eppler E-603 und Wortmann FX 73-K-170/22

Ein Vergleich berechneter und gemessener Verldufe von Widerstands- und Auftriebsbei-
wert ist in Abb. 2.5 fiir eine Reynoldszahl von Re = 2-10° dargestellt. Messwerte stammen
hierbei aus dem sogenannten Stuttgarter Profilkatalog [1].
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Abbildung 2.5: Profildaten FX-73: Vergleich zwischen Rechnung und Messung

Wiéhrend prinzipielle Kurvenverldufe von der Rechnung gut wiedergegeben werden, liegen
die berechneten Auftriebsbeiwerte jedoch generell etwas zu hoch. Speziell im Bereich des
maximalen Auftriebsbeiwertes weichen Rechnung und Messung relativ stark voneinander
ab. Ein fiir im Segelflug eingesetzte Profile hdufiger auftretender Effekt. Hier liegt der von
X-Foil prognostizierte maximale Auftriebsbeiwert meist etwa 10% zu hoch. Um Werte fiir
beliebige Anstellwinkel-Klappenwinkel-Kombinationen zu erhalten, wurden die diskreten
Berechnungspunkte weiterhin iiber folgende Ansatzfunktion angenéhert:

0c, de,
BNe + .

(2.4)

Ca = Ca 0 +

Oa on

1.6
1.2
_ 0.8 Re. Li. n / tg
- 0.4 — =00/ -
O
007 7777100/20%
' 10° / 25%
—0.4 — ----10° / 20%
0.8 -10° / 25%
T T T T T
-9 0 5 10 15
al’]

Abbildung 2.6: Profildaten E-603: Vergleich zwischen Rechnung und Linearisierung
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Abb. 2.6 zeigt den Vergleich zwischen Rechnung und Linearisierung fiir das Profil E-603.
Eine solche Linearisierung birgt zwar Ungenauigkeiten, da der Verlauf des Auftriebsbei-
wertes fiir grofe Anstellwinkel in hohem Mafie nichtlinear ist, scheint fiir kleine Anstell-
winkel jedoch zuldssig. Die Genauigkeit der Ergebnisse fiir grofere Anstellwinkel sinkt oh-
nehin, da die zur Berechnung der Auftriebsverteilung verwendeten potentialtheoretischen
Verfahren im Bereich von Stromungsablosungen ihre Giiltigkeit verlieren.

Den Berechnungen liegt erneut eine Reynoldszahl von Re = 2 - 10° zugrunde, was bei
einer Profiltiefe von 1m einer Fluggeschwindigkeit von leicht iiber 100km/h entspricht.
Der Drehpunkt fiir Klappenausschlige wurde bei der entsprechenden Tiefe auf die Ober-
seite des Profils gelegt.

2.4 Auftriebsverteilung

Die Berechnung von Auftriebsverteilungen erfolgte mit dem Mehrfach-Traglinien-Verfahren
Lifting Line. Dieses wurde 1987 im Rahmen einer Dissertation von Karl Heinz Horstmann
entwickelt und ist gegen Anfrage beim Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt ver-
fiigbar. Es basiert auf den Ideen Ludwig Prandtls, welcher mit seiner Traglinientheorie
die Grundlage heutiger Verfahren schuf.

Prandtl’sche Traglinientheorie

Als erster und einfachster Ansatz seiner Art simuliert die Prandtl’sche Traglinientheorie
Tragfliigel durch ein System von Hufeisenwirbeln. Abb. 2.7 zeigt einen solchen Wirbel. Er
besteht aus einem, auf der ¢/4-Linie angeordneten, gebundenen bzw. tragenden Wirbel,
dessen Funktion in der Erzeugung des Auftriebs besteht. Seine Enden sind um 90° strom-
abwirts umgebogen. Sie tragen daher nicht zum Auftrieb bei und werden somit auch als
nicht tragende oder aber freie Wirbel bezeichnet. Thre Wirkung besteht vielmehr in der
Erzeugung einer abwirtsgerichteten Stromung im Nachlauf des Fliigels.

geb uﬂdaﬁle;- Wirbsl
1

Freie Wirbel

Abbildung 2.7: Hufeisenwirbel (nach |[3])
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Abbildung 2.8: Treppenformige und stetige Zirkulationsverteilung (nach [3])

Dieser Abwind beeinflusst gleichermafen die Anstrémung der Tragfliche selbst und ist
Ursache des induzierten Widerstandes. Geschlossen wird das System durch den sich in
unendlichem Abstand hinter dem Fliigel befindenden Anfahrwirbel. Da die Zirkulation
eines einzelnen Wirbels konstant ist, diejenige des dreidimensionalen Fliigels jedoch eine
stetige Verteilung darstellt, reicht ein einzelner Hufeisenwirbel fiir eine hinreichend ge-
naue Berechnung allerdings nicht aus. Vielmehr werden eine Vielzahl Hufeisenwirbel, von
denen jeder eine andere Lange besitzt, benotigt. Diese sind iibereinander auf der ¢/4-Linie
des Tragfliigels angeordnet. Es entsteht eine treppenférmige Zirkulationsverteilung, wie
sie in Abb. 2.8 dargestellt ist.

Jede spannweitige Anderung der Zirkulation zieht dabei einen nach hinten laufenden
Wirbel entsprechender Stérke nach sich. Wird die Anzahl der Hufeisenwirbel unendlich
grofs, so ergibt sich die tatsichliche, stetige Verteilung. Die freien Wirbel bilden in diesem
Fall im Nachlauf des Fliigels eine Wirbelfliche. Mithilfe des Gesetzes von Biot-Savart ldsst
sich die Grofe der durch diese Wirbelfliche induzierten Abwartsgeschwindigkeit w; an der
spannweitigen Position y berechnen:

- dy’ (2.5)
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Statt unter dem geometrischen Anstellwinkel a erfolgt die Tragflichenanstrémung hier
somit unter einem geringeren effektiven Anstromwinkel a.:

. = a — arctan il (2.6)
Weiterhin besteht nach dem Theorem von Kutta-Joukowski folgender Zusammenhang
zwischen Zirkulation und Auftrieb:

A=p-Ve-T-b (2.7)

Setzt man nun einen bekannten Zusammenhang zwischen Anstellwinkel und Auftriebs-
beiwert und damit Auftrieb sowie eine verschwindende Zirkulation an den duferen Fliigel-
spitzen infolge des Druckausgleiches zwischen Fliigelober- und -unterseite voraus, so liefe
sich das Problem iterativ 16sen. Aufgrund ihrer begrenzten Giiltigkeit fiir planare und
ungepfeilte Fliigel scheint die Prandtl’sche Traglinientheorie fiir die weiteren Betrachtun-
gen dieser Arbeit jedoch nicht ausreichend, weshalb auf das weiterentwickelte Verfahren
Lifting Line zuriickgegriffen werden soll.

Lifting Line

Im Gegensatz zur Prandtl’schen Traglinientheorie erlaubt dieses Verfahren die dreidi-
mensionale Anordnung einzelner Hufeisenwirbel, was die Berechnung nahezu beliebiger
Fliigelkonfigurationen moglich macht. Weiterhin wird die Zirkulation eines jeden Wirbels
in spannweitiger Richtung nicht mehr als konstant angenommen, sondern anhand einer
quadratischen Ansatzfunktion variiert. Statt zweier nicht tragender Einzelwirbel bildet
sich im Nachlauf des Wirbels somit eine durchgingige Wirbelschicht aus, wodurch sich
die Genauigkeit bei der Berechnung des induzierten Widerstandes verbessert und die An-
zahl der erforderlichen Wirbel in Spannweitenrichtung sinkt.

Zur Auftriebsberechnung mit Lifting Line ist zundchst die Vorgabe einer Eingabedatei
erforderlich, welche neben der zu berechnenden Geometrie auch grundlegende Parameter
wie Auftriebsanstieg oder Anstromwinkel enthélt. Anhand dieser Vorgaben erfolgt da-
raufthin die Aufteilung der Anordnung in Elementarfliigel sowie deren Belegung mit den
oben beschriebenen Wirbelsystemen. Der Fliigel kann dabei sowohl in Spannweiten- als
auch in Tiefenrichtung unterteilt werden, wobei fiir die im Rahmen dieser Arbeit durch-
gefithrten Berechnungen lediglich eine spannweitige Aufteilung erfolgt. Tragende Wirbel
liegen hierbei jeweils entlang der ¢/4-Linie der Elementarfliigel. Die Bestimmung ihrer Zir-
kulationsverteilung erfordert drei Randbedingungen: Eine Ubergangsbedingung an jedem
spannweitigen Elementarfliigelrand sowie die Erfiillung der kinematischen Stromungsbe-
dingung. Die Ubergangsbedingungen sagen iiblicherweise aus, dass die Zirkulation und
deren Ableitung an den Réndern zweier benachbarter Elementarfliigel gleich sein, bzw.
am Aufenrand des dufersten Elementarfliigels den Wert null annehmen soll. Dagegen
gibt die kinematische Stromungsbedingung den Winkel an, unter dem ein Elementarflii-
gel durchstromt wird. Sie muss im Mittelschnitt des Elementarfliigels bei 3/4 seiner Tiefe,
dem sogenannten Aufpunkt, erfiillt sein.
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Wiederum mithilfe des Gesetzes von Biot-Savart erfolgt die Ermittlung induzierter Stor-
geschwindigkeiten, wobei die Berechnung iiber eine entsprechende Umformung des entste-
henden Integrals auf mathematisch analytischem Wege geschieht. Unter Zuhilfenahme der
Randbedingungen entsteht ein Gleichungssystem, dessen Losung die Bestimmung der ent-
sprechenden Faktoren der Ansatzfunktion und somit der Zirkulationsverteilung eines jeden
Elementarfliigels erlaubt. Eine detaillierte Beschreibung der mathematischen Grundlagen
findet sich im zugehorigen Forschungsbericht [6].
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Abbildung 2.9: Verteilung von Zirkulation und Auftriebsbeiwert (Normalflug bei a=>5°)

Abb. 2.9 zeigt beispielhaft eine mit Lifting Line berechnete Zirkulationsverteilung des Ver-
suchsflugzeuges bei einem Anstellwinkel von a=>5°. Deutlich zu erkennen ist ein Abfall der
Zirkulation im Bereich des Rumpfes. Lifting Line bietet die Moglichkeit, Rumpfeinfliis-
se zu beriicksichtigen. Hierzu wird der Winkel fiir die kinematische Stromungsbedingung
in den betreffenden Elementarfliigeln in Anstromrichtung gedreht, sowie der Aufpunkt
in den t/4-Punkt verschoben. Nach Gleichung (2.7) ergibt sich weiterhin der lokale Auf-

triebsbeiwert c,:
o= 21 (2.8)
Ve o t
Neben der Anstromgeschwindigkeit V., wird dieser auch durch die értlichen Werte von
Zirkulation I" und Profiltiefe ¢t beeinflusst. Fiir obige Zirkulationsverteilung ergibt sich

somit die in Abb. 2.9 ebenfalls dargestellte Verteilung des Auftriebsbeiwertes.

2.5 Anstromwinkelverteilung

Im Rahmen dieser Arbeit von besonderem Interesse sind die Auswirkungen spannweitig
ungleichméafiger Zustromungen. Das Programm Lifting-Line erlaubt jedoch lediglich die
Vorgabe eines globalen Anstell- bzw. Schiebewinkels. Um Effekte durch eine in spannwei-
tiger Richtung variierende Zustrémung dennoch modellieren zu konnen, muss dies iiber
eine entsprechende Fliigelverwindung geschehen. Dabei konnen die Einfliisse von Profil-
daten und Anstromung iiberlagert werden. In diesem Abschnitt folgt eine Betrachtung
einzelner Einflussfaktoren und des Vorgehens zu deren Beriicksichtigung.
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Profildaten und Querruderausschlige

Gewolbte Profile erzeugen bereits bei sehnenparalleler Anstrémung Auftrieb. Diese Tat-
sache soll iiber den Nullauftriebswinkel beriicksichtigt werden, indem der Fliigel um den
negativen Nullauftriebswinkel verwunden wird. Aus den linearisierten Profildaten folgt

fiir den Nullanstellwinkel:
_Ca,(] + (3%/677 N

0cy /O

Dieser ist auch abhingig vom Klappenausschlag. Querruderausschliage konnen somit durch
eine Anpassung des Nullanstellwinkels am jeweiligen Teilfliigel beriicksichtigt werden. Da
die Querrudertiefe zwischen 20% am inneren und 25% am duferen Klappenende variiert,
wurden beide Félle in einer separaten Linearisierungsfunktion beriicksichtigt. Die Ermitt-
lung des ortlichen Nullanstellwinkels erfolgt darauthin iiber eine lineare Interpolation.

(2.9)

Qo =

-1.1

y [m]

Abbildung 2.10: Angenommene Anstellwinkel- sowie resultierende Auftriebsbeiwert-
Verteilung bei Querruderausschlag (n,=5°; np=-5.4°)

Anstrombedingungen

Insbesondere durch Drehbewegungen des Flugzeuges oder Windbden kénnen sich Zu-
strombedingungen in einzelnen spannweitigen Abschnitten mitunter stark unterscheiden.
Ziel ist nun die Nachbildung derartiger Einfliisse iiber ein entsprechendes Modell. Mit
diesem werden daraufhin fiir alle spannweitigen Elementarfliigel die Komponenten der
Anstromgeschwindigkeit berechnet, aus welchen wiederum Winkel und Betrag der ortli-
chen Zustromung folgen:

a = arctan% (2.10)
g = arctan% (2.11)

T

Ve = /V2+V2+ V2 (2.12)
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Bedingt durch eine V-Stellung des Fliigels sind die Anstrémkomponenten eines jeden Flii-
gelabschnittes im entsprechenden teilfliigelfesten Koordinatensystem anzugeben. Somit
fiihrt bereits ein reiner Schiebeflug bei V-Stellung zu einer Verdinderung der Anstrém-
winkelverteilung. Der voreilende Fliigel wiirde dabei steiler angestromt und entsprechend
mehr Auftrieb erzeugen, was ein Schiebe-Roll- bzw. Schiebe-Giermoment zur Folge hit-
te. Eine zusitzliche Drehung des teilfliigelfesten Systems infolge Fliigelpfeilung soll der
Einfachheit halber nicht erfolgen. Aufgrund der kleinen auftretenden Pfeilwinkel (-4.2°
Aufenfliigel / -1.7° Mitte / -0.8° Innenfliigel) scheint diese Annahme zuléssig.

Zur Ermittlung der Anstromgeschwindigkeitskomponenten fiir einzelne Elementarfliigel
wird zundchst die Bewegung des Schwerpunktes betrachtet. Diese entspricht unter der
Annahme des Fluges in einer unbewegten Luftmasse exakt der umgekehrten Anstrom-
geschwindigkeit. Bei Vorgabe von Nick-, Roll- und Gierwinkel sowie der Schwerpunktbe-
wegung im erdfesten Koordinatensystem, lasst sich nach Gleichung (2.1) die Anstrémge-
schwindigkeit im flugzeugfesten System berechnen. Den auf diese Weise ermittelten Ge-
schwindigkeitskomponenten werden daraufhin fiir jeden Teilfliigel die durch Drehungen
bzw. Bbéen verursachten Stérgeschwindigkeiten iiberlagert.

Rotationsbewegungen

Drehungen des Flugzeuges um Hoch-, Langs- und Querachse fiihren zu einer Verdnderung
von Anstromgeschwindigkeit und -winkel entlang der Spannweite. Die Ortliche Geschwin-
digkeit hangt dabei neben der Drehrate noch vom Abstand zum Drehpunkt ab. Wird der
Koordinatenursprung in den Schwerpunkt und damit das Zentrum der Drehung gelegt,
ergeben sich folgende Werte fiir die Komponenten der Storgeschwindigkeit Vi

B Wy Y —wy 2
Wp=| wo-2-w. 2z (2.13)
Wy T — Wy Y

Vertikale Bden

Angelehnt an ein in der Bauvorschrift fiir Verkehrsflugzeuge (CS-25 [8]) angewendetes
Modell zur Abschiatzung der Boenlasten, folgt fiir vertikale Aufwinde vereinfachend die
Annahme einer kosinusformig verteilten Aufwindgeschwindigkeit. Im Gegensatz zur CS-25
werden vertikale Windgeschwindigkeiten im Rahmen dieser Arbeit jedoch nicht in Rich-
tung des Flugpfades als verdnderlich angenommen, sondern in spannweitiger Richtung.
Aufgrund einer relativ geringen Ausdehnung des Fliigels bzw. der Sonden in Flugzeug-
Langsachsrichtung, sind Geschwindigkeitsunterschiede in dieser Richtung fiir die Berech-
nung einzelner Auftriebsverteilungen dagegen vernachléssigt. Fiir konkrete Messpunkte
erfolgt somit eine quasistationidre Betrachtung. Die Stirke des ortlichen Aufwindes ergibt
sich nach folgender Gleichung:

WB maz ™Y
: 1+ cos
2 ( + B )
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Sie hingt neben der angenommenen maximalen Aufwindgeschwindigkeit im Zentrum der
Boe wp mae auch von deren Radius rp und der seitlichen Entfernung zum Zentrum y ab.
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Abbildung 2.11: Angenommenes Geschwindigkeitsprofil vertikaler Béen

Um den Einfluss der Boe auf die Anstellwinkelverteilung zu berechnen, wird nun die Auf-
windgeschwindigkeit fiir jeden spannweitigen Teilfliigel berechnet und in das flugzeugfeste
Koordinatensystem transformiert. An einem Teilfliigel ergeben sich die Komponenten der
Storgeschwindigkeit Vi demnach wie folgt:

—sin®
V=1 —cosOsin® | -wp (2.15)
cos O cos ®

Umgekehrt ist die Teilfliigelposition zur Berechnung der Aufwindgeschwindigkeit ins erd-
feste System zu iiberfiihren. Von Bedeutung ist dabei lediglich die y-Koordinate:

‘y=cos® - Ty sind- Iz (2.16)

Spannweitige Verteilung der Anstromgeschwindigkeit

Speziell beim steilen Kreisen treten weiterhin spannweitige Differenzen in der Anstrom-
geschwindigkeit auf. Schneller angestromte Bereiche erzeugen somit mehr Auftrieb, dies
wiederum beeinflusst auch die Auftriebsverteilung. Lifting Line erlaubt jedoch lediglich
die Vorgabe einer globalen Anstréomgeschwindigkeit. Einfliisse spannweitig variabler Zu-
stromgeschwindigkeiten sollen dennoch iiber eine entsprechende Korrektur der lokalen
Fliigeltiefe beriicksichtigt werden:

trors = 1 - (VZO)Z (2.17)

Grundlage der Korrekturfunktion ist die Annahme, dass ein mit der Geschwindigkeit
V angestromter Elementarfliigel der Tiefe ¢ ebenso viel Auftrieb erzeugt, wie ein unter
sonst gleichen Bedingungen mit der globalen Anstromgeschwindigkeit V., angestromter
Elementarfliigel der korrigierten Tiefe t;,,..
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3 Versuchsaufbau

3.1 Versuchsflugzeug

Als Versuchstrager diente das doppelsitzige Segelflugzeug Grob G-103 , Twin Astir* der
Akaflieg Dresden, welches bereits fiir die Sondermessprojekten des Jahres 2009 als Ver-
suchsflugzeug genutzt wurde. Es handelt sich dabei um eine Weiterentwicklung des Ein-
sitzers G-102 ,Astir CS*.

Abbildung 3.1: Versuchsflugzeug Grob G-103 (nach [15])

Die G-103 ist als Mitteldecker mit T-Leitwerk in GFK-Bauweise konzipiert, verfiigt iiber
ein Einziehfahrwerk und wird vorwiegend fiir Schulungszwecke sowie Streckenflug einge-
setzt. Einige technische Details sind nachfolgend angegeben:

Hersteller: Grob Werke GmbH & Co. KG
Baujahr: 1978

Spannweite: 17.5m

Fliigelfliche: 17.8m?

Fliigelstreckung: 17.1

V-Stellung: 3.5°

Profil: Eppler E-603
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Maximale Abflugmasse: 650kg

Hochstgeschwindigkeit: 250km /h
Bestes Gleiten: 38 bei 109km /h und 650kg
Geringstes Sinken: 0.73m/s bei 90km /h und 650kg

3.2 Messanbauten

Hauptbestandteil des Versuchsaufbaus bildeten vier iiber die Spannweite verteilte An-
stromwinkelsonden sowie eine an der linken Fliigelspitze befestigte Gesamtfluglagesonde.
Zur Visualisierung von Stromungseffekten diente eine Kamera auf dem Leitwerk in Ver-
bindung mit auf den Fliigel geklebten Wollfiden.

Messrack mit Stromversorgung,
Datenaufzeichnung und

Inertialmesseinheit Gesamtfluglagesonde

Ruderwinkel- —
/ Anstrémwinkelsonden

Abbildung 3.2: Versuchsflugzeug mit Messanbauten

Fiir den Flug mit Messanbauten wurde nach Begutachtung durch einen Luftfahrzeugprii-
fer sowie der Durchfiihrung einer Schwerpunktwigung eine vorlaufige Verkehrszulassung
beim Luftfahrt-Bundesamt eingeholt. Die Erteilung einer solchen Zulassung war an die
Reduzierung der maximal zuldssigen Geschwindigkeit von 250km/h auf die Mandverge-
schwindigkeit von 170km/h gekniipft. Ebenso machte die Verschiebung des Leermassen-
schwerpunktes durch den weit hinter dem Schwerpunkt angebrachten Kameraaufbau eine
Anhebung der minimalen Pilotenmasse im vorderen Sitz um bkg auf 75kg erforderlich.
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Gesamtfluglage

Zur Ermittlung von Anstell- und Schiebewinkel bzw. Anstromgeschwindigkeit fand eine an
der linken Fliigelspitze befestigte Fiinfloch-Prandtl-Sonde Verwendung. Das hierzu erfor-
derliche Messwinglet wurde bereits 2009 im Rahmen eines Akaflieg-Sondermessprojektes
erfolgreich eingesetzt. Neben den fiinf Bohrungen im Sondenkopf besitzt die Sonde zu-
sitzliche Statikabnahmen im Schaft.

S 15 )
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Abbildung 3.3: Fiinfloch-Prandtl-Kugel-Sonde (nach [16])
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Die Ermittlung von Anstell- und Schiebewinkel sowie Anstromgeschwindigkeit erfolgt iiber
die Auswertung dreier Differenzdriicke. Der Staudruck ergibt sich als Diffenz zwischen dem
an der mittleren Bohrung gemessenem Gesamtdruck sowie dem am Schaft gemessenen
statischen Druck:

Qmess = PM — Pstat (31)

Anstell- sowie Schiebewinkel folgen aus den Differenzdriicken zwischen oberer und unterer
bzw. linker und rechter Bohrung. Als Ansatz dienen dabei die folgenden Kalibrierfunktio-

nen:

= Po—Pu (3.2)
QTTLCSS
PL — PR
y— LR (3.3)
Qmess
5 4
a= Z Z A gyt (3.4)
=0 k=0
5 4
B=>"Y By (3.5)
i=0 k=0
Zusatzlich wird fiir den dynamischen Druck eine Korrekturfunktion eingefiihrt:
q= fQ * Qmess (36)
4 4
fo=>_> Q' (3.7)
i=0 k=0

In Vorbereitung der Messfliige war die Fiinflochsonde im Niedergeschwindigkeitswind-
kanal der TU-Dresden zu kalibrieren. Die aus dieser Kalibration folgenden 85 Koeffizienten
wurden zur Bestimmung von Fluglage und Fahrt herangezogen.
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Anstromwinkel

Mittels vierer Conrad-Sonden konnte eine Erfassung lokaler Anstromwinkel an mehreren
spannweitigen Positionen realisiert werden. Neben einem besonders einfachen und kom-
pakten Aufbau besteht deren Vorteil auch in einer geringen Querempfindlichkeit, weshalb
Messungenauigkeiten infolge kleinerer Schiebewinkelabweichungen eher gering ausfallen.

Abbildung 3.4: Conrad-Sonde (nach [16])

Die Ermittlung des Anstromwinkels erfordert erneut eine Auswertung von Differenz-

driicken:
oo BP1L— AP (3.8)
Apy + Ap,
mit:
Apr =pm —po;  Aps =pm —pu (3.9)

Trotz geringer Querempfindlichkeit finden dabei auch schiebende Flugzustinde Beriick-
sichtigung. Als Grundlage dienen an der Gesamtfluglagesonde gemessene Schiebewinkel:

y = Bar (3.10)

Die Approximation des Anstellwinkels erfolgt wiederum iiber den bekannten Ansatz:

5 4
o= Z Z Ai,kxiyk (3.11)

Uber folgende Ansatzfunktion liefern die Sonden auch den dynamischen Druck:

q=fq- (Ap1 + Aps) (3.12)
4 4 _
fo=>_> Q' (3.13)
=0 k=0

Zur Befestigung der Sonden am Fliigel wurden Handschuhe aus Kohlefaser laminiert (Abb.
3.5). Mittels orangefarbenen Lacks sollte weiterhin eine unzuléssige Erwirmung der Flug-
zeugstruktur bei Sonneneinstrahlung verhindert werden. Die Befestigung der Handschuhe
am Flugzeug erfolgte mit Gewebeklebeband. Sowohl fiir die jeweiligen Druckdosen als
auch fiir Beschleunigungssensoren waren Aufhdngungspunkte vorgesehen.
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Inertialdaten

Zur Beschleunigungsmessung kamen preisgiinstige Sensoren vom Typ MMAT7260QT des
Halbleiterherstellers Freescale zum FEinsatz. Diese erlauben die kapazitive Messung von
Beschleunigungen entlang dreier Achsen. Es konnen dabei vier Messbereiche (1.5, 2.0,
4.0 und 6.0g) gewéhlt werden, wobei die Empfindlichkeit des Ausgangssignals entspre-
chend zwischen 800mV /g und 200mV /g variiert. Sémtliche Sensoren wurden zusammen
mit einem 3.3V Spannungsregler auf einer Platine integriert. Die Auswahl der Sensoremp-
findlichkeit erfolgt durch zwei Jumper.

Beschleunigungssensor

Abbildung 3.5: Fliigelhandschuh & Beschleunigungssensor

Uber das Flugzeug verteilt waren insgesamt sieben derartige Sensoren angebracht: Fiinf
auf den spannweitigen Handschuhen sowie je einer auf Messrack und Leitwerk. Je nach
Qualitit der Messergebnisse sollte diese Anordnung entweder eine Mittelung der Mess-
werte erlauben, oder aber im Falle besserer Qualitdt auch Aussagen {iber auftretende
Rollbeschleunigungen oder sogar aeroelastische Effekte wie instationédre Fliigelbiegung.
Im Vorfeld der Messfliige wurden sdmtliche Beschleunigungssensoren unter Nutzung der
Drehtraversierung des Windkanals kalibriert. Als Ansatzfunktion diente hierbei ein linea-
rer Zusammenhang zwischen Lastvielfachem und Ausgangsspannung.

Weiterhin fand eine Inertialmesseinheit des Typs RT3102 von Oxford Technical Solutions
Verwendung. Es handelt sich dabei um ein hochwertiges, GPS-gestiitztes und vorwiegend
fiir den Automobilbereich entwickeltes Inertialmesssystem, welches jedoch auch fiir luftge-
stiitzte Anwendungen zum Einsatz kommt. Neben der Bestimmung von Beschleunigungen,
Drehraten sowie Lagewinkeln erlaubt das System eine hochprézise Positionsbestimmung.
Einige erreichbare GGenauigkeiten sind nachfolgend angegeben:

Position: 1.8m
Geschwindigkeit: 0.1km/h RMS
Nickwinkel /Querlage: 0.05° 1o
Kurswinkel: 0.1° 1o
Drehraten (Bias): 2°/h
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Messwerte werden hierbei zunéchst mit einer Abtastrate von 100Hz in Form von Rohda-
ten intern abgespeichert, wodurch eine nachtrigliche Auswertung und Bearbeitung auf-
genommener Messdaten mittels mitgelieferter Auswertesoftware auch nach Abschluss der
Flugversuche moglich ist. Zusammen mit Flugmessrechner und Stromversorgung wurde
das Inertialsystem auf einem Messrack im Gepéckfach des Versuchsflugzeuges platziert.
Zwei separate GPS-Antennen waren auf den Abdeckungen von vorderem bzw. hinterem
Instrumentenpilz untergebracht.

Ruderwinkel

Fiir die vorliegende Arbeit waren vordergriindig Querruderausschlige von Bedeutung. Mit
Blick auf mdégliche spatere Projekte sollten jedoch auch die Stellungen von Hohen- und
Seitenruder aufgezeichnet werden. Hierzu kamen Potentiometer zum Einsatz, wobei die
Ubertragung der Ruderposition iiber ein Gesténge erfolgte.

Abbildung 3.6: Ruderwinkelmessung

Der Befestigung von Potentiometer und Gesténge dienten Winkel aus Kohlefaser-Laminat,
welche wiederum iiber doppelseitiges Klebeband von unten bzw. Gewebeklebeband von
oben fest mit der Struktur verbunden waren. Um ein Verkanten des Gestidnges zu ver-
meiden, wurden bewegliche Verbindungen als Kugelgelenke ausgefiihrt. Weiterhin war zur
Sicherstellung einer konstanten Versorgungsspannung sowie der Einhaltung des zuldssi-
gen Messbereiches jedem Potentiometer ein 9V-Spannungsregler vorgeschaltet. Die hierfiir
notwendige Platine war direkt am Potentiometer befestigt.

Stromungsvisualisierung

Das Verhalten der zur Visualisierung von Stromungsstrukturen aufgebrachten Wollfé-
den filmte ein digitaler Camcorder des Typs Canon HF100. Uber einen Handschuh aus
Kohlefaser-Laminat war dieser mittels Gewebeklebeband am Leitwerk befestigt. Aufzeich-
nungen mit hoher Auflésung von 1920 x 1080 Pixeln waren somit direkt auf eine SD-
Speicherkarte moglich.
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3.3 Messwerterfassung

Die Datenerfassung erfolgte iiber ein Single Board RIO System von National Instruments.
Dieses ist u.a. mit mehreren digitalen sowie analogen Ein- bzw. Ausgéngen, einem rekonfi-
gurierbaren FPGA! Chip, sowie einem 266 MHz Echtzeitprozessor ausgestattet. Simtliche
Komponenten des Systems befinden sich dabei auf einer einzigen Platine. Uber ein Erwei-
terungsmodul wurde die Zahl an analogen Eingdngen auf 64 verdoppelt, von denen fiir
die im Rahmen dieser Arbeit durchgefiithrten Versuche jedoch nur 37 Anwendung fanden.
Programmiert wurde das System in der der grafischen Entwicklungsumgebung LabView.
Besonderer Wert, lag dabei vor allem auch auf autonomem Verhalten des Systems, um
das Mitfiihren eines weiteren Messrechners iiberfliissig zu machen. Hierzu wurde im Pro-
gramm eine Funktion zum Start bzw. Stopp der Datenaufzeichnung vorgesehen, welche
iiber einen digitalen Eingangskanal bzw. einen Schalter im hinteren Cockpit angesteuert
wurde. Die Abtastrate der einzelnen Kanile wurde mit 100Hz vorgegeben, anschliefend
erfolgte eine Mittelung {iber jeweils 10 Werte und die Ausgabe der Ergebnisse in den in-
ternen Speicher des Messrechners. Das Auslesen der Daten geschah in der Regel direkt
im Anschluss an einzelne Messfliige, eine Uberwachung der Messung withrend des Fluges
war iiber einen Laptop per Netzwerkverbindung jedoch ebenso méglich.

Barometerdose

Messrechner

Inertialmesseinheit

| Spannungsversorgung l

Abbildung 3.7: Messrack

Untergebracht wurde die Flugmessanlage auf einem Messrack im Gepéckfach des Ver-
suchsflugzeuges, welches ebenso Spannungsversorgung, Inertialeinheit und Barometerdose
beinhaltete. Uber einen Schalterkasten im hinteren Cockpit konnten Stromversorgung der
Sensoren, Flugmessrechner und Datenaufzeichnung aktiviert werden.

!Field Programmable Gate Array
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4 Auswerteverfahren und Resultate

4.1 Grundlagen

Flugiibersicht

Im Zeitraum vom 01.08.2010 bis 10.08.2010 wurden im Rahmen der vorliegenden Ar-
beit insgesamt acht Messfliige durchgefiihrt. Diese fanden ausschlieklich am Flugplatz
Schwarzheide / Schipkau (EDBZ) statt. Starts erfolgten im Flugzeugschlepp hinter einer
Schleppmaschine vom Typ Maule MX-7. Eine Ubersicht iiber die durchgefithrten Fliige
findet sich in der folgenden Tabelle.

Flug | Datum | Start- | Lande- Zweck Bemerkungen
zeit zeit

01-1 01.08. 18:11 18:26 Erprobung | unvollstindiger Aufbau
04-1 04.08. 13:40 14:20 | Thermikflug | einziger Flug mit

eingezogenem Fahrwerk
04-2 | 04.08. 16:48 17:01 | Thermikflug | kein Aufwind gefunden
10-1 10.08. 08:27 08:40 | Kalibrierflug
10-2 10.08. 09:11 09:20 | Kalibrierflug | gegen Ende einsetzende Thermik
10-3 | 10.08. 11:45 12:35 | Thermikflug
10-4 | 10.08. 14:09 14:46 | Thermikflug
10-5 | 10.08. 16:26 16:39 | Thermikflug | kein Aufwind gefunden

Tabelle 4.1: Ubersicht der durchgefithrten Messfliige

Die ersten beiden Ziffern der Flugbezeichnung geben jeweils den Tag des Monats an, die
letzte Ziffer die Nr. des an diesem Tag durchgefiihrten Fluges.

Vorgehensweise

Neben aufgezeichneten Videosequenzen lagen als Ergebnis eines jeden Messfluges die von
Flugmessanlage sowie Inertialeinheit aufgezeichneten Rohdaten in jeweils einer Datei vor.
Im Anschluss wurden diese auf einen Laptop iibertragen und zunéchst auf offensichtli-
che Fehler gepriift. Die eigentliche Auswertung folgte nach Abschluss aller Flugversuche.
Hierfiir wurden die aufgezeichneten Spannungen anhand der zuvor ermittelten Kalibrier-
funktionen in die jeweiligen Messgréfien umgerechnet. Beriicksichtigung fanden dabei auch
die unmittelbar vor jedem Start aufgenommenen Nullpunkte der Druckdosen. Die Aus-
wertung von Inertialdaten erfolgte mittels mitgelieferter Software.
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Synchronisation

Weitere Auswertungen erforderten zunéchst die zeitliche Zuordnung der von Flugmess-
anlage, Inertialeinheit und Kamera aufgezeichneten Messwerte bzw. Videosequenzen. Die
Ermittlung des Versatzes zwischen den jeweiligen Systemzeiten geschah wie folgt:

Flugmessanlage <« Inertialeinheit Als
Grundlage dienten die von beiden Syste-
men aufgezeichneten Lastvielfachen. Legt
man deren zeitliche Verldufe iibereinander
und verschiebt beide Kurven entlang der
Zeitachse, bis sie deckungsgleich sind, so
erhdlt man die jeweilige Zeitdifferenz. Als
besonders hilfreich erwiesen sich hierfiir pa-
rabeldhnliche Flugmandver, da Phasen mit
hohen Lastvielfachen sowie solche mit nied-
rigen dabei in kurzem Abstand aufeinan-
derfolgen und somit einen besonders mar-
kanten Punkt darstellen.

Flugmessanlage +» Video Zur Verkniip-
fung dienten ebenfalls markante Punkte,
insbesondere starke Querruderausschlige
oder der sowohl im Video als auch in den

—— Inertialeinheit
—— g-Sensor Messrack

15
=10
I
05 |
T T T
400 405 410
t[s]

Abbildung 4.1: Lastvielfache

Messwerten gut erkennbare Landestoft. Um weitere Auswertungen zu vereinfachen, wur-
den Messwerte zusatzlich in Form von Untertiteln in das Video eingeblendet.

S 5774 — S =
L

al= 6.5° be= 1.0° 4.8 QIR
al1=8.7° al2=8.5° a al4= 9.7 nx=-0.07 ny=0.00 nz=-1.12 DRx=-2.9°/s DRy= 0.6°/s]DRZ=X0'95/s]

1 < 112.2km/h 172m 4Amisy

Abbildung 4.2: Einblendung der Messwerte im Video
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4.2 Ergebnisse der Kalibrierfliige

U.a. um Berechnungsergebnisse zu iiberpriifen sowie exakte Sondeneinstellwinkel zu er-
mitteln, wurden am 10.08.2010 zwischen 8 und 10 Uhr morgens zwei Kalibrierfliige in
ruhiger Luft durchgefiihrt. Typische Flugmanover wie Kreisen bei verschiedenen Querla-
gen, Schnell- sowie Langsamflug fanden hierbei Beriicksichtigung.

ca(a)-Kurve

Der Verlauf des Auftriebsbeiwertes iiber dem Anstellwinkel erlaubt einen Vergleich zwi-
schen berechnetem und messtechnisch erfasstem Auftriebsanstieg. Er bietet somit die
Moglichkeit zur Kontrolle der durchgefiihrten Auftriebsberechnung. Eine Verschiebung
der Messwerte in Anstellwinkel-Richtung ermdglicht weiterhin die Ermittlung des exak-
ten Einstellwinkels der Gesamtfluglagesonde gegeniiber der Profilsehne.

A Flug 10-1
Flug 10-2
— Rechnung

02 T T T T T T T T T
—2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

agr |°]

Abbildung 4.3: Auftriebsbeiwert in Abhéngigkeit des Anstrémwinkels an der Gesamtflug-
lagesonde (Fliige 10-1 und 10-2)

Abb. 4.3 zeigt iiber eine jeweils etwa 60sekiindige Geradeausflugphase aufgenommene
Messwerte. Die Berechnung des Auftriebsbeiwertes erfolgte aus dem an der Gesamtflug-
lagesonde gemessenen Staudruck sowie dem Lastvielfachen. Um eine Verfilschung der
Messwerte zu vermeiden, wurden weiterhin die durch Rotationsbewegungen des Flugzeu-
ges hervorgerufenen Geschwindigkeitskomponenten bei der Ermittlung des Sondenanstell-
winkels beriicksichtigt.
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Beide Messfliige ergaben einen gegeniiber der Berechnung teils deutlich geringeren Auf-
triebsanstieg. Lediglich fiir kleine Auftriebsbeiwerte von ¢4 < 0.5...0.6 zeigt sich eine
gute Ubereinstimmung. Als mogliche Ursache fiir den oberhalb dieses Bereiches stufenar-
tig abfallenden Auftriebsanstieg sind Stromungsablosungen infolge der Messhandschuhe
denkbar. Tatséchlich zeigen Videoaufnahmen der Wollfiden bereits fiir kleine Anstell-
winkel die Ausbildung eines keilférmigen Turbulenzbereiches im Nachlauf der Sonden-
halterungen. Gegen eine solche Erklarung spricht jedoch, dass bereits friihere Messungen
ohne vergleichbare Anbauten nahezu identische Auftriebsanstiege ergaben. Auch zeigt
die Kurve des Auftriebsbeiwertes iiber dem Gesamtanstellwinkel (Abb. 4.4) eine bessere
Ubereinstimmung mit der Rechnung. Somit erscheinen Abweichungen bei der Berechnung
induzierter Geschwindigkeiten an der Gesamtfluglagesonde als wahrscheinlichere Ursache.

]“2 | :‘:n A;}s‘:‘f
‘A?AA. “E*‘:A
ey #A?
1.0 |
— 0.8
<
QO
0.6 | A Flug 10-1
Flug 10-2
—— Rechnung
0.4 |
02 / T T T T T T T T T

—2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

a[°]
Abbildung 4.4: Auftriebsbeiwert in Abhéngigkeit des Gesamtanstellwinkels

Die Berechnung des Gesamtanstellwinkels in Abb. 4.4 erfolgte iiber eine Transformation
der vom GPS ermittelten Geschwindigkeitskomponenten ins flugzeugfeste Koordinaten-
system. Voraussetzung fiir ein derartiges Vorgehen ist die Annahme ruhender Luft in
der Atmosphére. Um Fehler durch Windeinfliisse zu minimieren, wurde anhand von Ge-
schwindigkeitsdifferenzen zwischen GPS- und Sondenmessung eine Windgeschwindigkeit
ermittelt und bei der Anstellwinkelberechnung beriicksichtigt. Dennoch kam es gegen En-
de des zweiten Kalibrierfluges durch einsetzende Thermik bereits zu Abweichungen im
Kurvenverlauf, wobei hier besonders der Bereich kleiner Anstellwinkel betroffen war.
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Analog zum Einstellwinkel der Gesamtfluglagesonde war anhand in Abb. 4.4 dargestellter
Kurven weiterhin der exakte Neigungswinkel der Inertialeinheit gegeniiber der Profilsehne
zu ermitteln. Die Messwerte wurden dazu so lange in Anstellwinkelrichtung verschoben,
bis diese iiber der Kurve der Rechnung lagen.

Sondenanstrémung

Nachdem im vorangegangenen Abschnitt bereits die Einstellwinkel von Inertialeinheit und
Gesamtfluglagesonde ermittelt wurden, soll dies nun fiir simtliche Conrad-Sonden gesche-
hen. Abb. 4.5 zeigt deren Anstromwinkel in Abhéngigkeit vom Gesamtanstellwinkel.

as [°]

A Gesamtfluglagesonde

6 | A Sonden aufsen
4 A Sonden innen
— Rechnung Gesamtfluglagesonde
2 —— Rechnung Sonden aufen
0 —— Rechnung Sonden innen
_2 T T T T T T T T T
—2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
a[°]

Abbildung 4.5: Sondenanstrémung in Abhéingigkeit vom Gesamtanstellwinkel

Dargestellt sind wihrend Flug 10-1 aufgenommene Messwerte. Fiir Flug 10-2 ergibt sich
ein, mit Ausnahme der bereits in der c4(«)-Kurve auftretenden Stérung im niedrigen An-
stellwinkelbereich, nahezu identischer Verlauf. Analog zum bisherigen Vorgehen erfolgte
die Ermittlung des Gesamtanstellwinkels aus GPS- und Inertialdaten. Ebenso wurden zur
Korrektur der Sondenanstellwinkel erneut die durch Rotationsbewegungen verursachten
Geschwindigkeitskomponenten abgezogen.

Generell zeigt der Kurvenverlauf eine gegeniiber dem Gesamtanstellwinkel deutlich steilere
Anstromung der einzelnen Sonden. Ursache hierfiir ist die Beeinflussung der Sondenan-
stromwinkel durch die Tragfliigelumstromung. Infolge ihrer Lage vor dem Fliigel wird am
Ort einer Sonde dabei vor allem eine aufwartsgerichtete Geschwindigkeit induziert, deren
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Grofe sich anhand von Auftriebsverteilung und Sondenposition berechnen lasst. Wahrend
dabei im Bereich kleiner Anstellwinkel eine relativ gute Ubereinstimmung zwischen be-
rechneten und gemessenen Sondenanstromwinkeln vorzufinden ist, weichen die weiteren
Kurvenverlaufe leicht vom linearen Zusammenhang der Rechnung ab. Speziell im Bereich
um o ~ 3° zeigen die Messwerte einen steileren Kurvenanstieg, wohingegen dieser im
hohen Anstellwinkelbereich abnimmt.

Letzteres lidsst sich anhand des fiir hohe Anstellwinkel zunehmend nichtlinearen Verlaufes
der c4(a)-Kurve erkliaren. Aufgrund zunehmender Stromungsablosung féllt der Auftriebs-
anstieg im Bereich hoher Anstellwinkel stark ab, wodurch auch der Anstieg der induzierten
Geschwindigkeit an den Sonden entsprechend zuriickgeht. Ein Effekt, der durch die linea-
re Rechnung nicht beriicksichtigt wird. Aufgrund ihrer gréfseren Entfernung zum Fliigel
und der damit verbundenen geringeren Beeinflussung durch die Fliigelumstromung fallen
Abweichungen fiir die Gesamtfluglagesonde hierbei deutlich schwécher aus.

Nicht ohne Weiteres ersichtlich ist dagegen die Ursache des plétzlichen Sprunges im Kur-
venverlauf (« ~ 3°). Die Tatsache, dass dieser fiir alle Sonden gleichzeitig auftritt, legt die
Vermutung eines Fehlers in den GPS- bzw. Inertialdaten und damit in der Berechnung des
Gesamtanstellwinkels nahe. Gegen einen fehlerhaft berechneten Gesamtanstellwinkel als
alleinige Ursache der Abweichungen spricht jedoch die gute Ubereinstimmung der c4(a)-
Kurve mit der Rechnung. Auch wurde fiir beide Kalibrierfliige ein nahezu identischer
Kurvenverlauf ermittelt.
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Abbildung 4.6: Sondenanstrémung in Abhingigkeit vom Anstellwinkel der Gesamtflug-
lagesonde
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Abb. 4.6 zeigt die Sondenanstrémwinkel in Abhingigkeit des Anstellwinkels der Gesamt-
fluglagesonde. Verglichen mit Abb. 4.5, ergibt sich eine deutlich bessere Ubereinstimmung
zwischen Rechnung und Messung. Da lokal auftretende Storungen wie Rumpfeinfiiisse das
Verhéltnis der Sonden untereinander beeinflussen miissten, scheint als Grund festgestellter
Abweichungen ein entlang der gesamten Spannweite auftretender Effekt wahrscheinlich.

Um Auswirkungen dieser Nichtlinearitdten auf weitere Betrachtungen beriicksichtigen zu
konnen, soll fiir die Anstromwinkel der einzelnen Sonden eine Korrekturfunktion einge-
fiihrt werden. Der hierzu gewdhlte Polynomansatz vierten Grades basiert auf den Messwer-
ten beider Kalibrierfliige und gibt die Abweichung zwischen gemessenem und theoretisch
berechnetem Sondenanstromwinkel (in Abhéngigkeit vom gemessenen Sondenanstréoms-
winkel) an. Im Vorfeld weiterer Berechnungen erfolgt mit dessen Hilfe eine Korrektur der
Messwerte um den entsprechenden Betrag.

Weiterhin konnten anhand der Kurven in Abb. 4.5 und 4.6 die Einstellwinkel einzel-
ner Conrad-Sonden ermittelt werden, indem die jeweiligen Kurven so weit in ag-Richtung
verschoben wurden, bis diese maximale Ubereinstimmungen mit der Rechnung zeigten.
Es ergaben sich Sondeneinstellwinkel im Bereich von —1.7°...1.1°.

Flugleistungen

Um die Leistungsfahigkeit verschiedener Flugzeugtypen bzw. Flugstrategien beurteilen
zu konnen, ist das Figensinken des Versuchsflugzeuges relativ zur umgebenden Luft von
Interesse. Abb. 4.7 zeigt das Eigensinken in Abhéangigkeit von der Fluggeschwindigkeit.
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Abbildung 4.7: Eigensinken in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit
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Angegebene Geschwindigkeiten entsprechen dabei der unkorrigierten Eigengeschwindig-
keit (IAS!), dargestellte Messwerte einem Abschnitt von ca. 80s wihrend Flug 10-1. Zu
Vergleichszwecken sind weiterhin die Angaben des Herstellers [15] angegeben.

Die Ermittlung des Eigensinkens erfolgte dabei einerseits aus den GPS-Daten, andererseits
aus den an der Gesamtfluglagesonde gemessenen Driicken. Um den Einfluss der Flughdhe
auf den Kurvenverlauf zu minimieren, wurden GPS-Geschwindigkeiten anhand der 6rtli-
chen Dichte korrigiert. Unter Annahme der Standardatmosphére lasst sich Letztere aus
der Flughthe ermitteln (nach [7]):

h
p = 1.225|kg/m?| - (1 — 2.2558 - 107 - m)4-2586 (4.1)
m
Weiterhin ist eine Totalenergiekompensation notwendig, um Steiggeschwindigkeiten zu er-
fassen, welche lediglich durch Fahrtzu- bzw. -abnahme hervorgerufen werden. Die Grofe
dieser bei der Umwandlung von potentieller in kinetische Energie bzw. umgekehrt verur-
sachten Steiggeschwindigkeit ergibt sich aus dem Energieerhaltungssatz:

(ho—h1) (VP =V3)
(ta—t1)  2-g-(ta—t1)

(4.2)

Zur Berechnung des Eigensinkens aus den an der Gesamtfluglagesonde gemessenen Ge-
schwindigkeitskomponenten sind diese in das erdfeste Koordinatensystem zu transfor-
mieren. Von Interesse ist dabei lediglich die erdfeste z-Komponente, deren Wert dem
Eigensinken entspricht. Zu beachten sind jedoch durch Fliigelumstromung bzw. Rotati-
onsbewegungen des Flugzeuges am Ort der Sonde induzierte Storgeschwindigkeiten. Das
Vorgehen dhnelt damit stark demjenigen zur Berechnung von Aufwindgeschwindigkeiten
und ist in Kapitel 4.3 ndher erldutert. Um eine separate Totalenergickompensation fiir die
Drucksondenmessung iiberfliissig zu machen, wurde zur Berechnung der Sinkgeschwin-
digkeit im erdfesten System weiterhin statt des Nickwinkels die Neigung des Scheinlotes
gegeniiber der Flugzeughochachse verwendet.

Neben generellen Messungenauigkeiten bieten beide Verfahren jedoch grundlegende Pro-
bleme. Wahrend die Ermittlung einer Polaren aus GPS-Geschwindigkeiten ruhige Luft
in der Atmosphére voraussetzt, kommt es bei Stromungs-Messungen zu Ungenauigkeiten
infolge einer Beeinflussung von Messwerten durch die Flugzeugumstrémung. Da sich aber
bereits geringe Abweichungen sehr stark auf den Kurvenverlauf auswirken kénnen, erfolgt
die Flugleistungsvermessung iiblicherweise im Vergleichsflugverfahren. Flugleistungen des
zu untersuchenden Flugzeuges werden dabei durch Vergleich mit einem hochgenau kali-
brierten Vergleichsflugzeug ermittelt. Umso mehr iiberrascht die gute Qualitdt der Mess-
werte und speziell die gute Ubereinstimmung der beiden Kurven fiir niedrige Geschwin-
digkeiten, zumal der vorliegende Versuchsaufbau im Hinblick auf grofe Absténde zwischen
Stromungssonde und Inertialeinheit sowie damit verbundener geringer Steifigkeiten nur
bedingt zur Ermittlung des exakten Eigensinkens geeignet war.

'Tndicated Airspeed
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Die berechneten Flugleistungen beider Kurven liegen teilweise deutlich unter den Angaben
des Handbuches. Es ist davon auszugehen, dass insbesondere die zahlreichen Messanbau-
ten zu einer derartigen Verschlechterung der Widerstandsbilanz des Versuchsflugzeuges
fiihrten. Auch wurden simtliche Messungen mit ausgefahrenem Fahrwerk durchgefiihrt.
Im Uberziehbereich zeigen beide Kurven eine deutliche Hysterese.

Stromungsstrukturen

Das Verhalten der zur Stromungsvisualisierung aufgebrachten Wollfdden ist fiir einzelne
beispielhaft gewahlte Flugzustdnde in den folgenden Abbildungen dargestellt.

Abbildung 4.10: Strémungsstrukturen bei ¢4 = 1.17 und Re ~ 0.9...1.8 - 10°

Erwartungsgemifl zeigt sich fiir kleine Auftriebsheiwerte eine iiber die gesamte Spann-
weite anliegende Stromung. Mit zunehmendem Anstellwinkel bilden sich im Nachlauf
der Messanbauten bzw. in Rumpfnihe jedoch relativ frith (c4 ~ 0.7) keilformige Tur-
bulenzgebiete aus, deren Ausdehnung mit weiter wachsendem Auftriebsbeiwert schnell
zunimmt. Ab einem Auftriebsbeiwert von ¢4 &~ 1.1 beginnt die Strémung an der Hinter-
kante beginnend, auch in den ungestort angestromten Fliigelabschnitten abzulésen. Wie
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die berechnete Auftriebsverteilung vermuten liefs, geschieht dies nahezu gleichzeitig iiber
die gesamte Spannweite. Im Verlauf des Auftriebsbeiwertes iiber dem Anstellwinkel (Abb.
4.4) ist ein erster Abfall des Auftriebsanstieges bereits ab Beiwerten von etwa c4 =~ 1.0 zu
erkennen. Maximal erreichte Auftriebsbeiwerte liegen bei knapp c4 ~ 1.2. Dabei ist die
Stromung iiber nahezu die gesamte Tragfliche abgelost. Geht man davon aus, dass Stro-
mungsablosungen nur geringfiigige Verformungen der Auftriebsverteilung verursachen, so
lassen sich weiterhin die lokalen Maxima des Auftriebsbeiwertes angeben. Diese liegen
fiir die beginnende Stromungsablosung bei ¢, =~ 1.05 sowie fiir den Maximalauftrieb bei
cq = 1.25. Seitens der Profildaten (Abb. 2.3) ist mit einem Abfall des Auftriebsanstieges
jedoch erst bei lokalen Beiwerten von ¢, ~ 1.3 zu rechnen. Als maximaler Auftriebsbei-
wert ergibt sich laut X-Foil ein Wert von ¢, ~ 1.5. Somit scheinen mit X-Foil berechnete
Auftriebsbeiwerte auch fiir das E-603 tendenziell eher zu hoch zu liegen. Im Falle des
Maximalauftriebes sind dies wie beim FX-73 ca. 20%.

4.3 Rekonstruktion der Boengestalt

Berechnung von Aufwindgeschwindigkeiten

Windgeschwindigkeiten konnen anhand von Geschwindigkeitsdifferenzen zwischen GPS-
und Sondenmessdaten ermittelt werden. Die ins erdfeste Koordinatensystem iiberfiihrte
Anstromung des Flugzeuges °V setzt sich dabei aus Luftbewegungen in der Atmosphére
eVW sowie der Schwerpunktbewegung eVSP zusamimen:

V= Viy — Vop (4.3)

Wihrend die Schwerpunktbewegung direkt aus den GPS-Messdaten hervorgeht, sind zur
Ermittlung der inertialen Anstromgeschwindigkeit mehrere Zwischenschritte notwendig.
Zunichst gilt es, die Komponenten der Anstromgeschwindigkeit im flugzeugfesten System
aus den Messwerten der Anstromwinkelsonden zu ermitteln. Deren Kalibrierung im Wind-
kanal erfolgte, indem sie in einem konstanten Luftstrom zun&chst um den Winkel 8 um
die Hochachse und daraufhin um den Winkel o um die neue Querachse gedreht wurden.
Entsprechend ergeben sich die Komponenten der Anstromgeschwindigkeit an einer Sonde
Vs wie folgt:

cosa - cos 3
Vs = sin 3 Vo (4.4)
sina - cos 3
Um vergleichbare Werte fiir GPS- und Sondengeschwindigkeiten zu erzielen, ist die An-
stromgeschwindigkeit V., anhand der értlichen Dichte zu ermitteln (TAS?):

Ve = > (4.5)

Letztere ergibt sich entsprechend der Standardatmosphére nach Gleichung (4.1).

2True Airspeed
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Wihrend des Fluges wird die Anstrémung der Sonden jedoch durch Rotationsbewegungen
des Flugzeuges bzw. die Fliigelumstromung gestort. Bei der Ermittlung der tatséchlichen
Stromungsverhéltnisse miissen diese Anteile beriicksichtigt werden:

W =IVs =1V =1V, (4.6)

Die durch Rotationsbewegungen hervorgerufene Stérgeschwindigkeit / VR ist abhéngig von
der Sondenposition sowie der jeweiligen Drehrate. Ihre Berechnung erfolgt nach Gleichung
(2.13). Zur Bestimmung der induzierten Geschwindigkeit /V; am Ort der Sonde ist dagegen
ein iteratives Vorgehen notwendig, da deren Ermittlung die Kenntnis der Auftriebsvertei-
lung voraussetzt, diese jedoch wiederum von der Béengestalt abhingig ist.

Ist die Anstrémung im flugzeugfesten System ermittelt, so kann diese nach Gleichung
(2.2) ins inertiale System transformiert werden. Zur Ermittlung des 6rtlichen Aufwindes
ist dabei lediglich die z-Komponente der Anstrémgeschwindigkeit von Bedeutung:

eVZ:fo-sin@%—fV;,-cos@-sin@—fVZ-cos@-cosQD (4.7)
Nach Gleichung (4.3) ergibt sich der ortliche Aufwind zu:
Vi, =V, +Vsp. = —wp (4.8)

Ergebnisse der Aufwindberechnung

Die Abb. 4.11 und 4.12 zeigen fiir zwei beispielhaft gewihlte Flugabschnitte die an den
einzelnen Sonden berechneten Aufwindgeschwindigkeiten.
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Abbildung 4.11: Aufwindgeschwindigkeiten an einzelnen Sonden im Kalibrierflug (10-1)
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Abbildung 4.12: Aufwindgeschwindigkeiten an einzelnen Sonden im Thermikflug (10-3)

Erwartungsgemaf ergibt die Berechnung fiir den Kalibrierflug eine nahezu ruhende Luft-
masse, wohingegen im Thermikflug starke Turbulenzen auftreten. Fiir Flug 10-1 darge-
stellte Messwerte wurden dabei im Geradeausflug beim Durchfliegen des gesamten Ge-
schwindigkeitsbereiches aufgenommen, diejenigen fiir Flug 10-3 hingegen beim Kreisen
in der Thermik. Speziell im extremen Langsamflug bzw. im Bereich von Stromungsab-
l6sungen sinkt die Genauigkeit der Aufwindberechnung infolge zunehmender Fehler bei
der Bestimmung induzierter Geschwindigkeiten. Ebenso konnten wahrend des ersten Kali-
brierfluges (Flug 10-1) im steilen Kurvenflug Abweichungen festgestellt werden. Hier lagen
berechnete Aufwindgeschwindigkeiten teils deutlich zu niedrig. Da diese Abweichungen je-
doch fiir alle Sonden in gleichem Mafe auftraten, sollten durch sie verursachte Fehler bei
der Berechnung der Auftriebsverteilung eher gering ausfallen.
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Abbildung 4.13: Verteilung vertikaler Windgeschwindigkeiten im Kalibrierflug (10-2)
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Abbildung 4.14: Verteilung vertikaler Windgeschwindigkeiten im Thermikflug (10-3)

Die Haufigkeit festgestellter vertikaler Boengeschwindigkeiten ist in den Abbildungen 4.13
und 4.14 beispielhaft fiir zwei der durchgefiihrten Messfliige und die Sonden des linken
Fliigels gezeigt. Eine Ubersicht der ermittelten Verteilungen siamtlicher Fliige ist weiterhin
in Tabelle 4.2 angegeben. Beriicksichtigung fanden dabei ausschliefslich reine Segelflugab-
schnitte, nicht aber Start und Landung.

Flug | Segel- Aufwindgeschwindigkeiten
flug- Mittelwert Standardabweichung
zeit [m/s] [m/s]

[s] GF ‘ LA ‘ LI ‘ RI ‘ RA | GF ‘ LA ‘ LI ‘ RI ‘ RA
04-1 1810 | 1.44 | 1.65 | 1.57 | 1.28 | 1.45 | 1.9 | 1.63 | 1.60 | 1.58 | 1.58
04-2 400 | -0.12 | -0.07 | -0.22 | -0.37 | -0.14 | 0.76 | 0.73 | 0.71 | 0.68 | 0.70
10-1 380 0.02 | -0.05 | -0.08 | -0.12 | -0.04 | 0.15 | 0.16 | 0.15 | 0.13 | 0.16
10-2 210 0.03 | 0.04 | -0.02 | -0.01 | 0.01 | 045 | 0.44 | 0.42 | 0.41 | 0.43
10-3 2670 | 1.26 | 1.29 | 1.24 | 1.11 | 1.21 | 1.19 | 1.23 | 1.21 | 1.20 | 1.21
10-4 1775 | 1.08 | 1.03 | 0.93 | 0.83 | 0.90 | 1.38 | 1.44 | 1.41 | 1.33 | 1.37
10-5 475 058 | 0.53 | 0.50 | 0.34 | 0.45 | 1.10 | 1.10 | 1.10 | 1.05 | 1.08

Tabelle 4.2: Aufwindintensititen der einzelnen Messfliige

Insbesondere fiir Thermikfliige ergaben sich in etwa normalverteilte Aufwinde. Héufig-
keiten wiahrend der beiden Kalibrierfliige ermittelter Bden wichen hingegen von einer
Normalverteilung ab. Wahrend Flug 10-1 kam es infolge einer fehlerhaften Aufwindbe-
rechnung im steilen Kurvenflug zu Unterschieden, als deren Ursache Probleme in den GPS-
bzw. Inertialdaten wahrscheinlich erscheinen. Auch fiir Flug 10-2 (Abb. 4.13) zeigen sich
Abweichungen, speziell ein zu hidufiges Auftreten starker Boen. Grund hierfiir diirfte die
gegen Ende dieses Fluges einsetzende Thermik sein, in deren Folge bereits einige stérkere
Aufwinde durchflogen wurden. Nicht zuletzt weicht auch die Verteilung fiir Thermikfliige
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leicht von einer Normalverteilung ab. Als typisches Merkmal der gemessenen Verteilun-
gen stellte sich die Ausbildung zweier Haufigkeits-Maxima heraus (Abb. 4.14), wobei eines
der beiden stets im Bereich um Om/s liegt. Beide Maxima stehen fiir einen charakteristi-
schen Abschnitt des Segelfluges. Einerseits das Kreisen in einem thermischen Aufwind bei
steigender Luft, andererseits der Geradeausflug zwischen zwei Aufwindgebieten in einer
ruhenden bzw. sogar sinkenden Luftmasse. Entsprechend verschwand das zweite Maxi-
mum bei ausschlieflicher Betrachtung der Kreisfluganteile und der Kurvenverlauf niherte
sich nochmals deutlich einer Normalverteilung an.

Rekonstruktion der spannweitigen Aufwindverteilung

Um aus den an fiinf spannweitigen Positionen ermittelten Aufwindgeschwindigkeiten eine
Béengestalt zu rekonstruieren, werden diese iiber die in Kapitel 2.5 bereits vorgestell-
te Ansatzfunktion (2.14) angendhert. In einem vorgegebenen Bereich wird hierzu nach
denjenigen Parametern gesucht, welche eine geringstmogliche Abweichung zwischen Na-
herungsfunktion und Messwerten ergeben.
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Abbildung 4.15: Rekonstruktion der spannweitigen Béengestalt mittels Ansatzfunktion
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4.4 Ergebnisse fiir konkrete Flugphasen und -mandver

4.4.1 Flugzeugschlepp

Messwerte deuten im Schlepp auf eine starke Beeinflussung der Fliigelanstromung durch
das vorausfliegende Motorflugzeug hin. Besonders im Bereich der inneren Sonden kommt
es infolge des Abwindfeldes zu einer Verringerung der Anstromwinkel. Eine Betrachtung
berechneter Aufwindgeschwindigkeiten (Abb. 4.16) bestéitigt diesen Eindruck.
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Abbildung 4.16: Vertikale Windgeschwindigkeiten im Flugzeugschlepp (Flug 10-1)

Je nach Position der Flugzeuge zueinander trifft das Abwindfeld dabei vorwiegend den
linken oder rechten Fliigel. Im Kurvenflug verschiebt sich der Einfluss zunehmend zur
kurvenduferen Tragflache. Abb. 4.17 zeigt die Verteilung im Flugzeugschlepp berechneter
Aufwinde fiir Flug 10-2.
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Abbildung 4.17: Verteilung vertikaler Windgeschwindigkeiten im Flugzeugschlepp (10-2)
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Es zeigen sich mitunter deutliche Unterschiede zwischen linker und rechter Sonde. Zum
Teil sind diese durch im Schlepp ausschlieflich geflogene Rechtskurven zu erkliren. Wah-
rend die innere Sonde des linken Fliigels nahezu iiber den gesamten Schlepp durch das
Abwindfeld gestort wird, ldsst die Beeinflussung im Bereich der rechten inneren Sonde im
Kurvenflug nach. Da sich das Abwindfeld hier in Richtung der kurvenauferen Tragflache
verschiebt, ist dagegen zunehmend die &dufiere linke Sonde betroffen. Es ergab sich jedoch
auch im reinen Geradeausflug eine etwas stirkere Beeinflussung der linken Flache.
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Abbildung 4.18: Typische Anstromwinkel- und Auftriebsbeiwertverteilung im F-Schlepp

Eine typische, fiir den Flugzeugschlepp berechnete Auftriebsverteilung, sowie die zugrunde
liegende Fliigelverwindung, ist in Abb. 4.18 dargestellt. Obwohl die Boen-Ansatzfunktion
nicht zur Modellierung eines Abwindfeldes gedacht ist, lasst sich eine klare Tendenz er-
kennen. Die flachere Anstromung der spannweitig inneren Bereiche bedingt demnach eine
stark verformte Auftriebsverteilung, welche wiederum eine deutliche Erhéhung des indu-
zierten Widerstandes zur Folge hat.

0.05
0.04
0.03 |
0.02
0.01 |
0.00

Haufigkeit

100 110 120 130 140 150 160 170 180
cwi %]

Abbildung 4.19: Erhéhung des induzierten Widerstandes im Flugzeugschlepp (ruhige
Luft)

Abb. 4.19 zeigt im Flugzeugschlepp ermittelte induzierte Widerstdnde im Verhéltnis zu
denjenigen bei gleichem Auftriebsbeiwert und ungestorter Anstromung. Berticksichtigung
fanden hierbei zunachst nur die beiden Kalibrierfliige. Im Schnitt lag der Beiwert des in-
duzierten Widerstandes fiir diese Flugphase um ca. 28% iiber demjenigen des ungestorten
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Normalfluges ohne Querruderausschlige. Nochmals stiarker fielen Widerstandserh6hun-
gen unter thermischen Bedingungen aus. Hier auftretende heftige Turbulenzen fiihrten zu
teils massiven spannweitigen Anstromwinkelgradienten von mitunter weit mehr als 10°
zwischen benachbarten Sonden. In deren Folge kam es zu einer weiteren Verformung der
Auftriebsverteilung. Die teilweise nur einzelne spannweitige Abschnitte umfassenden Béen
machten zudem ein Gegensteuern mit starken (Querruderausschlidgen erforderlich, welche
ihrerseits einen zusétzlichen Anstieg des induzierten Widerstandes bedingten.
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Abbildung 4.20: Erhéhung des induzierten Widerstandes im Flugzeugschlepp (Thermik)

Abb. 4.20 zeigt die Verteilung von Erh6éhungen des induzierten Widerstandes im Schlepp
unter thermischen Bedingungen (Fliige 10-3 und 10-4). Es ergibt sich eine gegeniiber dem
Flugzeugschlepp in ruhiger Luft deutlich stirkere Streuung der Widerstandsbeiwerte. Da-
bei traten teilweise Erh6hungen um mehr als 100% auf, andererseits aber auch Flugpha-
sen ohne nennenswerte Beeinflussung. Im Schnitt betrug die Erhéhung des induzierten
Widerstandsbeiwertes ca. 51% gegeniiber dem Flug bei gleichem Auftriebsbeiwert aber
ungestorter Anstromung. Da auftretende starke spannweitige Aufwindgradienten von der
Boen-Ansatzfunktion zum Teil jedoch nur bedingt erfasst werden konnten, scheinen noch-
mals hohere Werte wahrscheinlich.

Um grofere Fehler zu vermeiden, wurden in allen Betrachtungen jene Messpunkte ent-
fernt, fiir die gemittelte Abweichungen zwischen tatsichlich gemessenen und anhand der
angendherten Auftriebsverteilung berechneten Sondenanstromwinkeln von mehr als einem
Grad pro Sonde auftraten. Durchschnittliche Differenzen zwischen Messung und Rechnung
betrugen dagegen 0.3° /Sonde gegeniiber 0.1°/Sonde beim Flugzeugschlepp in ruhiger Luft.

Im Hinblick auf das Auftreten temporar iiberzogener Flugzustiande ist weiterhin die Hau-
figkeit oberhalb gewisser Grenzen liegender Auftriebsbeiwerte von Interesse. Wahrend der
Thermikfliige 10-3 und 10-4 aufgetretene Beiwerte zeigt Abb. 4.21. Dargestellt sind hierbei
aus der Auftriebsverteilung berechnete Werte. Deren Verteilung unterscheidet sich kaum
von der aus Staudruck und Lastvielfachem ermittelten, weist jedoch einen um ca. 3%
geringeren Mittelwert auf. Fiir Fliige in ruhiger Luft ergab sich bei nahezu identischem
Mittelwert eine geringere Streuung der Auftriebsbeiwerte. Zum Vergleich ist ebenfalls die
withrend der Kalibrierfliige aufgenommene c4(«)-Kurve angegeben.
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Abbildung 4.21: Auftriebsbeiwerte im Flugzeugschlepp (Thermik) im Vergleich zur ermit-
telten c4(a)-Kurve

Wie die relativ hohen Geschwindigkeiten im Flugzeugschlepp ohnehin nahelegen, traten
praktisch keine Auftriebsbeiwerte im Uberziehbereich auf. Aufgrund der im Schlepp stark
verformten Auftriebsverteilung sind lokal {iberzogene Flugzustédnde dennoch denkbar. Be-
trachtet werden deshalb auch die aus den berechneten Auftriebsverteilungen folgenden
lokalen c¢,-Maxima (Abb. 4.22). Diese liegen deutlich iiber dem jeweiligen Gesamtauf-
triebsbeiwert. Ein Vergleich mit ermittelten Profildaten soll nun zur Abschétzung der
Héufigkeit lokal iiberzogener Flugzustinde genutzt werden. Laut X-Foil-Berechnung ist
ab einem ortlichen Auftriebsbeiwert von ¢, ~ 1.3 mit beginnender Stromungsablésung zu
rechnen. Die Ergebnisse der Kalibrierfliige legen dagegen nahe, dass bereits bei lokalen
Auftriebsbeiwerten um ¢, &~ 1.1 Ablésungen auftreten. Derart hohe Werte wurden beim
Schlepp unter thermischen Bedingungen mit folgenden H&ufigkeiten ermittelt:

| Lokaler Auftriebsbeiwert | Anteil an der Flugzeit |

~>1.1 2.8%
>1.2 1.2%
>1.3 0.6%

Tabelle 4.3: Anteil der Flugphasen mit lokalen Auftriebsbeiwerten im Bereich von Ablo-
sungen (Flugzeugschlepp bei mittlerem c4 von ca. 0.5)

Betroffen war hiervon nahezu ausschlieflich der Bereich der Querruder. Auswertungen
der Videoaufnahmen deuten allerdings darauf hin, dass lokale Stromungsabldsungen im
Flugzeugschlepp unter thermischen Bedingungen deutlich hdufiger auftraten, als in obiger
Tabelle angegeben. Aufzeichnungen der Wollfdden fiir die Fliige 10-3 und 10-4 ergaben am
linken Fliigel fiir etwa 5% bis 10% des Schlepps Flugzustinde mit ,zappelnden* Wollfdden.
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Abbildung 4.22: Lokale ¢,-Maxima im Flugzeugschlepp (Thermik): Vergleich mit berech-
neten Profildaten bzw. Beiwerten des Gesamtflugzeuges (gestrichelt)

Diese traten sowohl in spannweitig inneren als auch duferen Bereichen auf, wobei die
Stromung in Aufseren Abschnitten deutlich hdufiger abloste. Auch nahmen Haufigkeit und
Starke von Turbulenzen mit zunehmender Flughohe ab. Eine derartige lokale Stromungs-
ablosung ist beispielhaft in Abb. 4.23 gezeigt.

Abbildung 4.23: Lokale Stromungsablésung im Flugzeugschlepp (Flug 10-3)

Wiéhrend Ablosungen in spannweitig dufseren Bereichen von der Rechnung noch relativ
gut erfasst werden konnten, blieben diese in den inneren Bereichen meist unberiicksichtigt.
Es ist jedoch davon auszugehen, dass ,zappelnde* Wollfdden nicht zwangsweise auf Ab-
16sungen hindeuten. Da Windbdéen im Flugzeugschlepp nicht nur in vertikaler Richtung
auftreten, konnen auch seitlich auftreffende Béen oder Wirbel zu Querstrémungen und
damit Auslenkungen der Wollfaden fiithren. Eine &rtliche Messung der Schiebewinkel war
im Versuchsaufbau jedoch nicht vorgesehen. Generell scheinen weder der gewéhlte Ver-
suchsaufbau noch das theoretische Modell hinreichend geeignet, die im Flugzeugschlepp
unter thermischen Bedingungen auftretenden Stromungszustinde genau zu erfassen. Ei-
nerseits liefen die Videoaufnahmen oft starke Turbulenzen mit Ausdehnungen im Be-
reich weniger Meter erkennen, deren genaue Gestalt mit nur zwei bzw. drei Sonden pro
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Halbspannweite kaum zu erfassen war. Teilweise trafen derartige Boen auch zwischen be-
nachbarten Sonden auf den Fliigel, ohne iiberhaupt erfasst worden zu sein. Andererseits
erwies sich die zur Béen-Rekonstruktion gewihlte Ansatzfunktion meist als eher unge-
eignet, neben dem ohnehin vorhandenen Abwindfeld zusétzlich auftretende starke Boen
anzundhern. Exakte Angaben {iber Widerstandserh6hungen bzw. Strémungsablosungen
scheinen aufgrund der genannten Schwierigkeiten mit dem vorliegenden Versuchsaufbau
bzw. theoretischen Modell somit kaum moglich. Dennoch lassen sich neben einer stark
verformten Auftriebsverteilung auch héufige lokale Ablésungen infolge heftiger Turbulen-
zen erkennen. Beide Faktoren diirften grofse Widerstandserh6hungen verursachen, weshalb
weitergehende Untersuchungen, beispielsweise hinsichtlich verschiedener Positionen hinter
der Schleppmaschine, interessant erscheinen.

4.4.2 Kreisflug in der Thermik
Optimale Kreisflugparameter

Beim Kreisen in thermischen Aufwinden gilt es, die Vorteile eines langsamen Kurvenflu-
ges wie enge Radien trotz geringer Lastvielfachen gegeniiber Nachteilen wie der Gefahr
temporirer Stromungsablosungen abzuwigen. Entscheidend sind neben den reinen Flug-
leistungen vor allem Gestalt und Stirke des jeweiligen Aufwindes. Ziel des Kreisfluges ist
das Erreichen maximaler Steiggeschwindigkeiten w durch einen optimalen Kompromiss
aus minimalem FEigensinken des Flugzeuges wg einerseits, sowie dem engen Kurvenflug
nahe dem Béenzentrum und damit der Ausnutzung maximaler Aufwindgeschwindigkeiten
wp andererseits:

W= wp — Wy — max (4.9)

Zur Veranschaulichung grundlegender Zusammenhénge soll dabei zunéchst auf ein stark

vereinfachtes Modell zuriickgegriffen werden, bevor schlieflich auf konkrete Messwerte

eingegangen wird. Das Eigensinken des Luftfahrzeuges wg ist neben der Fluggeschwin-

digkeit V' noch vom Verhéltnis aus Auftriebs- und Widerstandsbeiwert abhingig. Unter

der Annahme kleiner Gleitwinkel ~ ergibt sich im Normalflug folgender Zusammenhang:
cw V. WE

t = — ="~ —= 4.10
any =2~ 2 (110

Fiir das Eigensinken im Kurvenflug gilt:

(4.11)

Der Verlauf des Widerstandsbeiwertes in Abhéangigkeit vom Auftriebsbeiwert lisst sich
fiir das Versuchsflugzeug anhand von Gleichung (4.10) aus den Messdaten der beiden
Kalibrierfliige ermitteln. Abb. 4.24 zeigt die so berechnete Widerstandspolare.
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Abbildung 4.24: Widerstandskomponenten in Abhéngigkeit des Auftriebsbeiwertes

Als Grundlage dienten die wéhrend der Kalibrierfliige 10-1 und 10-2 iiber eine jeweils ca.
60 sekiindige Geradeausflugphase aufgenommenen Messwerte. Widerstandsbeiwerte set-
zen sich hierbei sowohl aus weitgehend auftriebsunabhéngigen parasitdren Anteilen (cyo)
zusammen als auch aus einem stark vom Auftriebsbeiwert beeinflussten induzierten Anteil
(cwi). Neben dem Gesamtbeiwert sind beide Komponenten in Abb. 4.24 eingezeichnet.
Tatséchlich ergibt sich fiir den parasitaren Widerstand ein nahezu konstanter Beiwert von
cwo ~ 0.018, der erst mit beginnender Stromungsablésung stark ansteigt. Abweichungen
des induzierten Anteils vom quadratischen Verlauf ergeben sich in erster Linie durch Un-
terschiede zwischen linearer Auftriebsberechnung und dem anhand von Staudruck und
Lastvielfachem ermittelten Auftriebsbeiwert besonders im Bereich hoher Anstellwinkel.
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Abbildung 4.25: Gleitzahl in Abhéngigkeit des Auftriebsbeiwertes
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Zur Berechnung des Eigensinkens ist jedoch die Gleitzahl entscheidend, welche das Ver-
héltnis von Auftriebs- zu Widerstandsbeiwert widerspiegelt. Sich aus den in Abb. 4.24
dargestellten Messwerten ergebende Gleitzahlen sind in Abb. 4.25 gezeigt. Fiir weitere
Betrachtungen wurden diese durch einen Polynomansatz 6. Grades angenédhert. Einfliis-
se von Lastvielfachem bzw. Reynoldszahl auf den Kurvenverlauf sollen vernachléssigt
werden. Damit ist es moglich, das Eigensinken des Versuchsflugzeuges bei vorgegebenen
Werten fiir Auftriebsbeiwert und Geschwindigkeit zu bestimmen.

Ebenfalls von Interesse sind beim Kreisen auftretende vertikale Windgeschwindigkeiten.
Starke Vereinfachungen sind dabei hinsichtlich der Gestalt eines thermischen Aufwindes
notwendig. Die bereits zur Anndherung der spannweitigen Boengestalt dienende kosinus-
formige Ansatzfunktion (Gleichung 2.14) wird hierfiir auch zur Modellierung des Aufwind-
Geschwindigkeitsprofils genutzt. Um einen dreidimensionalen Aufwind zu simulieren, wird
diese zusétzlich um das Boen-Zentrum rotiert. Es ergibt sich ein kreisrunder Aufwind mit
kosinusférmigem Geschwindigkeitsprofil. Geht man weiterhin von einem gleichbleibenden
Kreisflug aus, dessen Mittelpunkt im Zentrum des Aufwindes liegt, so kann die Aufwindge-
schwindigkeit wg als Funktion des Kreisradius rx dargestellt werden. Der Aufwindradius
rp entspricht darin derjenigen Entfernung vom Zentrum, in der die vertikale Windge-
schwindigkeit auf null zuriickgegangen ist.

WRB max TTK

5 (1+ cos -

wp = ) (4.12)
Beim Thermik-Kreisen sind vom Piloten in erster Linie Fluggeschwindigkeit V' und Quer-
lage ® zu steuern. Daraus ergeben sich automatisch Kreisradius rg, Auftriebsbeiwert
c4 und Lastvielfaches n. Nachfolgend sollen nun fiir Aufwinde verschiedener Grofe und
Stiarke optimale Flugstrategien untersucht werden. Fiir den Kreisflug gelten dabei fol-

gende Zusammenhénge: Das Lastvielfache ergibt sich aus dem Verhéltnis von erzeugtem

Auftrieb zur Gewichtskraft: 2 S
pn=P Y TCATOF (4.13)
2-m-g

Aus Lastvielfachem und Fluggeschwindigkeit folgen Kurvenradius und Querlage:

V2

T = ———— 4.14

= (4.14)
1

cosd = — (4.15)
n

Mithilfe der beschriebenen Vereinfachungen lassen sich nun bei vorgegebener Aufwind-
stiarke und -grofe die in Abb. 4.26 dargestellten Werte als Optimum fiir maximale Steig-
geschwindigkeiten finden. Grundlage der Optimierung sind die in Abb. 4.25 gezeigte Nihe-
rung der Gleitzahl des Versuchsflugzeuges sowie ein den Vereinfachungen entsprechender
und exakt zentrierter Aufwind. Weiterhin wurde ein Fluggewicht von 630kg zugrunde
gelegt. Angegebene Geschwindigkeiten beziehen sich auf eine Luftdichte von 1.225kg/m?3.
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Abbildung 4.26: Parameter fiir optimalen Kreisflug in der Thermik

Abb. 4.26 verdeutlicht den Zusammenhang zwischen Stérke und Grofe eines Aufwindes
sowie den damit verbundenen optimalen Flugstrategien. Wahrend grofe bzw. schwache
Aufwinde eher flaches und langsames Kreisen erfordern, liegt das Optimum bei starker
bzw. kleinrdumiger Thermik dagegen beim schnelleren und steileren Kreisen. Grundsatz-
lich erweisen sich zundchst Querlagen im Bereich zwischen 30° und 50° als optimal.

Trotz geringer zusétzlicher Lastvielfachen und dem damit verbundenen kleinen Eigen-
sinken sind Werte unterhalb von 30° Schréiglage nur in sehr schwacher und weitrdumiger
Thermik sinnvoll. Kurvenradien wiirden andernfalls sehr grof und starkere Aufwinde im
Boen-Zentrum in grofsem Abstand umflogen. Sie sind jedoch gut zum Zentrieren eines
Aufwindes geeignet, indem die Schréglage an entsprechenden Punkten verringert und der
Kurvenradius damit erhoht wird. QQuerlagen iiber 50° scheinen ohnehin kaum sinnvoll:
Einerseits beanspruchen diese Pilot und Material durch hohe Lastvielfache, andererseits
nimmt das Eigensinken hier sehr stark zu. Da Aufwinde in der Praxis jedoch weder kreis-
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rund noch exakt zu zentrieren sind, wird man in Gebieten schwécheren Steigens zwangs-
laufig an Hohe verlieren. Zudem sind durch steileres Kreisen theoretisch erreichbare Ver-
besserungen selbst in starker und kleinrdumiger Thermik meist nur gering.

Als optimal erweist sich weiterhin ein Flug mit Auftriebsbeiwerten um c4 ~ 1, wobei
fiir maximales Steigen in engen Kurven leicht héhere, beim flachen Kreisen dagegen leicht
niedrigere Werte von Vorteil sind. Prinzipiell liegen die optimalen Auftriebsbeiwerte ge-
ringfiigig iiber demjenigen des geringsten Sinkens (im Normalflug bei c4 ~ 0.93). Ungiins-
tigere Auftriebsbeiwerte werden also zugunsten flacheren und langsameren Kreisens bei
gleichem Kurvenradius in Kauf genommen, wodurch sich Lastvielfaches und Eigensinken
verringern lassen.

Praktisch sind exakte Auftriebsbeiwerte jedoch kaum einzustellen, vielmehr wird es, bei-
spielsweise durch Windbden oder Steuermanover, zu Abweichungen kommen. Im Fol-
genden soll deshalb auch auf die Auswirkungen vom Optimum abweichender Fluglagen
eingegangen werden.
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Abbildung 4.27: Beim Kreisen in einem Aufwind erreichbare Steiggeschwindigkeiten in
Abhéngigkeit von Kurvenradius und Auftriebsbeiwert

Abb. 4.27 zeigt die in einem beispielhaft gewédhlten Aufwind (rp = 150m, wg ;mar = 5m/s)
erreichbaren Steiggeschwindigkeiten in Abhéangigkeit des geflogenen Kurvenradius. Ein-
zelne Kurven gehen dabei von einem konstanten Auftriebsbeiwert aus, wobei neben derje-
nigen Kurve des optimalen Auftriebsbeiwertes auch solche fiir um jeweils 10% tiber bzw.
unter dem Optimum liegende Beiwerte eingezeichnet sind. Dargestellt ist dariiber hinaus
die in der jeweiligen Entfernung zum Zentrum vorherrschende Aufwindgeschwindigkeit.
Aus der Differenz zwischen dieser Aufwindstéarke und dem Steigwert ldsst sich somit wei-
terhin das Eigensinken beim jeweiligen Kurvenradius ablesen.
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Die Kurve des verringerten Auftriebsbeiwertes weicht tiber weite Bereiche kaum von der-
jenigen des Optimums ab. In weiten Kreisen sind sogar leichte Verbesserungen durch ein
vermindertes Eigensinken mdglich. Lediglich fiir kleine Kurvenradien verschlechtern sich
die Flugleistungen infolge hoherer Querlagen, Fluggeschwindigkeiten und Lastvielfachen
deutlich. Der Verlauf der Kurve des erhohten Auftriebsbeiwertes hingegen zeigt fiir na-
hezu alle Kurvenradien merklich schlechtere Steigwerte. Zwar erlaubt dieser engere bzw.
langsamere Kurven und damit eine bessere Ausnutzung der Thermik, fiihrt aufgrund ra-
pide anwachsender Widerstdnde jedoch generell zu einem stark erhéhten Eigensinken.
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Abbildung 4.28: Beim Kreisen in zwei beispielhaft gewéhlten Aufwinden erreichbare Steig-
geschwindigkeiten in Abhéngigkeit von Auftriebsbeiwert und Querlage

Um diesen Einfluss des Auftriebsbeiwertes detaillierter zu veranschaulichen, zeigt Abb.
4.28 fiir zwei beispielhaft gewdhlte Aufwinde die in Abhéngigkeit des Auftriebsbeiwer-
tes erreichbaren Steiggeschwindigkeiten. Kinzelne Kurven gehen hierbei von konstanten
Querlagen aus, wobei sich diese iiber einen relativ breiten Bereich um das Optimum
(ca. +/-10°) nur geringfiigig auf erzielbare Steigwerte auswirken. Mit wachsender Auf-
windstéirke bzw. abnehmender -grofse scheinen niedrige Querlagen allerdings zunehmend
ungeeignet, wohingegen hohe Werte sich besonders in schwachen und grofen Aufwinden
als ungiinstig erweisen. Querlagen deutlich oberhalb von 60° fiihren aufgrund des hohen
Eigensinkens grundsétzlich zu schlechten Steigleistungen. Ebenso sind solche unterhalb
von 20° wegen ihrer grofen Kurvenradien nicht sinnvoll.
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Hinsichtlich des Auftriebsbeiwertes ergeben sich um das Optimum besonders bei grofen
und schwachen Aufwinden relativ flache Kurvenverldufe. Leistungsminderungen durch
ca-Abweichungen fallen somit zunichst zwar eher gering aus, sind bei Uberschreitung
gewisser Grenzen jedoch gravierend. Besonders hohe Auftriebsbeiwerte ab ¢4 ~ 1.1 sind
kritisch, da Ablosungen hier zu einem stark zunehmenden Eigensinken fiithren. Aber auch
zu kleine Beiwerte konnen - speziell in kleinrdumiger und starker Thermik - erreichba-
re Steigwerte bereits bei relativ geringen Abweichungen deutlich herabsetzen. Prinzipiell
giinstiger scheint hier der Flug mit leicht iiberhohter Geschwindigkeit. Dessen Vorteile
liegen zusétzlich in einer besseren Ruderwirkung und damit der Fahigkeit schnelleren
Reagierens auf Boen sowie in der verbesserten Flugsicherheit. So nimmt u.a. die Gefahr
eines Stromungsabrisses und des damit verbundenen seitlichen Abkippens ab.

Erh6hung des induzierten Widerstandes

Nachdem bisher sowohl optimale Kreisflugparameter als auch die Auswirkungen von Ab-
weichungen in diesen Parametern anhand eines Modells untersucht wurden, folgt nun
eine Betrachtung konkreter Messwerte. Von Interesse ist hierbei zunéchst, inwiefern es
durch Béen zu einer Verformung der Auftriebsverteilung und somit zu einem erhéhten in-
duzierten Widerstand bzw. einer verdnderten Widerstandspolare des Flugzeuges kommt.

Abb. 4.29 zeigt aus den Messdaten der Flii- 0.6

ge 10-3 und 10-4 ermittelte Haufigkeiten ~ 05

von Erhéhungen des induzierten Wider- T 04

standes. Analog zum bisherigen Vorgehen & 0.3

ist das Verhéltnis aus ermitteltem Wider- = 0'2
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Abbildung 4.29: Erhéhung des induzierten
Widerstandes im Thermik-
flug

Aus Abb. 4.29 geht eine eher geringe Erhéhung des induzierten Widerstandes im Ther-
mikflug hervor. Im Schnitt lagen ermittelte induzierte Widerstdnde nur um 1.4% iiber
denjenigen des ungestérten Normalfluges. Ein Wert, der weder durch Kreisfluggeschwin-
digkeit noch gewidhlte Querlage nennenswert beeinflusst wird. Als Hauptverursacher er-
wiesen sich vielmehr Querruderausschlige. Betrachtet man nur solche Flugzustinde mit
Ruderausschligen kleiner 3°; so verringert sich die Widerstandserhhung auf durchschnitt-
lich 0.6%. Flugphasen mit Klappenwinkeln oberhalb von 6° weisen dagegen im Mittel einen
um 7.8% erhohten Widerstandsbeiwert, auf.
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Abbildung 4.30: Auswirkung von Querruderausschligen auf den induzierten Widerstand

Fiir verschiedene konstante Klappenwinkel zeigt Abb. 4.30 den Beiwert des induzier-
ten Widerstandes iiber dem Auftriebsbeiwert. Aufgrund der Querruder-Differenzierung
schldgt das nach oben gehende Ruder dabei starker aus als das nach unten gehende.
Waihrend Widerstandsdifferenzen fiir kleine Klappenwinkel zunéchst eher gering ausfallen,
wachsen diese mit steigendem Ruderausschlag iiberproportional stark an. Grofe Klappen-
ausschlige sollten daher nach Moglichkeit vermieden, Korrekturen der Querlage stets mit
kleinstmoglichen Steuereingaben durchgefiihrt werden. Da Querruderausschlage Haupt-
verursacher von Widerstandserh6hungen im Thermikflug sind, gilt es, diese durch prizise
Steuerung auf ein minimal notwendiges Mafs zu begrenzen. Stetige ,weiche Mand&ver sind
hierbei gegeniiber ruckartigen ,harten“ stets zu bevorzugen.

Verformungen der Auftriebsverteilung infolge von Windb6en bewirken dagegen nur gering-
fiigige Erh6hungen des induzierten Widerstandes. Zwar traten spannweitige Gradienten
in den berechneten Aufwindgeschwindigkeiten auf, doch fielen diese beispielsweise gegen-
iiber denjenigen des Flugzeugschlepps deutlich geringer aus. Nicht zuletzt, da festgestellte
Aufwinde meist Ausdehnungen von einem Vielfachen der Fliigelspannweite aufwiesen und
somit nahezu zeitgleich iiber die gesamte Tragfliche auftrafen.

Haufigkeit temporarer Stromungsablésungen

Da fiir den reinen Segelflug nur geringfiigige Verformungen der Auftriebsverteilung festge-
stellt werden konnten, wird nachfolgend davon ausgegangen, dass sich das Abléseverhalten
im Kreisflug unter thermischen Bedingungen nur wenig von dem wéahrend der Kalibrier-
fliige festgestellten unterscheidet. Als Maf fiir die Haufigkeit von Ablésungen soll daher
der Gesamtauftriebsbeiwert Verwendung finden. Es ist jedoch davon auszugehen, dass mit
beginnenden Ablésungserscheinungen im Kurvenflug aufgrund einer (im Gegensatz zum
Geradeausflug) unsymmetrischen Zustromung bereits bei kleineren Auftriebsbeiwerten zu
rechnen ist. Zuerst treten Ablosungen dabei an der langsamer angestromten kurveninne-
ren Tragflache auf.
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Abbildung 4.31: Auftriebsbeiwerte beim Kreisen in der Thermik im Vergleich zu ermit-
telter c4(a)-Kurve und Widerstandspolare

Aus einer Auswertung simtlicher Kreisfluganteile der Fliige 10-3 und 10-4 folgte die in
Abb. 4.31 gezeigte c4-Verteilung. Statt aus gemessenem Staudruck und Lastvielfachem er-
mittelten sind hierbei die aus der angeniherten Auftriebsverteilung berechneten Beiwerte
dargestellt. Zwar unterscheiden sich beide in den meisten Flugsituationen nur geringfii-
gig, im Bereich von Ablésungen wichst der gemessene Auftriebsbeiwert im Gegensatz
zum aus den lokalen Anstromwinkeln berechneten jedoch kaum weiter. Obwohl die po-
tentialtheoretische Berechnung in diesem Bereich ihre Giiltigkeit verliert, sollen mit ihrer
Hilfe ermittelte Werte als Anhaltspunkt dafiir dienen, inwieweit maximale Auftriebsbei-
werte iiberschritten wéren.

Beim Kreisflug in der Thermik erwiesen sich die Auftriebsbeiwerte als nahezu normal-
verteilt, bei einem Mittelwert von c4 = 0.79 und einer Standardabweichung von o = 0.10
fiir die Rechnung bzw. einem Mittelwert von ¢4 = 0.78 bei einer Standardabweichung von
o = 0.09 im Falle der Messung. Setzt man als Kriterium fiir das Auftreten temporirer
Strémungsablosungen das Uberschreiten eines gewissen Auftriebsbeiwertes, so liegt die
Haufigkeit von Ablésungen je nach Wahl dieser Grenze bei folgenden Werten:

’ Auftriebsbeiwert \ Rechnung \ Messung ‘

>1.0 1.6% 0.5%
>1.1 0.1% 0.0%

Tabelle 4.4: Anteil der Flugphasen mit Auftriebsbeiwerten im Bereich von Ablésungen an
der Flugzeit (Thermikkreisen bei mittlerem c4 von ca. 0.8)

Der theoretischen Betrachtung folgend, ist mit einer deutlichen Verschlechterung der Flug-
leistungen erst ab Auftriebsbeiwerten oberhalb ¢4 ~ 1.1 zu rechnen, welche wiahrend der
Versuchsfliige praktisch nicht auftraten. Im Mittel geflogene Auftriebsbeiwerte lagen je-
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doch deutlich unterhalb der zuvor ermittelten, optimalen Kreisflugparameter. Wahrend
eines kurzen Flugabschnittes von ca. 100s wurde deshalb weiterhin extrem langsames Krei-
sen erprobt. Bei einer mittleren Querlage von 29° und einer durchschnittlichen Geschwin-
digkeit von 96km/h ergab sich fiir den Auftriebsbeiwert ein Mittelwert von ¢4 = 1.05
(Rechnung) bzw. c4 = 0.96 (Messung). Aufgrund des relativ kurzen Messintervalls wich
die Verteilung der Auftriebsbeiwerte hierbei noch stark von einer Normalverteilung ab.
Hinsichtlich auftretender c4-Schwankungen lief sich jedoch eine dhnliche bzw. tendenziell
leicht erhohte Grofenordnung erkennen.

| Auftriebsbeiwert | Rechnung | Messung |

>1.0 67.8% 32.5%
>1.1 37.1% 1.7%

Tabelle 4.5: Anteil der Flugphasen mit Auftriebsbeiwerten im Bereich von Ablésungen an
der Flugzeit (sehr langsames Thermikkreisen bei mittlerem c4 von ca. 1.0)

Auftriebsbeiwerte oberhalb einer gewissen Grenze traten beim derart langsamen Kreisen
mit den in Tabelle 4.5 angegebenen Haufigkeiten auf. Erwartungsgemaf unterscheiden sich
aus der Auftriebsverteilung berechnete Auftriebshbeiwerte von messtechnisch erfassten vor
allem in diesem hohen c4-Bereich deutlich. Infolge des hier zunehmend nichtlinearen Ver-
laufes der cq(«)-Kurve steigt der reale Auftriebsbeiwert mit dem Anstellwinkel deutlich
langsamer als der theoretisch anhand lokaler Anstromwinkel berechnete. Entsprechend
liegt der Anteil hoher Auftriebsbeiwerte im Falle der Rechnung deutlich hoher.
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Abbildung 4.32: Spannweitige Anstromwinkel- und c,-Verteilung im langsamen Kurven-
flug (#=-30°; ©=4°; V=2Tm/s; c4=1.05; w,=-1°/s; w,=6°/s; w,=10°/s)

Abb. 4.32 zeigt eine fiir dieses langsame Kreisen typische Auftriebsverteilung. Hinsichtlich
Geschwindigkeit, Querlage, Drehraten und Auftriebsbeiwert wurden die Mittelwerte des
beschriebenen Langsamflug-Abschnitts gewéhlt. Infolge einer langsameren Anstromung
der kurveninneren Tragflache treten hier hohere lokale Auftriebsbeiwerte auf. Es ist da-
von auszugehen, dass erste Ablésungen, verglichen mit dem Geradeausflug, bereits bei
geringfiigig kleineren Gesamtauftriebsbeiwerten auftreten und am kurveninneren Fliigel
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beginnen. Aus diesem Grund unterscheiden sich Rechnung und Messung bereits im Be-
reich um c4 ~ 1. Insgesamt ergeben sowohl Rechnung als auch Messung fiir einen grofen
Teil des Messzeitraumes Flugzustinde mit abgeldster Stromung. Bestétigt wird dies durch
die Videoaufnahmen der Wollfdden. Ein Flug mit derart hohen Auftriebsbeiwerten scheint
somit kaum sinnvoll.

Vielmehr diirften sich Auftriebsbeiwerte unterhalb des theoretischen Optimums als giins-
tig erweisen, wobei die Grofe der optimalen Abweichung vor allem auch von den Wetter-
bedingungen abhingt. Umso stirker auftretende Boen ausfallen, desto gréfer sind deren
Auswirkungen auf Schwankungen des Auftriebsbeiwertes. In ruhiger Atmosphére kann
dagegen dichter am optimalen Auftriebsbeiwert geflogen werden. Wahrend der durchge-
fiihrten Messfliige vorherrschende Bedingungen fielen diesbeziiglich eher béig aus. Abb.
4.33 zeigt die wahrend eines einzigen Kreises in der Thermik gemessenen Werte von Auf-
windgeschwindigkeit und Auftriebsbeiwert.

—c4 (Rechnung) - ¢4 (Messung) — wp (GF)
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Abbildung 4.33: Auftriebsbeiwert und Aufwindgeschwindigkeit wiahrend eines Kreises in
der Thermik (Flug 10-3)

Fiir beide Grofen treten zum Teil deutliche Schwankungen innerhalb sehr kurzer Zeit-
abschnitte auf, wobei grofere Anderungen der Aufwindgeschwindigkeit sich meist auch
stark auf den Auftriebsbeiwert auswirken: Der Einflug in ein Gebiet starkeren Steigens
fiihrt dabei in der Regel zu einer kurzfristigen Erhohung des Auftriebsbeiwertes, das Ver-
lassen zu einer Verringerung. Starke Auftriebsbeiwert-Anderungen geschehen zum Teil
in Zeitrdumen von weniger als einer Sekunde, sodass diese durch ein Gegensteuern des
Piloten kaum zu vermeiden sind. Durch schnelles und sauberes Zentrieren kann dieser
lediglich die Haufigkeit grofer Gradienten in der Aufwindgeschwindigkeit minimieren und
damit indirekt starke c4-Schwankungen vermeiden.

Aufgrund der geringen Zahl an Thermik-Messfliigen konnte eine Untersuchung verschiede-

ner Wetterbedingungen im Rahmen dieser Arbeit leider nicht verwirklicht werden, weshalb
hier weitergehende Untersuchungen hinsichtlich der bei unterschiedlichen Witterungsver-
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héaltnissen auftretenden c4-Schwankungen notwendig wiren. Entscheidenden Einfluss auf
die Héufigkeit von Stromungsablosungen iibt weiterhin der Pilot mit seinem Flugstil aus.
Da mit dem Autor ein im Streckensegelflug eher unerfahrener Pilot die Versuchsfliige
durchfiihrte, scheint diesbeziiglich weiterhin ein Vergleich mit erfahrenen Segelfliegern
interessant.

Tatsidchliche Béengestalt

Mehrere thermische Aufwinde wurden im Geradeausflug durchflogen. Da die Berechnung
von Aufwindgeschwindigkeiten im Geradeausflug maximale Genauigkeiten erreicht, sind
im Folgenden einige der dabei aufgenommenen Aufwind-Geschwindigkeitsprofile gezeigt.

T T T T T T T T T
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wp [m/s]

T T T T T T T
0 100 200 300 400 500 0 100 200

s [m] s [m]
Abbildung 4.34: Geschwindigkeitsprofile durchflogener Aufwinde

In Abb. 4.34 dargestellte Geschwindigkeitsprofile wurden wihrend Flug 10-4 in Flugho-
hen zwischen 500m und 900m iiber Grund aufgenommen. Unabhéngig von Aufwindgrofe
und -stérke wichen festgestellte Geschwindigkeitsverteilungen oft deutlich von der an-
genommenen Kosinusform ab. Stattdessen zeigten sich starke Geschwindigkeitsgradien-
ten im Randbereich eines Aufwindes, der zudem meist von fallender Luft umgeben war.
Windstéarken im Zentrum schwankten dagegen stark, sodass sich hier mehrere lokale Auf-
windmaxima ausprigten. Die Beobachtungen entsprechen damit denen vorangegangener
Messfliige. So stellte u.a. D. A. Konovalov fest, dass Aufwindgebiete mit nur einem Auf-
windzentrum einen eher seltenen Fall darstellen. Vielmehr setzen sich diese meist aus
mehreren Thermikblasen zusammen, welche iiber ein groferes Gebiet verteilt sind ([11],

[12], [14]).
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4.5 Messwerte der Beschleunigungssensoren

Zunichst als Moglichkeit zur Bestimmung von Bewegung und Lage des Flugzeuges ge-
plant, verloren die Beschleunigungssensoren mit der Aufnahme der Inertialeinheit in den
Versuchsaufbau einen Teil ihrer Funktion. Im Hinblick auf erreichbare Genauigkeiten und
evtl. feststellbare aeroelastische Effekte scheint eine Auswertung der Beschleunigungsda-
ten dennoch interessant.

Kalibrierung

Die Kalibrierung der Sensoren erfolgte, indem diese mithilfe der Drehtraversierung des
Niedergeschwindigkeitswindkanals der TU-Dresden um zwei Achsen gedreht und somit
Beschleunigungen im Bereich von -1g bis +1g ausgesetzt wurden. In 1°-Schritten zeich-
nete ein Messrechner dabei die Spannungen der einzelnen Kanile auf.
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Abbildung 4.35: Spannungen bei Rotation eines g-Sensors um die x-Achse

Als Messbereich schienen +/-2g bei einer
Empfindlichkeit von 600mV /g fiir die Ver-
suche ausreichend, weshalb nur diese Ein-
stellung untersucht wurde. Den so gemes-
senen Spannungen konnten anhand der zu-
gehorigen Drehwinkel weiterhin die jeweili-
gen Beschleunigungen zugeordnet werden.
Im Ergebnis erhielt man fiir jeden Sensor
eine Kalibrierkurve, wie sie beispielhaft in
Abb. 4.36 gezeigt ist und deren Verlauf
gut durch eine lineare Ansatzfunktion der
Form U = A + B - n anzundhern war. Die
Koeffizienten A und B waren dabei fiir jede ~ Abbildung 4.36: Kalibrierkurve g-Sensor
Achse eines jeden Sensors zu bestimmen.

UVl
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Kurioserweise wichen einige der Sensoren im eingebauten Zustand relativ stark von dieser
urspriinglichen Kalibrierung ab, wodurch hier bereits im Stand teilweise Beschleunigun-
gen bis etwa 1.3¢g auftraten. Eine mdogliche Korrektur soll nachfolgend vorgeschlagen und
fiir weitere Betrachtungen angewendet werden. Dabei wird angenommen, dass weder die
Anstiege B der einzelnen Kalibrierkurven eines Sensors, noch deren Abstdnde zueinander
von den Abweichungen beeinflusst werden. Vielmehr wird vorausgesetzt, dass sdmtliche
Kurven in gleichem Mafe zu anderen Spannungen verschoben sind. Unter diesen Annah-
men kann in der Linearisierungsfunktion ein weiterer Summand A A hinzugefiigt werden,
welcher fiir alle drei Achsen eines Sensors identisch ist:

U,=A,+AA+ B, -n,

U,=A,+AA+ B, -n, (4.16)
U, =A,+AA+ B, -n,

Bei unbewegtem Flugzeug muss die Gesamtbeschleunigung weiterhin 1¢g betragen:
ni+nl+n=1 (4.17)

Aus (4.16) und (4.17) ldsst sich nun bei bekannten Spannungen U der Wert von AA
fiir einen Sensor berechnen. Da im Vorfeld eines jeden Messfluges die Nullpunkte der
Druckdosen ermittelt wurden, standen die gleichzeitig aufgezeichneten Spannungen der
Beschleunigungssensoren fiir obige Korrektur zur Verfiigung.

1.6 M —GF LI — Sensor Messrack
V LA —RI--- Inertialeinheit
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Abbildung 4.37: Lastvielfache wihrend eines parabeldhnlichen Flugmandvers (Flug 10-1)

Abb. 4.37 zeigt die wahrend eines parabeldhnlichen Flugmandvers aufgezeichneten und
nach obiger Methode korrigierten Lastvielfachen sdmtlicher Beschleunigungssensoren im
Vergleich zu den Messwerten der Inertialeinheit. Dargestellt sind lediglich Gesamtbe-
schleunigungen. Weggelassen ist der Sensor am rechten duferen Handschuh (defekt) sowie
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derjenige auf dem Leitwerk (stark streuendes Messsignal). Eine sehr gute Ubereinstim-
mung iiber einen weiten Messbereich zeigen dagegen die verbliebenen Sensoren. Hinsicht-
lich einer unverinderten Empfindlichkeit der einzelnen Sensor-Kanile scheinen die zur
nachtréaglichen Kalibrierung gemachten Annahmen somit zulissig.

Einbaulage

In Bezug auf ihre Orientierung unterscheiden sich sensor- und flugzeugfestes Koordina-
tensystem je nach Einbaulage eines Sensors, weshalb weiterhin eine Transformation der
gemessenen Beschleunigungen ins flugzeugfeste System erforderlich ist. Die Lage beider
Koordinatensysteme zueinander wird hierbei tiber drei Winkel beschrieben (vgl. Kap. 2.2).

Obwohl grobe Werte dieser Winkel bereits aus der Einbaulage der einzelnen Sensoren
hervorgehen, scheint fiir ausreichende Genauigkeit weiterer Betrachtungen eine exaktere
Bestimmung notwendig. Diese erfolgt, indem das Flugzeug zunachst im Stand in eine
definierte Position gebracht wird, sodass die Richtung des Erdbeschleunigungs-Vektors
im flugzeugfesten System als bekannt angenommen werden kann. Durch Messung der
Beschleunigungen im sensorfesten Koordinatensystem ist dessen Richtung nun auch in
diesem System zu ermitteln. Damit ist derselbe Vektor in beiden Koordinatensystemen
bekannt und es ergeben sich drei Gleichungen zur Berechnung der drei unbekannten Ein-
bauwinkel. Je genauer der Beschleunigungs-Vektor dabei jedoch mit einer der Achsen
des Sensor-Koordinatensystems iibereinstimmt, desto geringer ist die Genauigkeit bei
der Ermittlung der Ausrichtung der restlichen Achsen. Aus diesem Grund scheint eine
Wiederholung obigen Vorgehens fiir verschiedene, sich moglichst stark unterscheidende
Flugzeug-Lagen sinnvoll. In der Praxis ist die Lage des Flugzeuges relativ zum Vektor
der Erdbeschleunigung (mit vertretbarem Aufwand) jedoch nur in relativ engen Grenzen
verdnderbar. Neben den bereits genannten Schwierigkeiten stellen weiterhin Verformun-
gen des Flugzeuges, speziell die in spannweitig duferen Bereichen auftretenden starken
Fliigelbiegungen, einen nur schwer zu erfassenden Einflussfaktor hinsichtlich der exakten
Einbaulage eines Sensors dar.

Im Rahmen dieses Versuches wurden zur Ermittlung der Einbauwinkel insgesamt vier
Zustdnde herangezogen: Zwei bei stehendem Flugzeug, wobei jeweils die linke bzw. rechte
Tragfliche den Boden beriihrte sowie zwei im unbeschleunigten Normalflug bei niedri-
ger (grofser Nickwinkel) sowie hoher Geschwindigkeit (kleiner Nickwinkel). Die Richtung
des Erdbeschleunigungs-Vektors im flugzeugfesten System folgte hierbei jeweils aus den
Inertialdaten. Anhand der so ermittelten Winkel wurden daraufhin die Messwerte sdmt-
licher Beschleunigungssensoren ins flugzeugfeste System transformiert. Fiir die bereits in
Abb. 4.37 gezeigte Flugphase konnten die in Abb. 4.38 dargestellten Beschleunigungswer-
te in Richtung der drei Koordinatenachsen ermittelt werden. Erwartungsgeméifs ergeben
sich fiir Messwerte in z-Richtung die besten Ubereinstimmungen, wohingegen in x- und
y-Richtung teils relativ grofe Abweichungen auftreten.
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Abbildung 4.38: Aufgezeichnete Beschleunigungen in Richtung der einzelnen Achsen des
flugzeugfesten Koordinatensystems: Vergleich zwischen Beschleunigungs-
sensoren und Inertialeinheit

Schwerpunkt- und Drehbeschleunigungen

Die an einem Sensor ¢ gemessenen Beschleunigungen setzen sich sowohl aus Schwerpunkt-
als auch aus Drehbeschleunigungen zusammen:

Qi = ASPx + 2 wy — Y Wz
Uiy = ASpy — 2 * Wy + T - Wy (4.18)

i, = ASP + YWy — T Wy

Zusatzlich treten auch noch Beschleunigungen infolge einer Verformung des Flugzeuges
auf, welche hier jedoch vernachléssigt werden sollen. Bedingt durch relativ kleine Beschleu-
nigungen in x- und y-Richtung sowie genannte Ungenauigkeiten hinsichtlich Kalibrierung
und Einbaulage der Sensoren werden relative Messfehler fiir diese Achsen recht grofs, wes-
halb lediglich eine Betrachtung der gemessenen z-Beschleunigungen als sinnvoll erachtet
wird. Zur Ermittlung von Schwerpunkt- sowie Drehbeschleunigungen aus den Messwerten
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der n Sensoren dient die Fehlerquadrat-Methode:

n

AQ = Z(aSP,Z +Yi- Wy — X * wy - ai,z)2 (419)

=1

Ziel ist eine Minimierung der Abweichungen zwischen gemessenen und anhand der Schwer-
punkt- bzw. Drehbeschleunigungen berechneten Beschleunigungswerte fiir die einzelnen
Sensoren. Unter der Bedingung:

OA? OA%  OA?

— = (4.20)

0=
Oagp,  Owy Ow,

ergibt sich das folgende Gleichungssystem:
Z Yi Z —; Z @z
% ) 7 asp,, 7
Y DY =Tty |- We = | Xviai (4.21)
PR T D TR T DF “ D Ti
Dessen Losung ist nun beispielsweise mithilfe des Gauf’schen Eliminationsverfahrens

zu bestimmen und ergibt neben der Beschleunigung des Flugzeug-Schwerpunktes in z-
Richtung agp. auch die Werte fiir Roll- und Nickbeschleunigung w, bzw. w,.
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Abbildung 4.39: Aufgezeichnete Beschleunigungen in Richtung der Flugzeug-Hochachse:
Vergleich zwischen Beschleunigungssensoren und Inertialeinheit

Sehr gute Ergebnisse zeigt die Berechnung von Schwerpunkt-Beschleunigungen in Rich-
tung der Flugzeug-Hochachse: Die aus den Messergebnissen samtlicher g-Sensoren ermit-
telten Werte stimmen nahezu mit den Messdaten der Inertialeinheit {iberein. Aus Abb.
4.39 geht jedoch hervor, dass bereits ein einzelner g-Sensor auf dem Messrack qualita-
tiv gleichwertige Ergebnisse lieferte und fiir eine reine Beschleunigungsmessung somit als
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durchaus ausreichend zu erachten ist. Ein direkter Vergleich ermittelter Drehbeschleuni-
gungen mit den Messdaten der Inertialeinheit scheint hingegen wenig aussagekréftig, da
besonders von der Inertialeinheit ausgegebene Rollbeschleunigungen ein relativ schnell
und stark schwankendes Messsignal zeigen. Durch Integration aufgetretener Rollbeschleu-
nigungen iiber einen ldngeren Zeitraum sind jedoch Riickschliisse hinsichtlich aufgetrete-
ner Rollraten und Querlagen moglich.
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Abbildung 4.40: Aus den Messdaten der Beschleunigungssensoren ermittelte Rollbe-
schleunigung, Rollrate und Querlage im Vergleich zu den Inertialdaten

Abb. 4.40 zeigt aus den Messdaten der g-Sensoren ermittelte Werte von Rollbeschleuni-
gung, Rollrate und Querlage im Vergleich zu den Inertialdaten. Grundsétzlich sind iiber
eine zeitliche Integration demnach auch Drehraten und Lagewinkel feststellbar. Bedingt
durch sich immer weiter aufsummierende Messfehler kommt es jedoch speziell im Fall
der Querlagen bereits nach sehr kurzen Flugzeiten (< 10s) zu deutlichen Abweichungen.
Verstiarkt werden Messfehler noch durch Ungenauigkeiten in Kalibrierung und exakter
Einbaulage / -position der Sensoren. Weiterhin treten Schwankungen des Messsignals mit
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Frequenzen auf, die nicht mehr klein gegeniiber der Abtastfrequenz sind. Ungenauigkeiten
bei der numerischen Integration sind daher unvermeidbar. Eine Bestimmung von Lage-
winkeln {iber mehrere Beschleunigungssensoren ist mit dem vorliegenden Versuchsaufbau
also kaum moglich, dennoch scheinen auftretende Rollbeschleunigungen durchaus sehr
prazise bestimmbar.

Aeroelastische Effekte

Untersucht wurde zunéchst, inwieweit relative Lagednderungen der Sensoren zueinander
infolge von Fliigelbiegungen anhand der Beschleunigungswerte nachweisbar sind. Geht
man davon aus, dass wihrend des u.a. in Abb. 4.37 dargestellten parabeldhnlichen Flug-
manovers keine oder nur geringe Drehbeschleunigungen auftraten, so stimmen Richtung
und Betrag des Beschleunigungsvektors fiir einzelne spannweitige Positionen ndherungs-
weise iiberein. Kommt es nun, bedingt durch Fliigelbiegung, zu Lageédnderungen der Sen-
soren relativ zueinander, so sollten Auswirkungen im jeweiligen Verhéltnis aus Beschleu-
nigung in spannweitiger zu derjenigen in Hochachs-Richtung feststellbar sein. Derartige
Effekte konnten anhand der Messwerte allerdings nicht nachgewiesen werden. Schwan-
kungen des Messsignals fielen hier deutlich grofer aus als eventuelle Biegungseffekte. Zu-
dem fiihrten bereits angesprochene Ungenauigkeiten aus Kalibrierung und Einbaulage der
Sensoren speziell fiir Beschleunigungen in spannweitiger Richtung zu verfilschten Ergeb-
nissen.
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Abbildung 4.41: Spannweitige z-Beschleunigungen relativ zum Schwerpunkt sowie zuge-
horige Querruderausschlige im Thermikflug (Flug 10-4)
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Weiterhin wurden im Thermikflug besonders an den Fliigelspitzen starke und schnell
wechselnde Beschleunigungen festgestellt. Abb. 4.41 zeigt die durch Drehbeschleunigungen
bzw. Fliigelbiegungen hervorgerufenen z-Beschleunigungswerte der spannweitigen Senso-
ren. Schwerpunktbeschleunigungen in der entsprechenden Richtung wurden abgezogen.
Grofteils traten derartige Schwankungen an linkem und rechtem Fliigel gegenphasig auf,
sollten also aus Rollbeschleunigungen resultieren. Die Erkennung links und rechts gleich-
phasiger und damit auf Biegeschwingungen des Fliigels zuriickzufiihrender Beschleuni-
gungsanteile scheint hingegen schwierig, nicht zuletzt, da der hierfiir interessante Sensor
am rechten dufieren Fliigelhandschuh leider keine Messwerte lieferte. Abb. 4.41 ldsst je-
doch u.a. im Bereich zwischen t=1457s und t=1458s eine links und rechts gleichphasige
bzw. innen und aufsen gegenphasige Schwingung infolge Fliigelbiegung vermuten.

Eine Betrachtung gemessener Querruderwinkel in entsprechenden Flugabschnitten (eben-
falls Abb. 4.41) zeigt weiterhin, dass Klappenausschldge nur zum Teil Ursache der auf-
tretenden starken Rollbeschleunigungen sind. Vielmehr werden diese durch, vorzugsweise
in den turbulenten Randbereichen der Thermik auftretende, Windbden verursacht. Beim
Einflug in ein thermisches Aufwindgebiet aufgetretene Beschleunigungswerte sind in Abb.
4.42 dargestellt.
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Abbildung 4.42: Spannweitige z-Beschleunigungen sowie zugehorige Querruderausschlége
beim Einflug in ein Thermikgebiet (Flug 10-4)
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5 Zusammenfassung und Ausblick

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden Auswirkungen grobskaliger atmosphérischer
Turbulenzen auf die Flugleistungen eines Seglers untersucht. Neben einer Abschitzung
der Héaufigkeit und Ausmafe von Strémungsablosungen im Thermikflug standen hier-
bei vor allem die Einfliisse unsymmetrischer Fliigelanstromungen auf den induzierten
Widerstand im Mittelpunkt. Das doppelsitzige Segelflugzeug Grob G-103 [ Twin Astir®
der Akaflieg Dresden wurde dazu mit fiinf spannweitig verteilten Anstromwinkelsonden
ausgeriistet. In Kombination mit einer GPS-gestiitzten Inertialeinheit sowie Anbauten
zur Ruderwinkelmessung gelang so die ndherungsweise Rekonstruktion von spannweiti-
ger Anstromwinkel- und Auftriebsverteilung. Geschwindigkeitsdifferenzen zwischen GPS-
und Drucksondenmessung erlaubten weiterhin Riickschliisse iiber aufgetretene Windein-
fliisse. Aus Erfahrungen bereits bekannte, grundlegende Regeln des Thermikfluges konn-
ten so durch konkrete Zahlenwerte untermauert werden. Weiterfiihrende Untersuchungen
scheinen jedoch besonders im Hinblick auf Piloten- und Wettereinfliisse sinnvoll. Sowohl
notwendige Messanbauten als auch eine Beschreibung gesammelter Erkenntnisse sowie
aufgetretener Probleme werden mdéglichen Folgeprojekten mit dieser Arbeit zur Verfii-
gung gestellt.

Der Validierung des theoretischen Modells dienten zunéchst zwei Kalibrierfliige, deren
Auswertung auf eine gute Ubereinstimmung zwischen Rechnung und Messung schlieken
liek. Abweichungen ergaben sich jedoch im iiber dem Anstromwinkel der Gesamtflug-
lagesonde gemessenen Auftriebsanstieg. Dieser deutet auf eine von der linearen Rech-
nung abweichende Beeinflussung der Sondenanstellwinkel durch die Fliigelumstromung
hin. Tatséichlich waren im Verlauf der Sondenanstromwinkel iiber dem Anstellwinkel Ab-
weichungen vom linearen Zusammenhang festzustellen. Ebenso traten Unterschiede zwi-
schen theoretisch anhand der Profildaten zu erwartendem und tatséchlich aufgetretenem
Uberziehverhalten auf. Da fiir das Profil Eppler E-603 keine Profildaten aus Windkanal-
messungen vorlagen, wurden diese mit Hilfe von X-Foil berechnet. Messwerte legen hier
jedoch nahe, dass u.a. der berechnete Maximalauftrieb um ca. 20% zu hoch liegt. Ein Ver-
gleich zwischen Rechnung und Windkanalmessung fiir ein vergleichbares Profil bestétigte
diesen Eindruck.

Weiterhin konnte aus den Messdaten der Kalibrierfliige eine Flugleistungspolare gewonnen
werden, welche deutliche Verschlechterungen der Widerstandsbilanz durch Messanbauten
und ausgefahrenes Fahrwerk vermuten lisst. Die vergleichsweise gute Qualitéit der Ergeb-
nisse motiviert hier zu weitergehenden Untersuchungen, speziell hinsichtlich mit dieser
direkten Methode zur Flugleistungsvermessung erreichbarer Genauigkeiten.
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Aufgrund von ungiinstigen Witterungsverhiltnissen sowie Verzdgerungen in der Zulas-
sung der Messanbauten konnte letztendlich nur eine relativ geringe Zahl an Messfliigen
in der Thermik durchgefiihrt werden. Eine Untersuchung verschiedener Wetterbedingun-
gen sowie des individuellen Flugstils verschiedener Piloten war im Rahmen dieser Arbeit
somit nicht zu verwirklichen. Fiir beide Faktoren legen Messergebnisse einen entscheiden-
den Einfluss nahe, sodass auch hier zu mdglichen Folgeprojekten angeregt werden soll.
Dennoch wurden hinsichtlich urspriinglicher Fragestellungen grundlegende Erkenntnisse
gewonnen:

Erhohungen des induzierten Widerstandes im Thermikflug fielen mit durchschnittlichen
Zuwichsen um 1 bis 2% demnach duferst gering aus. Zudem erwiesen sich hier weniger
Windboen, sondern vielmehr Querruderausschlige als Hauptursache zuséitzlicher Wider-
stinde. Widerstandszuwéchse steigen mit groferen Klappenwinkeln dabei iiberproportio-
nal, weshalb besonders abrupte Manéver mit starken Ruderausschlagen nach Moglichkeit
vermieden werden sollten.

Temporire Stromungsablosungen traten wiahrend der Messfliige eher selten auf. Mittlere
Auftriebsbeiwerte lagen beim Kreisen mit einem Wert von ¢4 =~ 0.8 allerdings unter-
halb des theoretischen Optimums (¢4 ~ 1.0). Nicht zuletzt infolge wechselnder vertikaler
Windgeschwindigkeiten wichen Beiwerte mitunter recht stark von diesem durchschnitt-
lichen Wert ab, wobei groffe Schwankungen teilweise innerhalb sehr kurzer Zeitrdume
auftraten. Ein Gegensteuern durch den Piloten scheint hier nur indirekt moglich, bei-
spielsweise iiber die Vermeidung grofer Aufwindgradienten durch schnelles und sauberes
Zentrieren. Insgesamt ergaben sich unter gegebenen Wetterbedingungen nahezu normal-
verteilte Auftriebsbeiwerte mit Standardabweichungen um o ~ 0.1. Wihrend eines kurzen
Flugabschnittes wurde auch langsames Kreisen im Bereich optimaler Auftriebsbeiwerte
(ca = 1.0) erprobt. Bedingt durch genannte Auftriebsbeiwertschwankungen kam es hier-
bei fiir beachtliche Anteile der Flugzeit zu Ablésungen und den damit verbundenen Ver-
schlechterungen der Flugleistung. Neben generellen Griinden der Flugsicherheit scheint
ein Flug mit Auftriebsbeiwerten unterhalb des Optimums also auch im Hinblick auf er-
zielbare Flugleistungen sinnvoll. Je bdiger dabei die Wetterbedingungen, desto grofier
sollten Abstinde zum optimalen Auftriebsbeiwert ausfallen.

Als interessanter Flugabschnitt stellte sich weiterhin der Flugzeugschlepp heraus. Bedingt
durch das Abwindfeld der vorausfliegenden Schleppmaschine fielen Anstrémwinkel beson-
ders in spannweitig inneren Bereichen merklich flacher aus. Es konnten sowohl eine stark
verformte Auftriebsverteilung als auch ein deutlich erhéhter induzierter Widerstand fest-
gestellt werden. Unter thermischen Bedingungen traten zudem teils starke Turbulenzen
mit grofen spannweitigen Aufwindgradienten auf, welche weitere Widerstandserhéhun-
gen und nicht selten auch lokale Strémungsablosungen zur Folge hatten. Eine hinreichend
genaue Erfassung erwies sich jedoch als schwierig. Einerseits liefsen Videoaufnahmen auf
den Fliigel geklebter Wollfaden haufig auf Boen im Grofenbereich weniger Meter schlie-
fsen, was eine Rekonstruktion ihrer spannweitigen Gestalt mit nur fiinf Sonden lediglich
in Ausnahmefillen erlaubte. Andererseits erwies sich die gewahlte Ansatzfunktion zur
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Ermittlung der spannweitigen Boengestalt im Flugzeugschlepp als nur bedingt zur Anna-
herung der Messwerte geeignet. Weitergehende Untersuchungen sind somit auch fiir den
Flugzeugschlepp interessant. U.a. die Position des Seglers hinter dem Motorflugzeug und
deren Einfluss auf die Widerstandsbilanz stellt einen potentiellen zukiinftigen Versuchs-
gegenstand dar.

Seitens der Messtechnik existieren ebenfalls Ideen zu Folgeprojekten. Themen koénnten
diesbeziiglich u.a. die Beschéiftigung mit einer computergestiitzten Auswertung von Auf-
zeichnungen der Wollfdden oder aber der Aufbau einer Inertialplattform sein. Wahrend
der Versuche verwendete und extrem preisgiinstige Beschleunigungssensoren erbrachten
zwar gute Ergebnisse, erwiesen sich jedoch hinsichtlich der Ermittlung von exakter Ka-
librierung und Einbaulage als schwierig. Bei Weiterverwendung dieser Sensoren sind hier
Verbesserungen notwendig. Weiterhin konnten mit der Aufnahme eines autonomen Mess-
rechners in den Versuchsaufbau grundlegende Verbesserungen erreicht werden. Einerseits
beschleunigten sich Abldufe unmittelbar vor dem Start eines Messfluges, andererseits ent-
fiel die Notwendigkeit zur Mitnahme eines Laptops im hinteren Cockpit. Allerdings erga-
ben sich auch neue Probleme: Fehlerhafte Kanéle waren bei stehendem Flugzeug mitunter
nur schwer zu erkennen, sodass Mdglichkeiten zur Uberwachung zukiinftiger Messungen
direkt vor bzw. wihrend der Versuchsfliige gepriift werden sollten.
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Abbildung A.1: Querlagen beim Thermik-Kreisen (Fliige 10-3 und 10-4)
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Abbildung A.2: Geschwindigkeiten beim Thermik-Kreisen (Fliige 10-3 und 10-4)
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Abbildung A.3: Spannweitige Verteilung von Aufwindgeschwindigkeit und Auftriebsbei-
wert beim Flugzeugschlepp in ruhiger Luft

Abbildung A.4: Spannweitige Verteilung von Aufwindgeschwindigkeit und Auftriebsbei-
wert beim Flugzeugschlepp in boiger Luft
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Abbildung A.5: Spannweitige Verteilung von Aufwindgeschwindigkeit und Auftriebsbei-
wert beim Einflug in einen thermischen Aufwind
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Abbildung A.6: Spannweitige Verteilung von Aufwindgeschwindigkeit und Auftriebsbei-
wert beim langsamen Kreisen (Linkskurven)
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Fehler beim Thermikflug

Auswertungen der Messwerte offenbarten einige im Thermikflug aufgetretene ungiinstige
Flugmanover. Die Abbildungen A.7 bis A.9 dienen zu deren Veranschaulichung. Darge-
stellt sind iiber den entsprechenden Zeitraum aufgezeichnete Flugpfade sowie an dessen
Messpunkten berechnete Aufwindgeschwindigkeiten. Der Versatz infolge des Windes soll
fiir die kurzen dargestellten Flugabschnitte vernachlissigt werden.

Abb. A.7 zeigt einen Flugabschnitt, in dem ein thermischer Aufwind durch spéites Ein-
kreisen in die falsche Richtung verpasst wurde. Wiahrend des Einfluges in die Thermik
hebt sich die linke Tragfliche infolge eines unsymmetrisch auftreffenden Aufwindes, folg-

lich kommt es zu einer leichten Rechtskurve. Statt in Richtung der angehobenen Fléiche
erfolgt das Einkreisen jedoch zu spét und aus dem Aufwind heraus.
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Abbildung A.7: Verpasster Aufwind durch Einkreisen in die falsche Richtung
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Abbildung A.8: Zu langes Aufrichten beim Zentrieren, dadurch wird der Aufwind immer
wieder im Zentrum durchflogen

Abb. A.8 zeigt den Einflug in einen thermischen Aufwind mit nachfolgendem Zentrieren.
Durch Verringerung der Querlage wird der Kreisradius in starkem Steigen erh6ht und um-
gekehrt iiber eine erhohte (Querlage im schwachen Steigen verringert. Ziel ist das schnelle
Erreichen eines Kreisfluges, in dessen Mittelpunkt sich das Aufwind-Zentrum befindet. In
gezeigtem Fall fielen Erhohungen des Kurvenradius im Verhiltnis zum Aufwindradius je-
doch zu grof aus, wodurch dieser auch im néchsten Kreis wieder im Zentrum durchflogen
wurde. Zudem deuten Messwerte hier auf eine relativ geringe rdumlich Ausdehung der
umkreisten starken Thermikblase hin. Deren Nutzung scheint somit ohnehin nur bedingt
moglich.

Den Flug in einem schlecht zentrierten Aufwind veranschaulicht Abb. A.9. Bedingt durch
das Kreisen halb innerhalb und halb aufserhalb des Aufwindgebietes variieren vertikale
Windgeschwindigkeiten hier sehr stark. Neben geringen Steigwerten infolge einer schlech-
ten Ausnutzung des Thermik-Gebietes fithren haufig wechselnde Aufwinde dabei auch zu
starken c4-Schwankungen, wodurch wiederum eine zunehmende Héaufigkeit temporirer
Stromungsablésungen begiinstigt wird.
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Abbildung A.9: Schlecht zentriert: Kreisen halb innerhalb, halb aufserhalb des Aufwindes

Positionen & Massen

] Flug \ X y \ 1. Sitz \ 2. Sitz \ Gesamt ‘
01-01 bis 10-4 | 0.322m | 0.000m | 100kg 95kg 629kg
10-5 0.332m | 0.000m | 100kg 75kg 609kg

Tabelle A.1: Schwerpunktlagen & Massen

| Sonde / Sensor | x y | =
Gesamtfluglage | -1.58m | -8.79m | 0.75m
Conradsonde I | -0.62m | 2.37m | 0.27m
Conradsonde IT | -0.60m | -6.54m | 0.51m
Conradsonde III | -0.62m | -2.33m | 0.28m
Conradsonde IV | -0.61m | 6.56m | 0.51m
g-Sensor () 5.00m | 0.04m | 1.60m
g-Sensor 3 0.03m | 2.37Tm | 0.27m
g-Sensor 4 0.75m | 0.00m | 0.05m
g-Sensor 5 0.03m | -2.33m | 0.28m
g-Sensor 6 0.03m | -6.54m | 0.51m
g-Sensor 7 0.05m | -8.76m | 0.68m

Tabelle A.2: Positionen Anstromwinkelsonden & Beschleunigungssensoren
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FLUGZULASSUNG
PERMIT TO FLY

Bundesrepublik Deutschland
Federal Republic of Germany

w

Luftfahrt-Bundesamt

Federal Office of Civil Aviation

GemaR § 12 der Luftverkehrs-Zulassungs-Ordnung (LuftvVZO) erteilt das i 1. Nationalitdt und Kennzeichen:
Luftfahrt-Bundesamt hiermit fiir das angegebene Luftfahrzeug die Zulassung Nationality and registration marks:
fiir Fllige innerhalb des Mitgliedstaats zu den nachstehend aufgefiihrten
| Bedingungen. Diese Zulassung gilt auch fiir Fliige nach und in anderen
Staaten, sofern deren zustidndige Beh&rden eine gesonderte Genehmigung
| erteilen. D - 5954
Pursuant to § 12 Luftverkehrs-Zulassungs-Ordnung (LuftvZ0O), the Luftfahrt-Bundesamt
hereby grants a permit to fly to the specified aircraft for flights within the Member State under
the conditions listed below. This permit is alsoc valid for flights to and within other states
provides that a separate approval is obtained from the competent authorities of such states

2. Hersteller / Typ des Luftfahrzeuges 3. Seriennummer
Aircraft manufacturer / type Senal number
GROB-Werke GMBH & CO.KG 3194
TWIN ASTIR

4. Die Zulassung gilt fiir
The permit covers

Flige zur Musterprufung

im festgelegten Luftraum

unter Ausschlu® der Beférderung von Personen, die nicht zur Fihrung, Bedienung, oder Prifung des Luftfahrzeugs bestimmt sind
flights for type investigation

within defined airspace

excluding the transportation of persons other than those necessary to pilot, control or inspect the aircraft

5. Beschrénkungen / Bemerkungen
Limitations / Remarks

AuRer bei Start und Landung berechtigt die Flugzulassung nicht zum Uberfliegen von Stédten, anderen dicht besiedelten
Gebieten sowie Menschenansammiungen.
Except for the purpose of take-off and landing this permit to fly does not authorize flights over cities and other congested areas or crowds on the ground

Bordfunkanlagen dirfen nur betrieben werden, wenn die Genehmigung zur Errichtung und zum Betrieb einer Luftfunkstelle
an Bord mitgefiihrt wird.

Aircraft radio communication and navigation equipment shall be operated only under the condition that the appropnate Certificate for Installation and
Operation of an Aircraft Radio Station 1s carried aboard the aircraft.

Die Flugzulassung ist nur giiitig, wenn die Haftpflicht des Halters durch Versicherung oder Hinterlegung gedeckt ist.

Der Nachweis der Haftpflichtdeckung ist beim Betrieb des Luftfahrzeuges mitzufiihren.

This permit to fly is valid only when the operator's liability to third party's indemnity is covered either by insurance effected or by cash deposit. Proof of
coverage shall be carried aboard the aircraft,

Gltig nur in Verbindung mit:
1) Originalzustand:

- Das giiltige Flug- und Betriebshandbuch des Herstellers, - Das Flugzeug darf zur Schulung eingesetzt werden
2) Messkonfiguration gemaR der Projektbeschreibung vom 09.07.2010:

- Das giiltige Flug- und Betriebshandbuch des Herstellers

- Messfllige nur bei ruhigem Wetter oder leichter atmospherischer Turbulenz

- Geschwindigkeitsbereich: Vs bis Va

- Besatzung: Messpilot der Akaflieg Dresden und Messpersonal

Diese Flugzulassung ist giiltig vom 09. Juli 2010 bis einschlieBlich 08. Oktober 2010.
This permit to fly is valid from 09, Juli 2010 until 08, Oktober 2010 inclusive.

6. Ort und Tag der Ausstellung 7.Unterschrift:
Place and date of issue. Signature:
=
Braunschweig, 09. Juli 2010 Im Auftrag

A~ “Assmann

Diese Flugzulassung ist bei allen Flligen an Bord mitzufilihren - This permit shall be carried on bord during all flights




Luftsport-Service-Center-Ost . ;

GmbH Massenubersicht Segelflugzeug
Instandhaltungsbetrieb

DE.MF.0536

Muster: G103 Twin Astir Werknummer: 3194 Kennzeichen: D - 5954
Bezugspunkt B.P. : Fligelvorderkante bei Wurzelrippe

Bezugslinie horizontal B.L. :  Keil 1000:40 horizontal auf Rumpfriicken

Leermasse Masse N.T. Massengrenzen kg
kg kg
Tragwerk rechts Leermasse
Tragwerk links Zuladung
Rumpf Hochstmasse ohne Wasserballast
Hohenleitwerk Hochstmasse mit Wasserballast
Hochstmasse der N. T. einschliesslich Zuladung
laut Kennblatt
Seitenruder
Tragwerkstreben (50% NT) Bemerkungen: Kontrollwagung ohne Anbauten
Zuladung
Ergebnis
Schwerpunktermittiung:

Auflage Bruttomasse (kg) Taramasse (kg) Nettomasse (kg) Hebelarm (mm)
vorn m1l 370,2 kg a=174
hinten m 2 49,9 kg b = 4580

Leermasse mL (kg) 420,1 kg
Wigeblatt ~
g (Jg xb
P G +a
GL
"g"“ o b 1
Leermassen-Schwerpunktlage mm hinter B.P.
499kg x 4580 mm
+ 174 mm = 718,0 mm
420,1 kg
Schwerpunktbereich laut Flughandbuch von 692 bis 727 mm bei Leermasse 420 kg
Die ermittelte Leermassenschwerpunktlage liegt im zulassigen Bereich.
Ausristung bei der Wagung siehe Ausristungsliste vom:
Der Beladeplan im Segelflugzeug wurde berichtigt bzw. stimmt mit diesem Ergebnis iberein.
Schwarzheide, 26.03.2010
Ort und Datum Stempel Priifer

Form SCOO007MF




Luftsport-Service-Center-Ost . ;

GmbH Massenubersicht Segelflugzeug
Instandhaltungsbetrieb

DE.MF.0536

Muster: G103 Twin Astir Werknummer: 3194 Kennzeichen: D - 5954
Bezugspunkt B.P. : Fligelvorderkante bei Wurzelrippe

Bezugslinie horizontal B.L. :  Keil 1000:40 horizontal auf Rumpfriicken

Leermasse Masse N.T. Massengrenzen kg
kg kg
Tragwerk rechts Leermasse
Tragwerk links Zuladung
Rumpf Hochstmasse ohne Wasserballast
Hohenleitwerk Hochstmasse mit Wasserballast
Hochstmasse der N. T. einschliesslich Zuladung
laut Kennblatt
Seitenruder
Tragwerkstreben (50% NT) Bemerkungen: W&gung mit Anbauten
Zuladung
Ergebnis
Schwerpunktermittiung:

Auflage Bruttomasse (kg) Taramasse (kg) Nettomasse (kg) Hebelarm (mm)
vorn m1l 381,2 kg a=174
hinten m 2 52,4 kg b = 4580

Leermasse mL (kg) 433,6 kg
Wigeblatt ~
g (Jg xb
P G +a
GL
"g"“ o b 1
Leermassen-Schwerpunktlage mm hinter B.P.
52,4kg x 4580 mm
+ 174 mm = 727,5mm
433,6 kg
Schwerpunktbereich laut Flughandbuch von 682 bis 720 mm bei Leermasse 430 kg
Die ermittelte Leermassenschwerpunktlage liegt nicht im zulassigen Bereich.
Ausristung bei der Wagung siehe Ausristungsliste vom:
Der Beladeplan im Segelflugzeug wurde berichtigt bzw. stimmt mit diesem Ergebnis iberein.
Schwarzheide, 26.03.2010
Ort und Datum Stempel Priifer

Form SCOO007MF




