TuTl

Technische Universitat Minchen
Fakultat fur Luftfahrt, Raumfahrt und Geodasie

Lehrstuhl fiir Flugsystemdynamik

Strategien zur energieoptimalen
Flugfuhrung eines batterie-elektrisch
angetriebenen Leichtflugzeuges

Ferdinand Settele

Vollstandiger Abdruck der von der Fakultat fir Luftfahrt, Raumfahrt und Geodasie der
Technischen Universitat Miinchen zur Erlangung des akademischen Grades eines

Doktor-Ingenieurs

genehmigten Dissertation.

Vorsitzender: Prof. Dr.-Ing. habil. Christian W. M. Breitsamter
Prifer der Dissertation: 1. Prof. Dr.-Ing. Florian Holzapfel
2. Prof. Dr.-Ing. Alexander Knoll
Hochschule Miinchen
3. Prof. Dr.-Ing. Axel Schulte

Universitat der Bundeswehr Miinchen

Die Dissertation wurde am 29.06.2020 bei der Technischen Universitat Miinchen eingereicht
und durch die Fakultat fir Luftfahrt, Raumfahrt und Geodasie am 11.06.2021 angenommen.






Vorwort

Diese Arbeit entstand wiahrend meiner Zeit als Wissenschaftlicher Mitarbeiter an der Hochschu-
le fiir angewandte Wissenschaften Miinchen bei Prof. Dr.-Ing. Alexander Knoll in Koopera-
tion mit dem Lehrstuhl fiir Flugsystemdynamik der Technischen Universitat Miinchen von
Prof. Dr.-Ing. Florian Holzapfel. Beiden gilt mein herzlicher Dank sowohl fiir die Méglichkeit,
diese Arbeit schreiben zu kénnen, als auch fiir die Betreuung und Unterstiitzung bei der
Erstellung dieser Arbeit. Auflerdem danke ich Prof. Dr.-Ing. Axel Schulte fiir die Erstellung
des Drittgutachtens sowie Prof. Dr.-Ing. habil. Christian W. M. Breitsamter fiir die sehr
freundliche Ubernahme des Vorsitzes.

Meinen Forschungsprojektpartnern méchte ich herzlich danken fiir die gute Zusammenarbeit.
Insbesondere danke ich Roland Leitner, der mich vor allem fachlich sehr unterstiitzt hat.
Frau Dr. Katja Mitzscherling und Herrn Dr. Jiirgen Meier, die mir stets mit Rat und Tat zur
Seite standen, danke ich stellvertretend fiir die Forschungsabteilung der Hochschule Miinchen.
Besonderer Dank gilt auflerdem Prof. Jérg Middendorf, der mich wéihrend der gesamten
Zeit fachlich und weit dariiber hinaus mit zahllosen und hilfreichen Tipps und Ideen zu
meiner wissenschaftlichen Arbeit unterstiitzt hat. Matthias Bittner danke ich sehr fiir die
gute Zusammenarbeit und dariiber hinaus fiir wertvolle Tipps. Des Weiteren méchte ich mich
herzlichst bei meinen Kollegen und Freunden an der Hochschule Miinchen fiir das iiberaus
angenehme Umfeld und die konstruktive Zeit bedanken. Besonders hervorzuheben sind dabei
Dominik Kiinzel, Matthias Wimmer, Marcus Kreuzer, Alexander Weber und insbesondere
Federico Mothes fiir unzédhlige wertvolle fachliche, ~fachliche Gesprache und offene Ohren.

Herrn Dr. Jakob Hoiss danke ich sehr fiir fliegerische Motivation und seine Propeller-Expertise.
Familie Dafinger méchte ich fiir die Unterstiitzung danken, insbesondere Johannes Dafinger
fiir sein sehr wertvolles Feedback zu meiner Arbeit. Grolen Applaus verdienen meine Eltern,
Gertie und Herbert Settele, die mir die Liebe zur Sprache [!], Kreativitdt und technisches
Verstéandnis in die Wiege gelegt haben, die mir allerlei Bildung ermoglicht haben und die alle
meine Interessen bedingungslos unterstiitzt und geférdert haben. Auch meinem Bruder danke
ich sehr, vor allem fiir seine Geduld bei zahlreichen Klédrungen von aus seiner Sicht vermutlich
trivialen Programmierproblemen und fiir seine motivierenden Kommentare. Auflerdem danke
ich meinen Freundinnen und Freunden, die mich wéhrend des Schreibens dieser Arbeit getragen
haben. Die Musik samt meiner Kolleginnen und Kollegen hat dabei einen nicht unwesentlichen
Beitrag geleistet.

Allergréfiter Dank und Applaus gilt meiner Partnerin Sophia Dafinger. Sie liebt und unterstiitzt
mich seit sehr langer Zeit trotz meiner ToDo-Listen und Arbeitspléne. Sie kennt mich besser
als ich mich selbst und holt mich immer rechtzeitig aus meiner Getriebenheit. Unglaublich
vielen Dank und Applaus dafiir!

Lion, Marlene und Du, ihr bringt Leben in mein Leben — ihr seid groflartig!

Miinchen, im August 2021 Ferdinand Settele






Zusammenfassung

Rein batterie-elektrisch betriebene Flugzeuge weisen aufgrund der aktuell vergleichsweise geringen
Energiedichte von Batterien derzeit noch kleine Reichweiten auf. Die vorliegende Arbeit entwickelt
Strategien, mithilfe derer die vorhandene Energie im Flug moglichst effizient eingesetzt werden kann.
Den Kern der Arbeit bilden Trajektorienoptimierungen und eine Approximation der stationaren
Flugleistungen eines elektrischen Flugzeugs. Aus den Ergebnissen der Analysen werden Steuer-
strategien fiir den effizienten Betrieb abgeleitet. Zudem wird ein neuartiges Flugfiihrungskonzept
vorgestellt, das in Abhangigkeit von der Flugphase die optimalen Steuerparameter im Cockpit
anzeigt.

Fiir alle beteiligten Komponenten (Aerodynamik, Flugmechanik, Propeller, Elektromotor, Motoran-
steuerung und Batterie) werden Effizienzmodelle aufgebaut und mithilfe vorhandener Messdaten
aus der Literatur sowie zusatzlicher Simulationsdaten parametrisiert bzw. validiert und verifiziert.
Das Gesamtmodell ist sowohl dynamisch (als Satz von Differentialgleichungen) als auch stationar
(als Gleichungen fiir den stationaren Fall) auswertbar. Mithilfe zweier verschiedener Methoden
wird das beschriebene Modell analysiert. Das Problem der Trajektorienoptimierung wird speziell
fiir das batterie-elektrische Flugzeug definiert und mittels Trapezkollokation als Transkriptions-
verfahren gelost. AuBerdem werden die stationdren Punktleistungen des Modells mithilfe eines
Stitzpunktgitters approximiert. Zur Analyse werden Giitekriterien fiir jeden Flugabschnitt speziell
fir das batterie-elektrische Flugzeug entwickelt.

Aufgrund der speziellen Verbrauchscharakteristik des beschriebenen batterie-elektrischen Antriebs
weisen die Optimaltrajektorien eine nahezu lineare Form zwischen Start- und Endpunkt auf. Fiir
ein Flugprofil unter Randbedingungen eines realen Fluges mit Hindernissen ergibt sich eine nahezu
konvexe Form entlang des Terrains. Die Annahme linearer Optimaltrajektorien ist berechtigt,
solange keine sonstige technische Grenze im jeweiligen Abschnitt erreicht wird.

Das vorgestellte neuartige Flugfiihrungskonzept sieht vor, die optimalen Betriebsparameter fiir
jeden Flugabschnitt zu ermitteln und dem Piloten intuitiv anzuzeigen. Die optimalen Steuerpara-
meter werden aus der Approximation der stationdren Flugleistungen und den damit ausgewerteten
Glitekriterien fiir das batterie-elektrische Flugzeug gewonnen. Simulationen und deren Vergleiche
zu den Optimaltrajektorien validieren das neuartige Flugfiihrungskonzept. Das Konzept fiir entspre-
chende Anzeigen im Cockpitdisplay wird anhand ausgewahlter Beispiele demonstriert. Die Anzeigen
beinhalten Toleranzbereiche, die die EinbuBe an Optimalitidt abhangig von der Abweichung des
jeweiligen Betriebsparameters vom Optimum visualisieren.

Die Analysen umfassen auBerdem zwei vereinfachte Modelle mit unveranderlichen Wirkungsgraden
der Antriebskomponenten. Das eine der beiden Modelle beriicksichtigt den Peukert-Effekt (Cha-
rakteristik der effektiven Batteriekapazitat in Abhangigkeit von der GréBe des Batteriestromes),
das andere nicht. Durch eine vergleichende, teilweise auch analytische Modellanalyse kénnen
unterschiedliche Ergebnisse eindeutig auf den Peukert-Effekt zurlickgefiihrt werden. Unterschiede
finden sich dabei unter anderem in der Form der Optimaltrajektorien und der Héhenabhéngigkeit
des effizienten Horizontalflugs. Die Ergebnisse der vereinfachten Modellanalyse verifizieren die
Ergebnisse der komplexen Modellrechnung.

Mithilfe eines der vorgestellten Kriterien wird zudem ein neuartiges redundantes Antriebskonzept
auf etwaige Effizienzvorteile gepriift und anschlieBend bewertet. Das Konzept sieht zwei voneinander
unabhangige Teilmotoren vor, die ihr Moment auf eine Propellerwelle abgeben. Die naheliegende
Annahme, der Teillastbetrieb mit nur einem aktiven Laufer sei effizienter, wird fiir die vorgestellte
Konfiguration widerlegt.

Zentraler Bestandteil der vorliegenden Arbeit ist die Analyse der Trajektorienoptimierung und
der stationdren Flugleistungen samt Giitekriterien und Visualisierungkonzept fir ein batterie-
elektrisch betriebenes Flugzeug. Die vorgestellten Strategien zur Steigerung der Energieeffizienz
des batterie-elektrischen Fluges erweitern den Stand der Forschung zur emissionsarmen Fliegerei.




Abstract

Purely battery-electrical aircraft currently hold small ranges due to the currently comparatively low
energy density of batteries. This thesis develops strategies with which the existing energy in flight
can be used most efficiently to improve the flight performance. The core of this work consists
of trajectory optimization and steady-state flight performance evaluation of an electric aircraft.
Control strategies for efficient operation are derived from the results of the analyses. In addition, a
innovative flight guidance concept is presented, which delivers optimal control parameters in the
cockpit display depending on the flight phase.

For all components involved (aerodynamics, flight mechanics, propeller, electric motor, motor
controller and battery), efficiency models are built up, using data from literature and additional
simulation data for validation and verification. The overall model is evaluable both dynamically
(as a set of differential equations) as well as steady-state (as equations for the stationary case).
Using two different methods the described model is analyzed. The problem of the trajectory
optimization is specially defined for the battery electric aircraft and solved using trapezoidal
collocation as transcriptional method. In addition, the steady-state flight performance of the model
is approximated with the help of a grid of evaluation points. For the analysis criteria for each flight
segment are developed, especially for the battery-electrical aircraft.

Due to the special consumption characteristics of the described battery-electrical powertrain,
optimal trajectories have an almost linear shape between the start and end point. For a flight
profile under boundary conditions of a real flight with obstacles, the result is an almost convex
hull along the terrain. The assumption of linear optimal trajectories are acceptable, as long as no
technical limits are achieved during the trajectory.

The presented innovative flight guidance concept determines optimal control parameters for each
flight segment and displays it intuitively to the pilot. The optimal control parameters are derived
from the approximation of the steady-state flight performance and thereby evaluated criteria for
the battery electric aircraft. Simulations of comparable flight profiles show a very similar optimality
of the new flight guidance concept compared to the previously determined optimal trajectories.
The concept for the cockpit display indicators are demonstrated through selected examples. These
displays include tolerance zones that visualize the loss of optimality depending on the deviation of
the respective control parameter from the optimum.

The analyses also include two simplified models with fix efficiencies of the propulsion components.
One of the two models considers the Peukert-effect (characteristic of the effective battery capacity
as a function of the amount of the battery current), the other model does not. Through a
comparative, partly analytical model evaluation, different results can clearly be attributed to
the Peukert-effect. Differences can be found mainly in the form of the optimal trajectories and
the height dependency of the efficient horizontal flight. With the results of the simplified model
evaluation, the results of the complex model calculation can be verified.

With the help of the presented criteria, a innovative redundant electric propulsion concept is
tested for possible efficiency advantages and subsequently evaluated. The concept provides two
independent sub-engines, which deliver their momentum to a propeller shaft. However, the
assumption that a partial-load operation with only one active rotor is more efficient is disproved
for the presented configuration.

The central part of the present work is the analysis of the trajectory optimization and the steady-
state flight performance including analysis criteria and visualization concept for a battery-electrical
aircraft. The strategies presented for increasing energy efficiency of battery-electric flight extend
the state of research on low-emission aviation.
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In der vorliegenden Arbeit werden die beiden Geschwindigkeitszusitze True Airspeed (TAS)
und Indicated Airspeed (IAS) verwendet [1]. Mit TAS wird die Geschwindigkeit gegeniiber
der umgebenden Luft benannt. Die IAS stellt die tatsédchlich im Cockpit angezeigte Flugge-
schwindigkeit, basierend auf der Messung des statischen und des Gesamtdruckes inklusive
aller Einbaufehler und Ungenauigkeiten der Kalibrierung. In der vorliegenden Arbeit wird

die Bezeichnung [AS verwendet fiir die um den Fehler durch die Dichtednderung falsche

Xiv



TAS nach (2.104). Sie beinhaltet also keinerlei Fehler des Messsystems. Die in der Arbeit
verwendete Bezeichnung IAS entspricht der Geschwindigkeit Calibrated Airspeed (CAS).

Die verwendeten Gréflen werden wie folgt indiziert:

RBat,i

Im Index ist immer zuerst (abgekiirzt) die Komponente bzw. Bezugsgrofle benannt, in der
die Grofle anfallt. Weitere Indizes ergidnzen und spezifizieren die Gréfle. Das Beispiel des
Innenwiderstands der Batterie zeigt die Positionen von BezugsgroBe (im Beispiel Bat fiir

,Batterie“) und des Typs (i fiir ,innen“).

In den jeweils eindeutig zugewiesenen Kapiteln der Modellierung werden teilweise die Indizes
der zugehorigen Modellkomponente weggelassen. Im Kapitel Elektromotor wird im Normalfall

zugunsten der Ubersichtlichkeit auf den Index j;.; verzichtet.
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1. Einleitung

Elektromobilitdt stellt im Zeitalter der Energiewende nicht nur in der Automobilbranche eine
erfolgversprechende Neuerung dar. Elektrische Antriebe sind emissionsfrei, effizient, klein,
leicht, leise und kompakt. Sie lassen sich im Vergleich zu Verbrennungskraftmaschinen einfach
starten und abstellen und weisen im passiven Zustand keinen Energieumsatz auf. Auflerdem
ist deren Leistungsdichte vergleichsweise hoch und ihre Leistungscharakteristik iber der
Drehzahl gilinstig. Auch in der Luftfahrt lassen sich ihre Vorteile gegeniiber konventionellen
Antrieben mit Verbrennungsmotoren nutzen. Durch ihre vergleichsweise kompakte Bauform
lassen sich beispielsweise schmélere Motorgondeln realisieren oder Schub an bisher eher
ungewohnlichen Stellen am Flugzeug platzieren. Dadurch kénnen vollig neue Antriebs- und
damit Flugzeugkonzepte realisiert werden. Gleichzeitig verringern elektrische Antriebe die
Schadstoffemission in den hoéheren Schichten der Atmosphéire und die Larmemission in
Bodennéhe. Elektrische Antriebe ebnen unter anderem deshalb den Weg zu einer , griineren*
Luftfahrt!.

Aufgrund der vergleichsweise geringen Energiedichte heutiger Batterien ist die Reichweite
batterie-elektrisch betriebener Flugzeuge (wie auch Automobile) jedoch eingeschrankt. Die
Energiedichte einer modernen Lithium-Ionen-Batterie vom Typ ,High Energy“ liegt bei
0,16 — 0,18 kWh/kg [3]. Die Energiedichte von Benzin und Diesel liegt bei rund 12kWh/kg [4]
(Kerosin ahnlich). Damit ist die Energiedichte von Benzin oder Diesel iiber 75 mal grofier als
die einer Lithium-Ionen-Batterie [5]. Trotz des im Vergleich zu Verbrennerantrieben wesentlich
besseren Wirkungsgrades bei der Energieumsetzung bleibt bei batterie-elektrischen Antrieben

das Problem des Energiespeichers bestehen.

Einige Ansétze verwenden daher alternative Energiespeicher oder Energiequellen und setzen
Batterien nur als kurzfristigen Zwischenspeicher (z.B. fiir Leistungsspitzen wiahrend des Starts)
ein. Das Solarflugzeug Solar Impulse 2 nutzt die Sonnenenergie fiir den Vortrieb und zum
Laden der Batterien [6]. Die tagsiiber gespeicherte Energie sorgt tiber die Nacht fiir Vortrieb.
Rein durch die Kraft der Sonne wurde mit dieser Strategie eine Weltumrundung méglich,
mit Etappen von mehreren Tagen am Stiick ohne Zwischenlandung. Der wohl gréfite Vorteil
dieses Konzepts besteht darin, dass man wéihrend des Fluges elektrische Energie gewinnt und
diese nicht schon vom Start an mitfithren muss. Bei richtiger Auslegung des Zwischenspeichers
kann ein solches Flugzeug eine theoretisch unendlich lange Flugdauer erreichen. Im Gegensatz
dazu muss ein Flugzeug mit Brennstoffzelle — ein weiterer Ansatz — die fiir den Flug bendtigte
Energie schon vom Start an ,,on board* mitfithren. Das mit Brennstoffzelle betriebene Flugzeug
Hy/ erzielt eine Reichweite von bis zu 1500km [7, 8]. Nach [8] schafft das Flugzeug mit
11 kg gasformigem Wasserstoff eine Reichweite von 750 km, was die hohe Energiedichte von

Wasserstoff (ca. 33kWh/kg [4]) widerspiegelt. Andere hybride Antriebskonzepte nutzen fossile

! Die Ziele hinsichtlich der Reduktion von COs und NO, in der Atmosphére bis zum Jahr 2050 wurden in
Flightpath 2050 [2] festgesetzt. Bei richtiger Anwendung und Konzeption (auch hinsichtlich der Erzeugung
der elektrischen Energie) kénnen elektrische Antriebe erheblich zum Erreichen des Ziels beitragen.



1.1. STAND DER TECHNIK KAPITEL 1. EINLEITUNG

Energietrager, um kontinuierlich mit optimalem Wirkungsgrad elektrische Energie zu erzeugen.
Verschiedene Hybridarchitekturen zeigt [9]. Das Flugzeug Panthera Hybrid [10] von Pipistrel
soll mit seinem hybriden Antrieb je nach Fluggeschwindigkeit eine Reichweite von 2500 bis
2800 km [8] erreichen.

Von allen elektrischen Antriebskonzepten ist das rein batterie-elektrische technisch jedoch am
einfachsten aufgebaut. Es werden dabei im Vergleich zu hybriden Konzepten Komponenten
oder ganze Aggregate eingespart, die aufeinander abgestimmt sein miissen, um einen guten
Gesamtwirkungsgrad zu erzielen. Daher ist das rein batterie-elektrische Antriebskonzept in
konventionellen Kleinflugzeugen relativ simpel zu realisieren. Man findet mittlerweile derartige
Antriebe im Sportflugsektor (vor allem zum Zweck der Schulung) bei Ultraleichtflugzeugen
[11, 12, 10, 13, 14, 15]2. Generell muss aus Griinden der benétigten Antriebsleistung und der
Gesamteffizienz in der Luftfahrt die Flugzeuggesamtmasse moglichst klein gehalten werden.
Zudem begrenzt die Zulassung die Gesamtmasse in der jeweiligen Zulassungskategorie. Daher
ist auch die Batteriemasse und somit die auch ,ausfliegbare* Energiemenge eines batterie-

elektrischen Flugzeuges limitiert.

Um mit einer vorhandenen (gegebenen) Flugzeugkonfiguration dennoch eine moglichst grofie
Reichweite erzielen zu kénnen, muss im Betrieb auf optimale Umsetzung der vorhandenen
Energie geachtet werden. Das Ziel dieser Arbeit ist es, Strategien fiir den energieoptimalen
Betrieb ermitteln. Optimale Trajektorien sowie stationdr ermittelte optimale Betriebspunkte
sind wesentlicher Bestandteil dieser Strategie. Zudem soll ein Konzept der Anzeige fiir en-
ergieeffiziente Flugfithrung vorgestellt werden. Mittels der analytischen Betrachtung eines
vereinfachten Modells kénnen die Methoden der Analyse validiert werden. Zusétzlich soll
ein Elektromotorenkonzept hinsichtlich der resultierenden Flugleistungen untersucht werden.
Das Konzept verspricht neben seiner Redundanz auch einen verbesserten Wirkungsgrad im
Teillastbetrieb.

1.1. Stand der Technik

Nach einem kurzen Uberblick iiber aktuelle Forschungsprojekte im Feld des batterie-elektrischen
Fliegens wird im Folgenden der betreffende Stand der Technik néher beleuchtet. Dies beinhaltet
vor allem allgemein die Flugleistungen batterie-elektrischer Flugzeuge, deren energieoptimalen

Betrieb, Konzepte fiir Cockpitanzeigen und innovative Konzepte des elektrischen Antriebs.

Die Antriebskomponenten im mathematischen Modell sind mittels aktueller Grofien parame-
trisiert, die fiir heutige Komponenten iiblich sind. Der Stand der Technik ist den jeweiligen

Kapiteln zu entnehmen (vgl. Kap. 2).

2 Weitere iibergreifende Informationen auch in [16] und [17].



1.1. STAND DER TECHNIK KAPITEL 1. EINLEITUNG

1.1.1. Batterie-elektrisches Fliegen in der Forschung

Neben den oben genannten jetzt schon elektrisch betriebenen Kleinflugzeugen gibt es eine Reihe
von Versuchs- und Forschungsflugzeugen, mit denen innovative Antriebskonzepte getestet und

deren Machbarkeit demonstriert werden. Eine Auswahl wird hier vorgestellt.

AIRBUS zeigt mit dem Flugzeug E-FAN einen Prototypen fiir elektrisches Fliegen [18].
Angetrieben wird das einsitzige Kleinflugzeug in Leichtbauweise von zwei 32 kW starken Elek-
tromotoren der Firma Siemens und zwei ummantelten Propellern (,,Fan“). Konzipiert ist das
Flugzeug als Trainingsflugzeug fiir Flugschulen. Im Juli 2015 iiberquerte das batterie-betriebene
Flugzeug® den Armelkanal in knapp 40min — 106 Jahre nach der ersten Uberquerung durch
Blériot [19, 20]. Die Nachfolgeversionen sehen zwei bis vier Sitzpldtze und Hybridtechnolo-
gie fur verbesserte Reichweite vor [18]. Ein elektrisch betriebenes Trainingsflugzeug ist fiir
Flugschulen einfach in der Wartung, giinstig im Betrieb und emittiert wenig Lirm in die
Umgebung des Flughafens. Fiir kurze Trainingsfliige reicht die relativ geringe Reichweite ohne

,2Range-Extender“ aus.

Das Flugzeug FELIAS der Firma ACENTISS dient unter anderem als Versuchsplattform
fiir Autonomiefunktionalitdten und zum Testen innovativer Elektromotorenkonzepte [21].
Abgeleitet und weiterentwickelt ist das Flugzeug vom Ultraleichtflugzeug Elektra One der
Firma PC-Aero [13]. Mit dem Flugzeug ELIAS sollen verschiedene Elektromotoren mit zwei
unabhéngigen Laufern getestet werden [22]. Dieses Motorkonzept schafft vor allem Redundanz
im elektrischen Antriebsstrang und ist damit eine wichtige Entwicklung im Hinblick auf die

Zulassung von Elektromotoren in der Luftfahrt (vgl. 1.1.4).

Die Firma SIEMENS stellte mit der modifizierten Fxtra 830LFE einen neuen Steigflugre-
kord auf [23]. In nur 4min 22sec stieg das Flugzeug auf eine Hohe von 3000 m mit einer
Steiggeschwindigkeit von 11,5m/s. Die dazu benétigte Leistung liefert ein neu entwickelter
Elektromotor, der trotz seiner grofien Dauerleistung von 260 kW sehr leicht ist. Das Flug-
zeug wurde urspriinglich von der Firma Faxtra als Kunstflugzeug konzipiert und eignet sich
daher besonders gut, den Antriebsstrang bis an seine Grenzen zu testen [24]. Im Fokus des
Demonstrators stehen also nicht eine moglichst groflie Reichweite oder Flugdauer oder die
energieeffiziente Umsetzung der vorhandenen Energie; die erreichbare Flugdauer liegt bei ca.
20 min. Vielmehr dient das Projekt als Machbarkeitsstudie fiir elektrische Antriebe grofierer
Flugzeuge [25].

Das zweisitzige Flugzeug e-Genius vom Institut fiir Flugzeugbau der Universitit Stuttgart war
zundchst mit einer Brennstoffzelle konzipiert. Die bendtigten Brennstoffzellen waren fiir das
Projekt nicht verfiigbar, und so wurde der e-Genius auf rein batterie-elektrischen Betrieb
umgestellt [26]. Das Flugzeug steht fiir umweltfreundliches und kostengiinstiges Fliegen. Die
reinen Energiekosten fiir 4 Stunden Flugdauer oder 500 km Reichweite betragen nur 12,32 €.

Diese kann durch den Einsatz von Range-Extendern auf das fast Dreifache erh6ht werden.

3 Am 9.7.2015 iiberquerte Hugues Duval mit seiner Electravia Cri-Cri als Erster rein batterie-elektrisch den
Armelkanal. Einen Tag spiter folgte Airbus mit seinem E-FAN.[19]
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Zudem kann der e-Genius modular mit einem hybriden Antriebssystem ausgestattet werden.
Am 4.07.2015 iiberquerte Klaus Ohlmann mit dem e-Genius die Alpen von der Hahnweide bei
Stuttgart nach Calcinate del Pesce in Norditalien und zuriick mit einer elektrischen Energie
von 83 kW bzw. Kosten dafiir von 21 € [27, 28].

Die steigende Anzahl von Forschungsprojekten, ,,Start-Ups“ und schon fliegenden Flugzeugen

zeigt die Brisanz elektrischer Antriebe in der Luftfahrt.

1.1.2. Flug- und Missionsleistung

Zahlreiche Arbeiten beschéaftigen sich mit der Abschidtzung der Reichweite, der Flugdauer
und der Missionsleistung (kombiniert) batterie-elektrischer Flugzeuge. Mithilfe einfacher
Modelle von Antrieb und Aerodynamik zeigt [29] Bedingungen fiir Micro Air Vehicle (MAV)
auf, unter denen lange Flugdauer und grofie Reichweite erzielt werden kénnen. Davon leitet
sich moglicher Entwicklungsbedarf ab, um Flugdauer und Reichweite zu verbessern. [9] und
[30] liefern einen analytischen Ansatz fiir die Abschéatzung der Reichweite. Demnach héngt
diese von den Auslegungsparametern Energiedichte der verwendeten Batterie, Batteriemasse,
Gesamtmasse des Flugzeuges und Gesamtwirkungsgrad des Flugzeuges ab. Anders als bei
Flugzeugen, die mit Verbrennermotor angetrieben sind, nimmt die Masse des Elektroflugzeuges
wéahrend des Fluges nicht ab, die herkbmmliche Breguetformel fiir die Reichweite ist daher
nicht direkt anwendbar. [9] zeigt zusétzlich die Sensitivitédten der Auslegungsparameter auf
die Reichweite. [30] verfolgt einen um den Peukert-Effekt [31, 32] erweiterten Ansatz zur
analytischen Ermittlung der Reichweite. Bei starkem Stromfluss verringert dieser die effektive
Kapazitit einer Batterie. [30] nennt zudem die Fluggeschwindigkeiten fiir maximale Flugzeit
bzw. die grofite Reichweite im Horizontalflug. Es zeigt sich, dass der Peukert-Effekt bei nicht
ausreichend grofler Dimensionierung der Batteriekapazitit die Reichweite negativ beeinflusst.
Die Ergebnisse aus [30] werden in [33] mittels Versuchsdaten validiert. [34, 35] erweitert die
vorangegangenen Untersuchungen um ein detaillierteres Modell fiir die verwendete Lithium-
Polymer-Batterie. Dieses beinhaltet das thermische Verhalten und die Abhéngigkeiten des
Innenwiderstands sowie u.a. den Peukert-Effekt. Berechnet werden damit maximale Flugdauer
bzw. Reichweite und die zugehorigen Optimalgeschwindigkeiten im Horizontalflug bei konstan-
ter von der Batterie abgegriffener elektrischer Leistung. Die optimalen Fluggeschwindigkeiten
liegen aufgrund des Peukert-Effektes ein wenig unterhalb den aus der Aerodynamik ermittelten
Optimalgeschwindigkeiten. Eine Analyse, wie grofl der Fehler durch die Wahl der falschen
Geschwindigkeit ist, liegt jedoch nicht vor. [36] unterscheidet die sogenannte Brutto- von der
Nettoreichweite und -dauer elektrischer Kleinflugzeuge. Die mit den vereinfachten Formeln
abgeschétzte Bruttoreichweite ist mehr als doppelt so grofl wie die Nettoreichweite in einer
tatséchlich geflogenen bzw. simulierten Mission. [36] verwendet zum Vergleich zusétzlich den
,Missions-Wirkungsgrad®. Dieser spiegelt das Verhéltnis zwischen flugmechanisch erflogener
und der Batterie entnommener Energie wihrend einer Mission wider. [37] liefert einen Ansatz
zur Auslegung und Dimensionierung elektrischer Hilfsantriebe fiir Motorsegler. Mithilfe von

Daten marktiiblicher Komponenten werden mathematische Zusammenhénge zwischen den
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Auslegungsparametern und daraus resultierenden Flugleistungen wie Startrollstrecke, Steigleis-
tung und Reichweite gewonnen. Eine leichte Hohenabhéngigkeit des optimalen Horizontalflugs

infolge des Peukert-Effektes wird in den genannten Verdffentlichungen nicht genannt.

Andere Arbeiten beschéftigen sich mit den stationdren Punktleistungen (batterie-) elek-
trischer Flugzeuge. Mithilfe mathematischer Modelle werden Betriebspunkte ermittelt, die aus
Sicht der Flugmechanik oder der aufgewendeten Energie bzw. Leistung ein Optimum darstellen.
[38] stellt Methoden zur Ermittlung der Flugleistungen eines batterie-elektrisch betriebenen
unbemannten Kleinflugzeugs vor. Unter anderem werden die optimalen Geschwindigkeiten fiir
steilstes und schnellstes Steigen sowie die Geschwindigkeiten fiir die grofite Reichweite und die
langste Flugdauer angegeben. Zusétzlich visualisiert [38] die Charakteristik des elektrischen
Antriebs mittels gangiger Flugleistungsdiagramme. [39, 40] untersuchen zu den flugmechanisch
sinnvollen Betriebspunkten die energetisch sparsamsten einer vorgegebenen Konfiguration.
Diese werden mittels eines feinen Rechengitters von Stiitzpunkten der Modelleingédnge ermittelt
und visualisiert. Die Arbeiten [41, 42] vergleichen die stationéren Flugleistungen elektrisch
betriebener und konventionell luftatmender Flugzeuge, teilweise unter Mitberiicksichtigung
von Wind. Demnach ist die theoretisch erreichbare Flughthe eines Elektroflugzeuges wesentlich
grofler aufgrund der von der Luftdichte unabhéngigen Leistung des elektrischen Antriebs.
Zudem wird gezeigt, dass das Elektroflugzeug seine gréfite Reichweite bei wesentlich hoheren
Fluggeschwindigkeiten erfliegen kann. Es wird dabei angenommen, dass die Leistung und
die Effizienz des elektrischen Antriebs von der Luftdichte unabhéingig ist. Fiir Flugzeuge mit
konventionellen fossil betriebenen Triebwerken wird in [43, 44] der Begriff der spezifischen
de ~ V

Reichweite dmp =g mit der Flugstrecke x pro Masse an Brennstoff mp beziehungsweise der

Fluggeschwindigkeit V' und dem Massenstrom des Brennstoffs 7ihp eingefithrt. Diese beschrei-

ben lediglich den stationdren Horizontalflug. [45] liefert Kriterien fiir den optimalen stationédren
Horizontalflug fiir konventionell fossil betriebene Flugzeuge. Fiir batterie-elektrische Flugzeuge
vergleichbare optimierbare Kriterien sind dem Autoren nicht bekannt. Zudem wird in den
genannten Verdffentlichungen von einer Unabhéngigkeit der stationdren Flugleistungen des

batterie-elektrischen Antriebs von der Flughthe ausgegangen.

Soll die Berechnung nicht nur einzelne stationéire Betriebspunkte abbilden, sondern ein ge-
samtes Flugprofil, so bietet sich die Anwendung einer kontinuierlichen Simulation an. Mit
einem Verfahren der Trajektorienoptimierung lassen sich optimale Steuerhistorien er-
mitteln. Das typische Vorgehen zur Losung eines zeitdiskreten Optimalsteuerungsproblems
sieht vor, dieses durch Transkription® in ein konventionelles nicht-lineares Parameteroptimie-
rungsproblem zu iiberfithren. Dieses wird dann beispielsweise mit einem gradientenbasierten
Optimierungs-Algorithmus gelost. Umfangreiche Zusammenfassungen mathematischer Modelle
fir die Trajektorienoptimierung finden sich in [46, 47]. Das spezielle Verfahren der Kollokation
ist unter anderem in [48] erkldrt. Analytischen oder und teil-analytischen Losungsverfah-

ren wird das Minimumprinzip von Pontryagin zugrunde gelegt (siehe z.B. [49, 50, 51]). Ein

4 Zum Beispiel direkte und indirekte Verfahren, Einfach- und MehrfachschieBverfahren, Kollokationsmethoden,
etc.
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Beispiel fiir eine entsprechende Losung der optimalen Steuerung fiir ein konventionell fossil

angetriebenes Flugzeug liefert [52].

Haufig fithrt die Losung von Optimalsteuerproblemen bei energetischen Betrachtungen zu
periodischen Trajektorien. [53, 54] zeigen mithilfe eines ,Multiple-Shooting-Verfahrens*,
dass eine periodische Trajektorie energieoptimaler ist als ein Horizontalflug. Eine mathemati-
sche Herleitung fiir die Effizienz periodischer Flugbahnen ist in [55] zu finden. [56, 57] nennen
im Beispiel fiir ein hypersonisches Flugzeug zwei Griinde fiir eine verbesserte Reichweite durch
Periodizitdt der Trajektorie. Falls der aerodynamisch effizienteste Betriebspunkt nicht mit dem
effizientesten Betriebspunkt des Antriebs iibereinstimmt, so ist die periodisch alternierende
Bewegung zwischen beiden Zustdnden am effizientesten. Als zweiten Grund fithren [56, 57]
eine Verbesserung der Reichweite aufgrund der Widerstandsreduzierung in der Héhe (durch
die verringerte Luftdichte) an. Einen generellen Uberblick iiber den ,,Periodischen Optimalflug*
und iiber verschiedene Trajektorienoptimierungs-Algorithmen bietet [56]. Auf ein geeignetes
Giitekriterium zur Bewertung und Optimierung eines Fluges mit variablem Vertikalprofil
(im Gegensatz zum reinen Horizontalflug) wird in den vorgestellten Veréffentlichungen nicht

verwiesen.

Bei Solarflugzeugen begriindet sich die Periodizitat der Trajektorie mit dem Tag-Nacht-Zyklus.
[58, 59, 60] stellen energie-optimale Hohenprofile und Steuer-Trajektorien fiir hochfliegende
Solarflugzeuge vor. Alle drei Arbeiten minimieren die benotigte Batteriekapazitét als Grofle fiir
die mitgefithrte Batteriemasse fiir einen Tag-Nacht-Zyklus. Das Problem der Optimalsteuerung
wird in [60] mittels Anwendung der ,Multiple-Shooting-Methode* geldst. [61] stellt einen
ahnlichen Ansatz fur die Ermittlung einer optimalen Trajektorie fiir ein solar-elektrisches
Flugzeug mit der Kostenfunktion ,maximaler Batterieladezustand am Ende der Simulation®
vor. Nach der Losung des Optimalsteuerungsproblems durch ein direktes Verfahren wird
das zugrunde gelegte Modell vereinfacht und die Problemstellung der jeweiligen Flugphase
(Horizontalflug, Steig- und Sinkflug) zugeordnet. Die Dauer bis zur Konvergenz kann so stark
verringert werden. Ein Beispiel fiir eine Anwendung einer Trajektorienoptimierung fiir ein
solar-elektrisches Kleinflugzeug mit Validierung findet sich in [62]. Hier wird die aufgenommene
Sonnenenergie abziiglich der fiir den Flug benétigten Energie iiber den Simulationszeitraum
maximiert. Trajektorienoptimierung mit mehreren Phasen fiir ein Segelflugzeug mit ausklapp-
barem Propeller zeigt [63]. Ein iiber die jeweiligen Phasen verdnderliches Modell wird simuliert
und die optimale Steuer-Historie ermittelt. Die Zeitpunkte der Phaseniibergénge gehen als

Parameter in die Optimierung ein. Auch hier ergibt sich eine periodische Flugbahn.

Die Arbeit [64] zeigt optimale Trajektorien speziell fiir batterie-elektrische Flugzeuge
unter detaillierter Berticksichtigung des thermischen Haushaltes des elektrischen Antriebs.
Mittels der Variation einiger thermischer Konstanten im Modell und den Nebenbedingungen
in der Optimierung werden die Auswirkungen auf die Optimaltrajektorien dargestellt. Der
Peukert-Effekt wird bei der Modellierung nicht beriicksichtigt. [65] zeigt mittels Losung eines
Optimalsteuerungsproblems Strategien zum energieoptimalen Steigflug eines elektrischen

Flugzeuges auf. Es liegt ein mathematisches Modell mit festen Wirkungsgraden von Propeller
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und Motor vor. Optimale Steuerung im Horizontalflug unter anderem mit dem Ziel, die entste-
henden Kosten zu minimieren, wird in [66] vorgestellt. In [64, 65, 66] wird der Peukert-Effekt
vernachléssigt. Auch [67, 68] stellen optimale Trajektorien fiir ein batterie-elektrisches Flugzeug
vor. Fiir jeden entstehenden stationdren Abschnitt in der Trajektorie werden Giitekriterien
korreliert. Die Beeinflussung der Optimaltrajektorien infolge des Peukert-Effekts wird in den
genannten Veroffentlichungen nicht erwdhnt. Ebenso werden stationdre Abschnitte nicht auf

eine mogliche Vereinfachung des Optimalsteuerungsproblem hin untersucht®.

Ein kleiner Exkurs zu den elektrischen Straflenfahrzeugen erdffnet auch dort vielfiltige
Problemstellungen zum Thema energieoptimale Pfadplanung. [69] vergleicht verschie-
dene Algorithmen der Wegplanung (darunter diverse Abwandlungen des ,Dijkstra“), um
energie-optimale Routen fiir elektrische Automobile zu ermitteln. Die mdglichen Wege im
Straflenverkehr weisen eine endliche Anzahl von Knoten und Kanten (Kreuzungen und Strafien)
auf. Bei der Trajektorienoptimierung in der Luftfahrt werden die zeitdiskreten Zustédnde bei
den meisten Anwendungen nicht ortlich diskretisiert behandelt, sondern sind kontinuierlich

verdanderlich.

1.1.3. Unterstiitzende Pilotenanzeigen

Grundsétzlich handelt es sich bei allen Arten von Cockpit-Displays um informative Schnitt-
stellen zwischen Mensch und Maschine. Sie zeigen den aktuellen Zustand der Maschine
(z.B. Lage im Raum) an und erleichtern dem Piloten eine adédquate Steuerung. Das Ziel zu-
sétzlicher Anzeigen und Displays ist meist, das Situationsbewusstsein des Piloten in kritischen
Situationen zu verbessern. Ihm werden dabei Informationen und Vorschldge zur Verfiigung
gestellt, diese Situationen schnell zu erfassen und die Gefahrdung abzuwenden. [70] unterschei-
det zwischen drei verschiedenen Stufen einer Pilotenentscheidung. Diese basieren entweder auf
seinem tiefen Verstandnis fiir das System (z.B. bei der Analyse von Systemfehlern), seinen
antrainierten Verhaltensregeln (z.B. Verhalten bei Warnungen) oder auf seinen Fertigkeiten
(z.B. priméare Steuerung des Flugzeuges). Eine Zusammenstellung verschiedener abstrahierter
Funktionalitidten von Mensch-Maschine-Schnittstellen (Human-Machine-Interface) findet sich
in [71].

Verschiedene Mensch-Maschine-Schnittstellen bieten dem Piloten die Moglichkeit, das dynami-
sche Verhalten in kritischen Situationen einschétzen zu kénnen. Die sogenannte Totalenergie
des Flugzeugs (zusammengesetzt aus kinetischer und potentieller Energie) ist vor allem in
Bodennéhe eine wichtige zu tiberwachende Gréfle. Anwendungs- und Konzeptbeispiele hierfiir
sind [72, 73, 74]. Ein Konzept fir einen Take-off Monitor zeigt [75]. Dieser liefert dem Piloten

wahrend des Startlaufs Entscheidungshilfen fiir oder gegen einen Startabbruch.

Andere Anzeigen bieten dem Piloten Informationen beziiglich der optimalen Steuerparameter

fiir sein Flugzeug. Eine der ersten Formen performance-orientierter Pilotenanzeigen wird

5 Die Arbeiten [68, 67] zihlen zu denen im Rahmen der vorliegenden Arbeit vorversffentlichten Beitrige
(siehe Kap. 1.3).
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noch heute im Segelflug benutzt. Der McCready-Ring am Variometer zeigt dem Piloten
die optimale Fluggeschwindigkeit in Abhéngigkeit von der Gesamtsinkgeschwindigkeit der
Luftmassen an [76]. Je starker das Sinken in einem Abwindbereich ist, umso schneller sollte
ein Segelflugpilot hindurch fliegen, um nicht unnétig viel an Hohe zu verlieren. Der Ring lésst
sich variabel je nach Stédrke des Auf- bzw. Abwindes einstellen und bietet dem Piloten eine
Hilfestellung bei der situationsabhédngigen Wahl seiner Fluggeschwindigkeit und ermoglicht so
die richtige Strategie fiir Streckenfliige. Im Sinne von [70, 71] stellt der McCready-Ring eine
Informationsquelle fiir den Piloten dar und spricht damit hauptséchlich die Ebene ,eintrainierte
Verhaltensweisen® (beim Einstellen des Ringes) und der ,Pilotenfahigkeiten“ (beim Erfliegen

der Geschwindigkeiten) an.

Die Firma Airbus integriert in den Primary Flight Displays (PFDs) ihrer Airbus-Flotte ein
Symbol fiir die Green Dot Speed [77, 78]. Ein griiner Kreis markiert bei eingefahrenen
Klappen und Fahrwerk die Geschwindigkeit des besten Gleitens. Diese dndert sich bei einem
Flugzeug in Abhéngigkeit von der Masse. Diese Anzeige beriicksichtigt keinerlei Windein-
fluss und dient nur der Information, bei welcher Geschwindigkeit flugmechanisch mit dem
besten Gleitwinkel geflogen wird. Die Green Dot Speed ist laut [79] beispielsweise fiir ein

Notfallszenario mit Kurven zuriick zum Flugplatz nicht zwangsldufig optimal.

Fin zum vorgestellten dhnliches Konzept fiir optimale Flugprofile zeigt TXT mit dem
kommerziellen Tool Flight Profile Optimizer [80, 81, 82]. Basierend auf aktuellen Daten der
Avionik und des Wetters werden kontinuierlich optimale Hohen- und Geschwindigkeitsprofile
fiir einen Flug inkl. der Steig- und Sinkflugphasen ermittelt. Vorschldge zur Anpassung
des Flugprofils werden den Piloten auf einem Tablett u.a. als Vertikalprofil dargestellt. Die
Optimierung beriicksichtigt unter anderem auch Nebenbedingungen durch Luftrdume oder

benutzerdefinierte Vorgaben.

Konzepte fiir eine Anzeige der optimalen stationdren Steuerparameter (sowohl Fluggeschwin-
digkeit als auch Parameter des Antriebs) in Abhéngigkeit von der gewiinschten Flugphase

und direkt im priméren Cockpitdisplay sind dem Autoren nicht bekannt.

1.1.4. Innovative Elektromotorkonzepte

Das wohl grofite Entwicklungspotential in einem batterie-elektrischen Antriebsstrang steckt
in der Batterie und ihrer Energie- bzw. Leistungsdichte. Dennoch finden sich auch bei den
Elektromotoren technische Neuerungen. Aktuelle Entwicklungen bringen innovative Konzepte,

etwa zur Kiihlung, zur Steigerung der Momentendichte® oder zur Verbesserung der Redundanz.

In derzeitigen Elektroflugzeugen werden iiberwiegend permanenterregte Synchronmo-
toren oder auch Permanent Magnet Synchronous Machine (PMSM) verbaut. Verglichen
mit Asynchronmotoren und geschalteten Reluktanzmotoren sind deren Motorsteuerungen

zwar etwas komplexer, sie weisen jedoch ein hoheres erzeugbares Moment (vor allem in der

5 Die Momentendichte beschreibt das Verhéltnis aus erzeugbarem Drehmoment zu benétigtem Bauraum.
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Bauform als Auflenldufermotor) und einen besseren Wirkungsgrad bei gleichzeitig geringerer
Masse auf [83, 84]. Die Wirkungsgrade von permanenterregte Synchronmotoren inklusive ihrer

Ansteuerung liegen zumeist weit iiber 90 % (vgl. Vergleich der Motoren in Kap 2.1.4).

Ein mogliches Konzept, den Motorwirkungsgrad noch zu verbessern, macht sich das physi-
kalische Phédnomen der Supraleitung zunutze. Durch starkes Abkiihlen eines elektrischen
Leiters erreicht man den Ubergang in die supraleitende Phase, der elektrische Widerstand geht
dabei gegen 0 [85]. In sogenannten High Temperature Superconducting Motors (HTSMs)
wird dieses Phédnomen angewendet. Die elektrischen Leitungen werden dabei nicht aus Kupfer
hergestellt, sondern aus Werkstoffen, die schon bei vergleichsweise ,,hohen* Temperaturen im
Bereich von ca. 70K [86] supraleitend werden. Durch die Kiihlung der Wicklungen entféllt
der ohmsche Widerstand der Leitungen und damit der verhéltnisméaflig grofite Verlust im
Elektromotor. Gleichzeitig sinkt auch der Warmeeintrag in die Wicklungen. Ein solcher Motor
erreicht dadurch einerseits einen grofieren Wirkungsgrad. Andererseits kénnen iiber Supraleiter
wesentlich groflere Strome flielen ohne dass dabei die Gefahr besteht, dass die Spulen durch
den Wérmeeintrag des Leitungsverlusts iiberhitzen. Der Querschnitt einer elektrischen Leitung
kann daher viel kleiner dimensioniert werden, was direkt eine Gewichtsreduktion zur Folge hat.
[87] stellt die Entwicklung eines Generators und einen Prototypen fiir die spezielle Verwendung
in der Luftfahrt vor. Er weist einen Wirkungsgrad von bis zu 98 % auf. Ein Beispiel fiir die

Dimensionierung der Antriebskomponenten samt Cryo-Kiihler liefert [83].

Ein anderes innovatives Antriebskonzept verwendet anstatt des konventionellen einfachen
Léufers mehrere Laufer auf einer Antriebswelle. Diese kénnen hintereinander in einer Art
Tandemkonfiguration oder konzentrisch in einer Ebene angeordnet sein. Ein solches Konzept
kann Vorteile im Hinblick auf die Redundanz mit sich bringen, kann aber gleichzeitig Mo-
mentendichte und Effizienz vergrofiern. Bei [22, 88| steht die Redundanz im Vordergrund.
Durch die Anordnung zweier Laufer, die ihr Moment auf eine gemeinsame Welle iibertragen,
wird ein elektrisches Antriebssystem ausfallsicherer, eine mogliche Zulassung fiir die Luftfahrt
wird dadurch vereinfacht. Zur Deaktivierung eines der beiden Liufer sind je eine Kupplung”
vorgesehen. [90] untersucht ein Konzept fiir einen sogar vierfach redundanten Antrieb fiir
die Ventile von hydraulischen Aktuatoren fiir Steuerflichen von Flugzeugen und zeigt dessen
Machbarkeit. Dieser Antrieb weist zwei Liufer in einem Geh&use auf, dessen Wicklungen
jeweils doppelt redundant angelegt sind. Weil der Antrieb hauptséchlich bei kleinen Umdre-
hungszahlen arbeitet, ist das Gegenmoment im Falle eines Defektes einer Spule so klein, dass
es durch die noch funktionsfihigen Spulen iiberwunden werden kann. Daher miissen die beiden

Rotoren nicht mechanisch abkoppelbar sein.

Die Firma EMRAX (friher ENSTROJ) stellt mit dem EMRAX TWIN ein dhnliches Beispiel
fiir eine neuartige Konfiguration vor. Dabei befinden sich zwei baugleiche Elektromotoren

in Tandemkonfiguration fest auf eine Welle gekoppelt. Mit der richtigen Motoransteuerung

7 Eine Kupplung lésst sich beispielsweise mittels Freilauf realisieren. Der Motor wird im Anwendungsfall
Flugzeug in nur einem der vier Quadranten betrieben [89] (Quadrant 1: ,Vorwértslauf antreibend®). Ist ein
Léufer defekt, so stehen nur noch das halbe Moment und die halbe Leistung zur Verfiigung.
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lassen sich so die maximale Leistung und das maximale Moment auf der Antriebswelle
verdoppeln [91]. Die Konfiguration zielt hier weniger auf mechanische Redundanz als viel-
mehr auf eine Steigerung der Maximalleistung. Im Falle eines mechanischen Defektes eines
Teilmotors kann die gesamte Welle blockieren. Liegt ein elektrischer Fehler in einem der
Motoren vor, muss dieser vom noch funktionsfihigen Motor mitgeschleppt werden. Ebenso
zur Steigerung des erzeugbaren Moments sehen die Konzepte von [92], [93], [94] und [95]
zwei konzentrische Motoren in einer Ebene vor. Die Motoren weisen aufgrund der Anordnung
und Konzeption eine hhere Momentendichte auf als vergleichbare konventionelle Motoren.
Dies ist vor allem von Vorteil, wenn viel Moment bei gleichzeitig geringer Drehzahl abge-
griffen wird (z.B. beim Anfahrvorgang eines Elektroautos [92]). [92] zeigt Abhéngigkeiten
der Effizienz von Groflen der Dimensionierung eines solchen Motors und vergleicht diese mit
einem konventionellen Motor. Im speziellen Konzept von [93, 96] kann der vorgestellte Motor
zusétzlich als ,elektrisches stufenloses Getriebe* verwendet werden. Bei ,serieller* Anordnung
zeigen sich Vorteile und Flexibilitdt im Betrieb gegeniiber einem konventionellen elektrischen
Antrieb. [97] untersucht die Konfiguration zweier Elektromotoren in hybrider Konfiguration
mit einem Verbrennungsmotor in einem Fahrzeug. Betriebsbereiche (mit geringer Drehzahl
und geringer Last) werden identifiziert, in dem das présentierte Konzept effizienter ist als
eine konventionelle Konfiguration. Einige dieser Arbeiten variieren Parameter der Auslegung,
um den Wirkungsgrad zu maximieren. Eine potentielle Verbesserung des Wirkungsgrades
durch den Betrieb mit nur einem der beiden Teilmotoren wurde nicht evaluiert. Im Fokus der
meisten Untersuchungen, welche Effizienzvorteile gegeniiber konventionellen Antriebskonfigu-
rationen beschreiben, stehen vor allem Motoren mit zwei konzentrischen Laufern im Einsatz
in elektrisch oder hybrid betriebenen Fahrzeugen. Untersuchungen der potentiellen Effizienz-
vorteile der vorgestellten Konfiguration des Doppelldufermotors gegeniiber konventionellen
Konfigurationen im speziellen Anwendungsfall im elektrischen Flugzeug sind dem Autor nicht
bekannt.

Mit dem Helikopter Clean Sky 2 stellt Airbus ein Konzept zur sparsamen Nutzung eines
redundanten Hubschrauberantriebs (mit fossilen Brennstoffen) vor [98]. Dieses sieht vor, in
unkritischen Flugphasen eines der zwei Triebwerke abzustellen und die benétigte Leistung
allein aus dem noch laufenden Triebwerk zu beziehen. Damit lassen sich die Leerlaufverluste
des abgeschalteten Triebwerks einsparen und der Wirkungsgrad des laufenden Triebwerks
verbessern. Es muss jedoch sichergestellt sein, dass sich das deaktivierte Triebwerk sehr schnell
starten lassen kann. Das Konzept ist fiir konventionell betriebene Luftfahrzeuge also schon
vorhanden, es soll aber speziell fir den elektrischen Antrieb validiert werden. [88] beschreibt
dhnliches Konzept fiir einen redundanten Elektromotor. Der Teillastbetrieb mit nur einem
Laufer kann sich positiv auf den Gesamtwirkungsgrad auswirken. Damit lasst sich — verbaut
in einem Flugzeug — die Reichweite steigern. [40] vergleicht rechnerisch die Betrachtungen der
Punktleistungen eines redundanten Doppelmotors im Betrieb nur eines Laufers und beider
Laufer zusammen. Es zeigt sich, dass ein Doppelmotor im Teillastbetrieb mit einem Laufer

einen kleinen energetischen Vorteil im Vergleich zum normalen Laufer aufweisen kann.

10
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1.2. Ziele

Ubergeordnetes Ziel der Arbeit ist es, Steuerstrategien zur Energieeinsparung im Betrieb
eines batterie-elektrischen Kleinflugzeugs zu finden. Damit lassen sich sowohl Reichweite und
Flugdauer erhchen als auch die Betriebssicherheit verbessern. Ist ndmlich die Restenergie bzw.
Restkapazitat in der Batterie am Zielflugplatz aufgrund sparsamer Flugfithrung hoher, so ist

im Gefahrenfall mehr Sicherheit fiir beispielsweise ein weiteres Durchstarten vorhanden.

Fiir eine effiziente Flugfithrung miissen folglich in Abhéngigkeit von der Flugsituation
sinnvolle Steuerparameter gefunden werden. Die Steuerparameter und Systemzusténde sollen
dabei am besten jeder Flugphase zugehorig und nicht mit einer konvergierenden Methode
(,offline“) ermittelt sein, sondern mithilfe einer Methode (,online“), die sicher und robust Er-
gebnisse liefert. Das komplexe Problem der Trajektorienoptimierung wird damit auf stationére
Flugabschnitte reduziert und vereinfacht. Die Zuverléssigkeit des nicht-iterativen Verfahrens
zur Bestimmung flugabschnittsspezifischer optimaler Steuerparameter erleichtert in ferner
Zukunft die Zulassung. Am Ende soll mittels Vergleich zur Optimaltrajektorie das Verfahren

validiert werden.

Ein geeignetes mathematisches Modell von Aerodynamik und Antrieb muss dazu entwickelt
werden. Dieses soll sowohl dynamisch (fiir die Optimierung) als auch stationér auswertbar

und muss mit realen Werten und Modellen validiert bzw. parametrisiert sein.

Mithilfe eines geeigneten Optimierungsverfahrens sollen energieoptimale Trajektorien
ermittelt werden. Dabei soll der Batterieladezustand an der vorgegebenen Zieldistanz ma-
ximiert werden. Technische Grenzen des Antriebs und der Aerodynamik werden in Form
von Nebenbedingungen beriicksichtigt. Zur Reduktion der Komplexitat konnen die beiden
lateralen Koordinaten zu einer Koordinate zusammengefasst werden. Es soll untersucht werden,

inwiefern die Verlaufe der Trajektorien als linear angenommen werden kénnen.

Zur stationdren Analyse des mathematischen Modells sollen Giitekriterien fiir jede Flugphase
aufgestellt werden. Diese spiegeln die speziellen Eigenschaften des batterie-elektrischen Antriebs
wider. Zur stationdren Auswertung der Giitekriterien wird das Modellverhalten mit einer
Methodik approximiert, die nicht nur die Optima der Giitekriterien und die zugehorigen
Steuerparameter annahert, sondern auch Toleranzbereiche der Steuerung um die Optima herum
einschlieit. Mittels dieser Toleranzbereiche soll eine Art , Sensitivitat“ auf Abweichungen der

optimalen Steuerbereiche herum dargestellt werden.

Um dem Piloten die optimalen Steuerparameter anzeigen zu kénnen, soll eine Erweiterung fiir
Cockpitdisplays konzipiert werden. Die zusétzlichen Anzeigen sollen neben den optimalen
Steuerparametern auch Toleranzbereiche um die Optima herum darstellen und dabei méglichst
intuitiv zu erfassen sein. Dank der fortschreitenden Entwicklungen auf dem Gebiet der
mittlerweile digitalen Anzeigen im Cockpit ldsst sich die Erweiterung der Anzeige einfach

implementieren.

Mittels eines vereinfachten Modells soll die Charakteristik des batterie-elektrischen An-
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1.3. EIGENER BEITRAG KAPITEL 1. EINLEITUNG

triebs analysiert und davon grundsétzliche Strategien fiir eine energieeffiziente Flugfiihrung
abgeleitet werden. Durch die Vereinfachung des komplexen Modells werden teilweise ana-
lytische Losungen der Fragestellungen innerhalb der optimalen Steuerung erméglicht und
damit wiederum die einfache Ableitung physikalisch-mathematischer Zusammenhénge. Im
Speziellen soll bei der Analyse auf Auswirkungen des Peukert-Effekts auf die optimale Steue-
rung eingegangen werden. Beispielsweise soll untersucht werden, ob trotz Beriicksichtigung
des Peukert-Effekts die breite Annahme der Hohenunabhéngigkeit des batterie-elektrischen

Antriebs als valide gelten kann.

Zuletzt soll ein neuartiges redundantes Antriebskonzept eines Doppelldufermotors auf
erwartete Effizienzvorteile im Betrieb im Speziellen eines elektrisch betriebenen Flugzeuges hin
untersucht werden. Dieses Motorkonzept enthélt zwei mechanisch und elektrisch voneinander
unabhéngige Laufer, welche nach Belieben auf die Abtriebswelle eingekoppelt werden kénnen.
Das mathematische Modell wird angepasst und mithilfe ausgewahlter Giitekriterien aus-
und bewertet werden. Ein qualitativer Vergleich mit konventionellen Triebwerke soll zeigen,
dass sich optimierte Betriebsstrategien nicht zwangsldufig auf neuartige Antriebskonzepte
iibertragen lassen. Viel mehr muss jede Antriebskonfiguration erneut auf ihren effizienten

Betrieb hin analysiert werden.

1.3. Eigener Beitrag

Die vorliegende Arbeit prasentiert Strategien der energieeffizienten Flugfiihrung fiir ein
batterie-elektrisches Leichtflugzeug. Zwei grundséitzliche Methoden der Analyse kommen zum
Einsatz: Mithilfe eines iterativen Verfahrens der Trajektorienoptimierung (optimale Steuerung)
werden energieoptimale Trajektorien speziell fiir ein batterie-elektrisches Flugzeug generiert.
Die stationdren Flugleistungen werden dagegen mit einem nicht-iterativen Verfahren mittels
Stiitzpunktgitter approximiert und analysiert. Den Analysen liegt ein ausfithrliches Effizienz-
modell des Antriebsstrangs zugrunde, das anhand von gemessenen Realdaten und belegten
Parametern realer Komponenten validiert wurde. Damit grenzt sich die vorliegende Arbeit
generell von vielen dhnlichen Arbeiten ab, die vermehrt vereinfachte Modelle zur Analyse
verwenden (siehe Kap. 1.1.2). Die gewonnenen Erkenntnisse miinden in ein Konzept fiir eine
Displayerweiterung zur intuitiven Anzeige optimaler Steuerparameter. Zusétzlich enthélt die
vorliegende Arbeit die Analyse der Auswirkungen des Peukert-Effektes auf die optimale Steue-
rung und zusétzlich die Bewertung eines neuartigen redundanten Motorkonzeptes hinsichtlich
potentieller Effizienzvorteile im Teillastbetrieb. Windeinfluss wird in der gesamten Arbeit

nicht berticksichtigt.
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1.3. EIGENER BEITRAG KAPITEL 1. EINLEITUNG

Die Beitrige zur Forschung lassen sich im Einzelnen wie folgt zusammenfassen:

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfiihrung eines batterie-elektrisch
betriebenen Flugzeuges: Das neuartige, (im Gegensatz zur Trajektorienoptimierung) online-
féhige Verfahren erméglicht es dem Piloten, das Flugzeug in Abhéngigkeit von der gewiinschten
Flugphase moglichst energieeffizient zu fithren. Mithilfe von Giitekriterien und einer Methode
der Approximation der Flugleistungen werden fiir die aktuelle Flugphase die optimalen sta-
tiondren Steuerparameter ermittelt und dem Piloten wahrend des Fluges mithilfe geeigneter
Indikatoren im Cockpitdisplay angezeigt. Validiert wird das Konzept durch einer Korrelation
der ermittelten Steuerparameter mit Werten aus den offline generierten Optimaltrajektorien.
Das Sollfahrt-Prinzip von McCready inklusive der Anzeige fiir den Piloten (siche Kap. 1.1.3
und [76]) wird so fiir ein batterie-elektrisches Flugzeug adaptiert und um Steuerparameter
des Antriebs erweitert. Im Gegensatz zu [80, 81, 82] (siehe Kap. 1.1.3) présentiert die vorlie-
gende Arbeit ein Konzept speziell fiir batterie-elektrisch betriebene Flugzeuge rein unter den
Gesichtspunkten der Energieeffizienz (nicht Kosten oder Nebenbedingungen wie Luftrdume)
und die Darstellung online ermittelter Steuerparameter (inklusive Parameter des Antriebs) in
den priméren Fluganzeigen. Auflerdem ist die Kombination der vorgestellten Methoden und

Anwendungen neu gegeniiber den Verdffentlichungen aus Kap. 1.1.2 und 1.1.3.

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebene Flugzeuge: Ener-
gieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebene Flugzeuge wurden zwar schon in
[64] vorgestellt (entferntere dhnliche in Kap. 1.1.2), jedoch ohne Beriicksichtigung des Peukert-
Effekts. Dabei beeinflusst dieser Effekt die Form der Optimaltrajektorien mafigeblich, wie in
der vorliegenden Arbeit gezeigt werden kann. Die Optimaltrajektorien fiir das ausfithrliche
Verbrauchsmodell zeigen eine quasi-lineare Form zwischen Start- und Zielpunkt. Mithilfe
des vereinfachten Modells kann der Peukert-Effekt als Ursache fir die quasi-lineare Form
identifiziert werden. Zudem wird fiir den Horizontalflug gezeigt, dass die Trajektorien ohne

groflen Fehler linear approximiert werden kénnen.

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim batterie-elektrischen Fliegen infol-
ge des Peukert-Effektes: Die bisherige Annahme der Hohenunabhéngigkeit der Effizienz
elektrischer Antriebe ist speziell fiir batterie-elektrische Antriebe nur eine Ndherung. Einmal
mehr ist der Peukert-Effekt Ursache fiir die Abnahme der Effizienz mit zunehmender Héhe. Der
Einfluss des Peukert-Effekts auf optimale Fluggeschwindigkeiten und andere Steuerparameter
wurden schon in anderen Arbeiten (siehe Kap. 1.1.2) prasentiert. Die vorliegende Arbeit
baut auf deren Ergebnissen auf und zeigt den Einfluss des Peukert-Effekts auf die Wahl der
optimalen Flugh6he anhand des vereinfachten und des ausfiithrlichen Modells und der daraus

resultierenden Verbrauchscharakteristik.

Optimierte Betriebsstrategie fiir einen Doppellaufermotor im Kontext eines elek-
trischen Flugzeuges: Fiir konventionelle fossile Antriebe, die redundant und damit mehrfach
am Luftfahrzeug verbaut sind, kann sich ein Effizienzvorteil ergeben, wenn im Teillastbetrieb
ein Teil des Antriebs deaktiviert wird [98]. Ein neuartiger Elektromotor, der aus Griinden der

Redundanz tuber zwei Laufer verfiigt, verspricht ebenfalls potentielle Effizienzvorteile durch
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1.4. AUFBAU DER ARBEIT KAPITEL 1. EINLEITUNG

Deaktivierung eines Laufers beispielsweise im Horizontalflug. Bisher wurde nicht betrachtet,
ob dabei die Strategie zur Energieeinsparung vom konventionellen zum elektrischen Antrieb
iibertragen werden kann. Eine stationdre Analyse zeigt, dass die Adaption der o.g. Strategie

fiir den vorliegenden Auslegungsfall im Sinne der Energieeffizienz nicht zielfiihrend ist.

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden Ergebnisse vorab veréffentlicht:

[39] F. Settele und A. Knoll, “Grundlagen der Flugfiihrung beim elektrisch angetriebenen For-
schungsflugzeug EUROPAS,” Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress DLRK, Augsburyg,
2014

[40] F. Settele und A. Knoll, “Untersuchung der Flugleistung eines Elektroflugzeuges mit einem
neuartigen Elektromotor,” Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress DLRK, Rostock,
2015

[67] F. Settele und M. Bittner, “Energieoptimale Trajektorien fiir ein batterie-elektrisches
Flugzeug,” Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress DLRK, Miinchen, 2017

[68] F. Settele und M. Bittner, “Energy-optimal guidance of a battery-electrically driven
airplane,” CEAS Aeronautical Journal, Vol. 11, N. 1, S. 111-124, Jan 2020

[99] F. Settele, F. Holzapfel, und A. Knoll, “The impact of peukert-effect on optimal control
of a battery-electrically driven airplane,” MDPI Aerospace, Vol. 7, N. 2, S. 13, 2020

Die Ausarbeitung aller eigenen Beitrage sind in dieser Arbeit folgendermaflen markiert:

Titel des eigenen Beitrags ]

Spezifizierung des Beitrags J

1.4. Aufbau der Arbeit

Das Kapitel Modellbildung liefert zunéchst die mathematischen Modelle der Antriebskom-
ponenten sowie der Aerodynamik und Flugmechanik. Das Verhalten einiger Komponenten
ist mittels Interpolation realer Messdaten modelliert. Alle weiteren Komponenten werden
mit Parametern aus Datenblattern marktiiblicher Komponenten modelliert. Die Literatur
liefert dabei die physikalischen Zusammenhédnge sowie Ansédtze zur Auslegung der freien
Parameter hinsichtlich der Flugmechanik. Fiir die Auswertung stehen Daten eines Fest- und

eines Verstellpropellers zur Verfiigung.

Das Kapitel Methoden legt die Verfahren der Trajektorienoptimierung und der stationéren
Auswertung dar. Es geht zunéchst ndher auf die Anwendung des Kollokations-Verfahren
zur Lésung von Problemen der optimalen Steuerung ein und definiert das Problem der
Trajektorienoptimierung fiir das batterie-elektrisch betriebene Flugzeug. Anschlieflend wird

das numerische Vorgehen bei der stationdren Approximation der Flugleistungen zum Auffinden
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der optimalen Betriebszustinde dargelegt. Dabei wird ndher auf die zu untersuchenden

Giitekriterien eingegangen.

In Kapitel Neuartiges Flugfithrungskonzept wird kurz auf das Konzept der Displayerwei-
terung eingegangen. Die Art der Darstellung wird anhand eines Beispiels erldutert. Auflerdem

wird eine mogliche Struktur des Algorithmus zur Konfiguration des Displays vorgestellt.

Das Kapitel Ergebnisse komplexes Modell umfasst die Ergebnisse von Trajektorienop-
timierung und stationdrer Auswertung. Grundsétzlich wird zwischen dem Fest- und dem
Verstellpropellermodell unterschieden. Fiir beide werden zunéchst systematisch die stationdren
Flugleistungen und die Auswertung der Giitekriterien besprochen. Zu jedem Optimum werden
die zugehorigen Steuerparameter angegeben. Zuséatzlich werden Toleranzbereiche um die
Optima herum inklusive der Werte der Steuerparameter dargestellt, bei denen die Abweichung
vom Optimum beispielsweise 5 % betragen. AnschlieBend werden energieoptimale Trajektorien
fiir ein batterie-elektrisches Flugzeug ermittelt und auf ihre grundsétzliche Form hin analysiert.
Die Optimaltrajektorien werden in Flugphasen unterteilt analysiert und mit den jeweiligen
Giitekriterien korreliert. Zu jeder Flugphase ergeben sich stationdr berechenbare optimale
Betriebspunkte. Anhand ausgewéahlter Beispiele wird die Erweiterung des Cockpitdisplays
erlautert und beispielhaft dargestellt. Abschlieend wird das neuartige Flugfiihrungskonzept

mittels Vergleich damit simulierter Trajektorien und den Optimaltrajektorien validiert.

Kapitel Vereinfachtes Modell umfasst die Ergebnisse der Analysen des vereinfachten Mo-
dells. Das Modell wurde dafiir soweit vereinfacht, um analytisch Zusammenhénge zwischen
optimalen Steuerparametern und der Effizienz der Flugfiihrung zeigen zu kénnen. Mit den
Ergebnissen kénnen einerseits die Ergebnisse aus Trajektorienoptimierung und Stationaraus-
wertung des komplexen Modells verifiziert werden. Andererseits konnen mittels Vergleich zweier
Modellvarianten die Auswirkungen des Peukert-Effekts auf die energieoptimale Steuerung

gezeigt werden.

Im Unterkapitel Doppellaufermotor werden die Ergebnisse der Stationdrauswertung fiir
das Modell des Doppellaufermotors vorgestellt. Dies umfasst eine kurze Betrachtung der
flugmechanischen Flugleistungen im Sinne der Redundanz des Antriebs sowie eine Betrachtung
potentieller Effizienzvorteile des Motors im Betrieb mit nur einem Léufer. Schlielich werden
die Ergebnisse fiir den Doppelldufermotor mit denen des normalen Motors verglichen und so

Aussagen bzgl. der potentiellen Vorteile gewonnen.

Das letzte Kapitel Fazit und Ausblick fasst schliefllich zusammen und bietet einen kurzen

Ausblick tiber mégliche Weiterentwicklungen, Forschungsfragen und Potentiale.
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2. Modellbildung

Die Bestimmung optimaler Betriebspunkte oder optimaler Trajektorien erfordert mathema-
tische Modelle aller beteiligten Modellkomponenten. Diese werden abgebildet in Form von
mathematischen parametrischen Zusammenhéngen und realen Daten aus Messungen. Solange

nicht anders benannt, gelten alle Aussagen nur fiir das vorgestellte Modell.

Bei dem untersuchten Flugzeug handelt es sich um ein einsitziges Flugzeug der Klasse
,»Ultraleicht-Flugzeug®. Die wichtigsten Dimensionen des der Untersuchung zugrunde gelegten

Flugzeuges sind in Tabelle 2.1 zusammengefasst.

Allgemein
Spannweite b 8,6 m
Fligelflache Sref 6,4 m?
Motorleistung Phrot 30 kW
Massen

Leergewicht Meer 140 kg
Pilotengewicht M Ppilot 80 kg
Antrieb Festpropeller Mantr,rp | 2117 kg
Antrieb Verstellpropeller  manevp | 212,7 kg
Fléchenbelastung z ~54  kg/m?

Tabelle 2.1.: Eckdaten des Flugzeuges.

Das ,Leergewicht® mj., beinhaltet in dieser Arbeit das Gewicht von Zelle und Struktur. Mit
der Masse des Antriebsstrangs inklusive Propeller, Motor, Motoransteuerung und Batteriepack
und dem Pilotengewicht mp;; ergibt sich eine Gesamtmasse von mges pp = 431,7kg bzw.

Mges,vp = 432,7kg. Aus diesen Daten ergibt sich eine Flichenbelastung® von rund 54 kg/m2.

2.1. Modell des batterie-elektrischen Antriebs

Die Batterie liefert die elektrische Leistung fiir den Antrieb des Flugzeuges. Diese wird
von der Motorsteuerung fiir den Elektromotor bereitgestellt, der die elektrische Leistung in
mechanische Leistung umwandelt, mit welcher der Propeller den Schub fiir das Flugzeug
produziert. Abbildung 2.1 zeigt die grundsétzliche Wirkkette des Antriebsstranges. Arbeiten
wie beispielsweise [60, 63, 9, 101] (auch auBlerhalb des rein batterie-elektrischen Fliegens)
rechnen haufig mit unverdnderlichen Wirkungsgraden der Modellkomponenten. Die vorliegende

Arbeit betrachtet die Modellkomponenten mit verénderlichem Wirkungsgrad und geht vor

8 [100] nennt als GroéBenordnung fiir die Flichenbelastung fiir die Flugzeugklasse ,,Homebuilt® 111b/s2,

umgerechnet rund 55 k8/m?.
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Propeller

1 Pel Motor- P“[ Elektro - Pmech })mech
Batterie > > » >
steuerung motor

A
\

Abbildung 2.1.: Wirkkette des Antriebsstanges.

allem von einer parameterabhiangigen Zerlegung der mechanischen Leistung in Drehzahl und

Moment beziehungsweise der elektrischen Leistung in Spannung und Strom aus.

Beispielsweise [102, 103] zeigen das kurzfristige Verhalten elektrischer Antriebe und deren
Wechselwirkung mit der Flugdynamik. Hierzu werden mathematische Modelle der Elektromo-
toren inklusive deren Regelung aufgebaut, die mechanische und elektrische Grofien zeitlich
sehr fein aufgelost in Beziehung zueinander stellen. Die vorliegende Arbeit beschéftigt sich
mit den langerfristigen physikalischen Vorgéngen wéhrend eines gesamten Flugprofils und der
Auswertung des Modells im Stationérfall. Um eine derartige Betrachtung zu ermdéglichen, ist
es von Vorteil, dynamische Effekte? im Antriebsstrang hinsichtlich der Berechenbarkeit und
der Rechenzeit ,,quasi-stationir” durch zeitliche Mittel- und Effektivwerte abzubilden. Diese

Betrachtungsweise erméglicht eine stationdre Auswertung des Modells.

Dazu ist das vorliegende Modell des Antriebsstrangs als inverses Modell (auch ,,Open-
Loop-Modell“) ausgefiihrt. Typischerweise werden elektrische Antriebsstréange als Funktion
[M,w] = f(U,I) von Moment M und Drehzahl N (bzw. Kreisfrequenz w) in Abhéngigkeit
von Spannung U und Strom [ dargestellt. Im ,eingeschwungenen®, stationéren Fall lasst
sich die Charakteristik des Antriebsstranges auch invers als Funktion [U, I] = f(M,w) von
Spannung und Strom in Abhéngigkeit von Drehzahl und Moment abbilden. Der Motor wird
iiber das Modell eines Gleichstrommotors angenédhert. Grundlegende parametrische Modelle
von Gleichstrommotoren sind in [104, 105] zu finden. Zur Parametrisierung liegen Daten in
Form von Wirkungsgradverldufen und Datenblédttern vor. Die Validierung wird mithilfe einer

in der Simulink-Toolbox Simscape enthaltenen dynamischen Modellkette durchgefiihrt.

Besonderes Augenmerk wird bei der Modellierung auf die Verluste des Elektromotors und
des zugehorigen Wechselrichters gelegt, da das Modell nur so Aussagen {iber den optimalen
Betrieb des Motors und dessen Ansteuerung liefern kann. Zudem wird das moglichst detaillierte
Modell im Kapitel 7 generisch auf einen Doppelldufermotor angepasst. Im Modell werden

keine Stromverbrauche der peripheren Geréte wie beispielsweise die Avionik beriicksichtigt.

% Die Zeitkonstanten der Flugmechanik sind sehr viel grofer als die des elektrischen Antriebes. Durch eine
Beriicksichtigung der sehr schnellen Dynamik im Modell wiirde das Problem der langfristigen Trajektorien-
optimierung durch die Menge der zu optimierenden Variablen zu grof3 werden. Als hochdynamische Effekte
werden hier beispielsweise das schnelle Umpolen der Spulen im Elektromotor durch den Motorregler oder
die Eigeninduktivitat aufgefiihrt.
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2.1.1. Propeller

Es werden zwei verschiedener Propellertypen untersucht: ein Propeller mit fixem Einstellwin-

kel und ein Propeller mit variablem Blatteinstellwinkel ¢. Der Propeller erzeugt den Schub

W)

Vias F(N,V.p)
N M(N,7V,
——>{ Propeller (_p)»
@) P(N,Vp)
e >

Abbildung 2.2.: Das Propellermodell mit seinen Ein- und Ausgéngen.

F(N,Vrags, p) in Abhéngigkeit von Fluggeschwindigkeit Vpag, Propellerdrehzahl N, Luft-
dichte pry,re(h) und — je nach Modell — Propellerblattwinkel ¢ (vgl. Abb. 2.2). Die benétigte

Propellerleistung setzt sich aus

2
P(M,N):Mw:MNG—g (2.1)

zusammen, wobei N die Einheit [RPM] aufweist.

Das physikalische Verhalten von Propellern kann mithilfe der Blattelemententheorie [106, 107]
ermittelt und modelliert werden. Die vorliegende Arbeit kann sich jedoch schon auf Werte aus
Schub- und Leistungsmessungen im Windkanal stiitzen. Fiir einen Festpropeller und einen
Verstellpropeller liegen voneinander unabhéngige Daten vor. Die Zusammenhénge werden
iiber den dimensionslosen Schubbeiwert C7(.J, ¢) und Leistungsbeiwert Cp(.J, ¢)'° modelliert.

Der Fortschrittsgrad!'! wird mit

60 Vpas

N)= ——F 2.2
J(Vras, N) = —+0 (2.2)
und dem konstanten Propellerdurchmesser D angegeben [108].
Der Schub durch den Propeller berechnet sich nach [108] aus:
w\? 4
F(N,Vras,p) = Cr(J,¢) p(h) (27r> D (2.3)
Das dafiir benotigte Propellermoment berechnet sich nach [108] mit:
w\? -
M(N,Veas.p) = Cp(1.6) plh) (=) D (2.4)

10 Tm Falle des Propellers mit fixem Einstellwinkel entfallt die Abhéngigkeit vom Einstellwinkel ¢.

' Der Fortschrittsgrad wird in diesem Kapitel mit dem Buchstaben .JJ ohne den Index pop benannt. Er ist
nicht zu verwechseln mit dem Massentriagheitsmoment Jy,ecn, und der Kostenfunktion J. Auflerhalb dieses
Kapitels wird fiir den Fortschrittsgrad daher der Index prop angehéngt.
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Die bendtigte Wellenleistung ergibt sich nach [108] zu:

1071

Cr(J) [-]

05]

P(N,Vras, p) = Cp(J) p(h)

Cp(J)[-]

J [

0,2

0,4

06 *08 1

3
w
D? 2.5
1072
81?
* Daten
6l — Polynom
4 =
2 =
J[-]
0 1
0,2 0,4 0,6 0,8 1

Abbildung 2.3.: Verlaufe fir Cp(J) und Cp(J) fiir einen Festpropeller nach [109, 110].

Abbildung 2.3 zeigt die Verldufe von Schubbeiwert Cp(J) und Leistungsbeiwerts Cp(J)
fiir einen Festpropeller. Um spéter den gradientenbasierten Anteil der Optimierung zu

erleichtern, wurden die Rohdaten durch ein Polynom 2-ten Grades angenéhert.

rel. Fehler Cp[—]

1N—2
3“710
.
S 2|
5 X
-
= 1} *
. I
0 *** \***M | >
0 02 04 06 028
J[-]

10-2
3“710
2 |

*
*

14 * &
0 >* 4 * | >

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

Abbildung 2.4.: Fehler durch die polynomielle Approximation von Cp(J) und Cp(J).

Der dadurch entstehende Fehler (vgl. Abb. 2.4) wirkt sich vor allem auf Bereiche bei geringerem
Fortschrittsgrad J < 0,2 aus. Dieser Bereich ist fiir die Berechnungen irrelevant. Fiir Werte

von J Z 0,2 betriagt der Fehler < 1%.

Abbildung 2.5 zeigt den Propellerwirkungsgrad ngp(J) in Abhéngigkeit vom Fortschrittsgrad.
Sein Maximum 1gpmaz ~ 72 % befindet sich bei J ~ 0, 55.

Abb. 2.6 zeigt die Verldufe der Werte fir Cr(J, ¢) und Cp(J, ¢) bei verschiedenen Blattein-
stellwinkeln ¢ fiir einen Verstellpropeller. Wie spéter gezeigt werden wird, tendieren die
Ergebnisse der Optimierungen zu grofleren Fortschrittsgraden. Bei der polynomiellen Approxi-

mation der Datenpunkte wurde eine Gewichtung direkt proportional zum Fortschrittsgrad
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2.1. ANTRIEBSMODELL KAPITEL 2. MODELLBILDUNG

nep(J)[=]

0 0,1 02 03 04 05 06 07

100 85

Cr(J,¢) [-]
Cp(J,0)[-]

Abbildung 2.6.: Verlaufe fiir Cr(J, ¢) und Cp(J, ¢) fiir einen Verstellpropeller nach
[109, 111, 110] bei verschiedenen Blatteinstellwinkeln ¢ = [12, 14,16, 18, 20, 22]°.

vorgenommen. Dadurch kann der durch die Approximation entstehende Fehler hin zu grofieren

Fortschrittsgraden gering gehalten werden.

1072 1072
6 15,
*
T T *
=4l & 10f
£ * * g *
S * x K 5 *
£, * 1**** = gl i)
= *;2 *** * E3 & *iii** jxi ES
x . Fx L% * £, LT
N T T N N EEEIEEEEN
0 02 04 06 08 1 0 02 04 06 08 1
J[-] J[-]

Abbildung 2.7.: Fehler durch die polynomielle Approximation von Cr(J, ¢) und Cp(J, ¢).

Verglichen mit der polynomielle Approximation der Werte fiir den Festpropeller sind die Fehler
fiir den Verstellpropeller grofier (vgl. Abb. 2.7). Der dadurch entstehende Fehler wirkt sich
vor allem auf Bereiche bei geringerem Fortschrittsgrad J < 0,2 aus. Dieser Bereich ist fiir die

Berechnungen irrelevant. Fiir Werte von J Z 0,2 liegen die Fehler fiir Cr bei durchschnittlich
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1,5 % und fiir Cp bei 2,5 %.

0.8]

0,6]

04|

nve(J, )]

02|

0 01 02 03 04 05 06 07 08 009

Abbildung 2.8.: Verlauf des Wirkungsgrades 7(.J, ¢) des Verstellpropellers.

Abb. 2.8 zeigt die typischen Verldufe der Propellerwirkungsgrade nyp(J, ¢) in Abhéngigkeit
vom Fortschrittsgrad fiir 4 verschiedene Blatteinstellwinkel. Zu jedem Fortschrittsgrad passt
fiir den effizienten Betrieb des Propellers ein Blatteinstellwinkel. Typischerweise steigt die
Effizienz bei erhohtem Fortschrittsgrad (z.B. fiir den schnellen Reiseflug mit moderaten Propel-
lerdrehzahlen), wenn man einen groferen Blattwinkel ¢ wahlt. Fiir kleinere Fortschrittsgrade
(wie z.B. im langsamen Steigflug bei moglichst grofler Drehzahl) empfiehlt sich ein kleiner
Blattwinkel ¢.

Der Propellerdurchmesser beider Propeller betragt D = 1,6 m. Es wird angenommen, dass
die maximale Drehzahl des Propellers bei Ny, = 3000 RPM liegt (vgl. z.B. [112, 113]). Die
Blattspitzengeschwindigkeit liegt damit mit 250 m/s deutlich iiber Ma 0,3!2. Daher wird der
Effekt der Kompressibilitiat der Luft mithilfe des Korrekturfaktors nach Prandtl-Glauert [114,
115] beriicksichtigt. Die Gesamtgeschwindigkeit des Blattelements bei 3/4 des Blattradius'® setzt

sich pythagoriisch zusammen aus dessen Umlaufgeschwindigkeit und der Fluggeschwindigkeit

Vras:
D 2
Vges s/ = \/(W +3/4 2) +Vias (2.6)
Die resultierende Machzahl betrigt dann
V €s
Ma = 2% (2.7)

bei einer der Einfachheit halber zwischen den Héhen 0 und 3000 m gemittelten Schallgeschwin-
digkeit von a ~ 335m/s. Mit dem Korrekturfaktor 5 nach Prandtl-Glauert

B =1/1—Ma? (2.8)

2 [114] nennt Ma 0,3 als Crenze zur Beriicksichtigung der Kompressibilitit der Luft.
13 Krifte und Momente werden typischerweise bei 3/4 des Blattradius angesetzt. Daher wird auch hier die
Blattgeschwindigkeit an dieser Stelle abgeschétzt.
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2.1. ANTRIEBSMODELL KAPITEL 2. MODELLBILDUNG

korrigieren sich Schub- und Leistungsbeiwert!'* zu (vgl. [115]):

C’ .
CD,k‘omp = D,Z%komp (29)

Das Gewicht des Festpropellers betragt 2kg. Das zusétzliche Gewicht des Verstellpropellers
(Verstellmechanismus und Regler) wird im Modell mit dem Faktor 1,5 beriicksichtigt.

2.1.2. Elektromotor

Das folgende Kapitel stellt zunéchst verschiedene gingige Modelle fiir Elektromotoren vor,
bevor ausfiihrlich auf die in der vorliegenden Arbeit konkrete Modellierung des Elektromotors

eingegangen wird.

Ein Elektromotor wandelt elektrische Leistung in mechanische Leistung um. Die elektrische
Leistung liegt dabei in Form von Spannung und Strom vor, die mechanische Leistung wird

durch Moment und Kreisfrequenz (bzw. Drehzahl) reprisentiert.

—illk
L R
v Uvind <>
O

Abbildung 2.9.: Ersatzschaltbild eines Elektromotors nach [116].

Als gingigstes mathematisches Modell von Elektromotoren dient ein einfaches Ersatzschaltbild
(vgl. Abb. 2.9). Neben der Quellspannung U sind darin eine elektrische Induktivitit L, ein
ohmscher Widerstand R und die induzierte Spannung U4 infolge der Drehung des Motors

enthalten.

Abbildung 2.10 zeigt ein vereinfachtes Signalfluss-/Blockschaltbild eines Elektromotors nach
[117] erweitert um den Leerlaufstrom Iy(w, M). Die Induktivitat L ist in diesem Schaubild

nicht enthalten.

1 Tn (2.9) wird ,,[0“ als Platzhalter fiir die Indizes Schub 7 und Leistung p verwendet (vgl. Nomenklatur).
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Abbildung 2.10.: Signalflussbild eines Elektromotors nach [117] erweitert um den
Leerlaufstrom 1.

Eingangsgroflen sind die Spannung U an den Klemmen des Motors und das Nutzmoment
Mpyt.. Wesentliche Ausgangsgrofie des Modells ist die Drehzahl bzw. die Kreisfrequenz w.
An den Klemmen des Motors liegt eine Spannung U an. Abziiglich der durch die Drehung w
induzierten Spannung Uj;,4 stellt sich der Motorstrom I iiber den Innenwiderstand R; ein.
Abziiglich des Leerlaufstroms Iy erzeugt der Strom iiber die Drehmomentenkonstante ks
das Motormoment M. Ein Teil dieses Moments kompensiert das von auflen aufgebrachte
Nutzmoment Mpy,t,. Der Rest beschleunigt iiber das Tragheitsmoment J,,.., den Rotor
des Motors. w stellt dabei die Zustandsdnderung des Motors, w den Zustand des Motors
dar. Mit einem solchen Modell lédsst sich das dynamische Verhalten eines Elektromotors, wie

beispielsweise das Anfahren oder Beschleunigen, abbilden.

Vor allem fiir die Modellierung von Elektromotoren, deren rotierendes magnetisches Drehfeld
durch Wechselrichter und das gezielte Ansteuern der Spulen im Stator erzeugt wird, ist
die Modellierung wesentlich aufwendiger (vgl. z.B. [118, 119]). Im rotorfesten Referenz-
Koordinatensystem!'® d — ¢ (manchmal auch o — 8) werden mechanische und elektrische
Groflen der Spulen berechnet. Mit hoher zeitlicher Auflésung ausgewertet lassen sich damit
hochfrequente Phéanomene (z.B. Strom- und Spannungsverldufe wihrend einer Umdrehung des
Motors) abbilden. Diese Modelle eignen sich damit gut zur Auslegung von Steuerungen oder
Regelungen, jedoch nicht fiir eine moglichst performante Simulation eines Flugzeugantriebs
in Echtzeit. Ansétze, die Performance (Rechenzeit und numerische Stabilitdt) fiir komplexe
Rechenmodelle zu verringern, finden sich in [118]. Als Beispiel eines mathematischen Modells

eines Synchronmotor sei hier auf [119] verwiesen.

Im vorliegenden Fall sind hauptsdchlich langfristige Zusammenhénge zwischen Spannung,
Strom, Moment und Drehzahl im stationdren (eingeschwungenen) Zustand von Interesse. Fiir
die Analysen der stationdren Flugleistungen eines elektrisch betriebenen Flugzeuges wird
daher auch ein stationidres Modell benétigt. Das im Folgenden erklarte Modell beschrankt sich
auf die eingeschwungenen Zustinde mit w = 0. Es ist erweitert um das Temperaturverhalten

des Motors (Motortemperatur T, das als wichtige langfristige Betriebsgrenze beriicksichtigt

15 Die hier beschriebene Modelltiefe wird fiir die spiateren Berechnungen nicht benétigt.
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wird. Alle Ein- und Ausgéinge des Motormodells sind in Abbildung 2.11 dargestellt. Wie

TLuft
@ U(w,M,T)
_—> —— 5
I(w,M,T,
T T(ow,M,T)

[ -

Abbildung 2.11.: Ein- und Ausginge des Modells des Elektromotors.

eingangs erwahnt, handelt es sich bei dem vorliegenden mathematischen Modell um ein quasi-
stationéres, inverses Modell eines Gleichstrommotors (vgl. z.B. [120]). Dabei sind der benétigte
Motorstrom [ und die Motorspannung U abhéngig vom abgegriffenen Moment M, der Drehzahl
bzw. Kreisfrequenz w und der Motortemperatur 7. Die Motortemperatur T stellt dabei als
Zustandsgrofle eine wichtige Beschrinkung der Betriebsgrenzen dar. Im Antriebsmodell im
vorliegenden Fall sind keine dynamischen Phiénomene wie das Anfahren oder Beschleunigen
des Motors beriicksichtigt, sondern nur die jeweils eingeschwungenen Zustédnde. Aus Sicht des
Flugzeuges hat die Eigendynamik des Antriebes keine grofie Auswirkung auf das Flugverhalten,
da ein richtig geregelter Antriebsstrang wegen seiner verhéltnisméflig kleinen Massen sehr
kurze Zeitkonstanten aufweist. Bei allen Werten (Ein- und Ausgénge) handelt es sich um
Effektivwerte. Dass das vorliegende Modell trotz seiner stationéren Konzeption das Verhalten
eines komplexen Drehstrommotors wiedergeben kann, wird in Kap. 2.1.5 gezeigt. Durch
die Vereinfachung mithilfe stationdrer Effektivwerte in der Berechnung wird eine stationére

Auswertung und eine Trajektorienoptimierung erst moglich.

Die physikalischen Phdnomene hinsichtlich Verlusten werden stationér im mathematischen
Modell beriicksichtigt. Mithilfe eines vorliegenden Kennfeldes eines Elektromotors werden die
jeweiligen Verlustanteile parametrisiert. Durch den Vergleich des quasi-stationédren Modells
mit einem dynamischen Modell aus der Simulink-Toolbox Simscape kann die Validitéit des

Modells gezeigt werden.

Verlustfreier Motor

In einem Elektromotor sind elektrische Leiter der Lange [ auf einem sogenannten Léufer in
einem magnetischen Feld B so angebracht, dass sie unter Stromfluss I eine Kraft F erzeugen
(vgl. Abb. 2.12).
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Abbildung 2.12.: Drehmoment infolge der Lorentzkraft im Motor (Prinzipskizze).

Die sogenannte Lorentzkraft berechnet sich mit:

Fro=1(xB) (2.10)

Sie vereinfacht sich bei rechtem Winkel zwischen Leiter und Magnetfeld nach [121] zu dem
folgenden Ausdruck
|Fro|=11B (2.11)

Zusammen mit einem Hebelarm 7 ergibt sich in Summe aller Leiter ¢ ein Moment M um den
Drehpunkt D:
M =Y x F (2.12)
i

Die Konstanten [, B und r lassen sich zur Drehmomentenkonstante k;; zusammenfassen,
die wohl wichtigste dimensionierende Groéflie eines Elektromotors. Diese stellt im zeitlichen
Mittel einen linearen Zusammenhang zwischen der Stérke des Stroms und dem erzeugten
Drehmoment her:

M = knr Ligea (2.13)

Dabei stellt I;4eq; eine ideale Grofle dar, in der zundchst Verluste vernachlassigt sind. Ist das

Moment M grofl genug, wird eine Beschleunigung der Kreisfrequenz w hervorrufen.

L U
V!

«——4-——-

Abbildung 2.13.: Induzierte Spannung im Motor (Prinzipskizze).
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Bewegt sich ein Leiter mit der Geschwindigkeit V' durch ein Magnetfeld B, so dndert sich
die durch den Leiter eingeschlossene Flache und damit der magnetische Fluss ® = B A. Die

zeitliche Anderung des magnetischen Flusses induziert im Leiter die Spannung

4
Uppa = — =BI1V 2.14
1= (2.14)

[122, 121]. Mit V = w r, festem Magnetfeld B und fester Geometrie (Lénge [ und Radius
) ergibt sich eine lineare Abhéngigkeit zwischen induzierter Spannung U4 (auch Electro
Motive Force) und der Drehzahl w (vgl. Abb. 2.13):

Uing < w (2.15)

Die Richtung der Spannung U,,q ist entgegengesetzt der urspriinglichen Eingangsspannung,
die zuvor einen Stromfluss (und damit ein Moment) hervorrief, gerichtet. Die induzierte
Spannung muss daher mindestens von der Spannungsquelle erbracht werden, damit sich der

Motor weiter dreht.

Die elektrische Leistung P,;, die der Motor aufnimmt, setzt sich zusammen aus Spannung
und Strom und ist fiir den verlustfreien Elektromotor mit dem Wirkungsgrad n = 1 gleich der

mechanischen Leistung P,,ecn:
Py=Phpeh=Ul=wM (2.16)
Mit (2.13) ergibt sich schliefllich der Zusammenhang zwischen Drehzahl und Spannung:

U:wMOt kM (2.17)

Die Wirkungsgrade von Elektromotoren sind generell sehr hoch bzw. die Verluste klein (vgl. z.B.
Tab. A.3). Daher kann folgende Vereinfachung fiir die physikalische Darstellung hinzugezogen

werden:

M x I
(2.18)

w x U

Verluste im Elektromotor
Im Elektromotor entstehen durch verschiedene physikalische Phénomene diverse Verlustarten,
die den Wirkungsgrad des Motors verringern. Nach [121, 123]'6 existieren folgende Verluste:
o Kupferverluste durch den ohmschen Widerstand der elektrischen Leitungen,
e Blindverluste durch die Induktivitidt der Spulen,

e Eisenverluste durch

16 [123] unterscheidet zusétzlich noch zwischen Grundschwingungs- und Oberschwingungsverlusten.
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— Ummagnetisierung in allen Eisenbauteilen des Motors und

— Wirbelstromeffekte in allen leitfihigen Bauteilen des Motors,
e Reibungsverluste durch Lagerreibung,
e Windverluste durch den aerodynamischen Widerstand des Léaufers und
e geringe sonstige Zusatzverluste.

Das Motormodell ist mithilfe eines Ersatzschaltbildes ausgefithrt (Vgl. Abb. 2.14).

e
:idealer Motor

RA(T) L C Lga®™) |
—ANN—™ ’ |
i i M- o
U I(Mw) l | Unna(®)
/ | |

Abbildung 2.14.: Ersatzschaltbild des Elektromotors (vgl. [67]).

Dieses sieht fiir die Verluste den Innenwiderstand R;(7) und die Spule L fiir die Spannungs-
verluste und den Leerlaufstrom Iy(w, M) fiir alle Stromverluste vor. Innenwiderstand R; und
die Induktivitdt der Spule L bewirken einen Spannungsabfall und befinden sich daher in
Serie zum idealen Motor. Durch den Spannungsabfall wird die effektiv vom Motor abgreifbare

Drehzahl w verringert.

Die Verluste durch den Innenwiderstand (auch Kupferverluste genannt) stellen bei konven-
tionellen Elektromotoren den gréfiten Anteil unter den Verlusten dar. Sie entstehen durch
den elektrischen Widerstand R; der Kupferleitungen im Motor. Dieser hédngt ab von der
Temperatur 7' der Windungen'? (vgl. z.B. [105])

Ri(T) = RTref (1+acy (T— Tref)) (2.19)

mit acy, = 3,9 1073 1/k [124]. Typischerweise wird der Referenzwert des elektrischen Wi-
derstands bei einer Temperatur von 7,y = 20 °C angegeben. Die Verlustleistung durch den

ohmschen Widerstand berechnet sich aus
Pr,(I) = Ri(T) I°. (2.20)

Der Spannungsabfall durch die Induktivitat der Spule L héngt grundsédtzlich ab von der

Induktivitdt und der Frequenz der Stroméanderung:

Xr(we) =jwe L (2.21)

17 Das Temperaturmodell des Motors ist Kapitel 2.1.2 zu entnehmen.
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X stellt dabei den imagindren Anteil (auch ,induktiver Blindwiderstand*) dar. Die elektrische
Kreisfrequenz we; des Drehfeldes héngt iiber die Anzahl der Polpaare p mit der mechanischen
Kreisfrequenz des Motors

Witor = 2L (2.22)
P

nach [125] zusammen. Damit ergibt sich der Blindwiderstand durch die Spulen im Motor zu

XLMot (wMot> = J WMot P L (223)

und der Scheinwiderstand Z als Betrag des komplexen Widerstands zu:

Z=|Ri(T) +j Xp(w)| = \/ R} + X (2.24)
Die am Scheinwiderstand abfallende Spannung betrégt im zeitlichen Mittel:

Uz(I,w) = Z(w) I(M) (2.25)

Es wird angenommen, dass alle restlichen Verluste hauptséichlich das abgreifbare Moment M
verringern. Sie werden im Ersatzschaltbild (Abb. 2.14) daher als Leerlaufstrom I parallel
am idealen Motor vorbei gefithrt. Fir diese Verluste werden Koeffizienten kg eingefiihrt.
Sie spiegeln den Anteil eines jeden Verlustes an der Nennleistung Pnenn des Motors wieder.
Betragt beispielsweise der Anteil des Hystereseverlustes 2 % der Nennleistung, so ergibt sich ein
Koeffizient von kpyst = 0,02. Zudem werden die Verluste jeweils als vom abgegriffenen Moment
M und von der Drehzahl w abhédngig modelliert. Die mathematischen Zusammenhénge werden
im Folgenden fiir jede Verlustart beschrieben. Die Verlustkoeffizienten sind jeweils auf die
Auslegungsdrehzahl wpes, das Auslegungsmoment Mp.s und auf die Nennleistung Pyenn
normiert. Der Auslegungspunkt ist in Abbildung 2.15 zu sehen (vgl. z.B. [83]). Fiir die spétere
genaue Parametrisierung der Verlustanteile liegen Kennwerte in Form eines Betriebskennfeldes
vor. Die gesamte Verlustleistung der Verluste, die das abgreifbare Moment verringern, berechnet

sich schlieflich als Summe aller einzelnen Verluste:

w €w M eM
P — ki Py ( ) ( ) 2.26
Verl,Ig zﬁ: P enn Whes MDes ( )

Die Exponenten e,, und ejps spiegeln die mathematischen Zusammenhénge wieder. Ihre Werte

sind Tab. 2.2 zu entnehmen.

Die Hystereseverluste lassen sich auch als ,,Reibungswérme der Elementarmagnete® be-
schreiben [121]. Das sich mit der durch den Wechselrichter vorgegebene Kreisfrequenz w;
dndernde magnetische Feld der Spulen muss in jedem Zyklus den Eisenkern des Laufers
ummagnetisieren. Das Magnetfeld des Eisenkerns steht somit kurzzeitig dem der Spulen
entgegen und erschwert die Erzeugung des Motormoments. Nach der Formel von Steinmetz

berechnet sich der Verlust durch die Ummagnetisierung des Eisenkerns bei sinusférmiger
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Anderung des Magnetfeldes nach [126, 127, 128] mit

Wel “ b
PHyst =C 5 B (227)
Die Koeffizienten a = 1,1...1,9und b = 1,6. .. 3 nach [128] sind dabei materialabhéngig. Nach
[121] wird fiir praktische Berechnungen a = 1 und b = 2 angenommen. Der Hystereseverlust
ist demnach abhéngig von der Frequenz der Anregung und von der Stirke des Magnetfelds B.

Letzteres ist nach [125]
nsp

B=ul
lsp

(2.28)

direkt proportional zum Strom in der Spule. Dabei ist u die magnetische Feldkonstante, ng,

die Anzahl der Windungen in der Spule und /g, die Linge der Spule. Damit gilt
Priyst oc w 1. (2.29)

Mit den konstanten Koeffizienten a und b und einem unveranderlichen Verhaltnis zwischen
Umdrehungszahl w und der Frequenz der Wechselspannung des Wechselrichters nach (2.22)

gilt:
w M

PHyst(waM) = kHyst PNenn —
WDes MDes

(2.30)

mit der zusétzlichen Annahme direkter Proportionalitidt zwischen Motormoment und Motor-
strom nach (2.18). kpys stellt dabei den Anteil der Hystereseverlustleistung an der Nennleis-
tung des Motors Pyepny dar. Die Hystereseverlustleistung héngt linear von Kreisfrequenz w ot
und Motormoment M, bezogen auf die Auslegungskreisfrequenz wp.s und das Auslegungs-

moment Mp.s ab.

Ein von einem wechselnden magnetischen Feld durchsetzter Eisenkern induziert Wirbel-
strome. Diese erwérmen einerseits das Material und bauen andererseits wiederum kleine
Magnetfelder auf, die dem urspriinglichen Magnetfeld entgegengerichtet sind. Das durch
die Wirbelstrome entstandene magnetische Gegenfeld verringert das am Motor abgreifbare
Moment M. Nach [121] berechnen sich die Wirbelstromverluste wie folgt:

Wel 2 2
PWi?”b =cC g Bmaac (231)

Mit einem zum Motorstrom I direkt proportionalen Magnetfeld B nach (2.28) und einem
konstanten Wert von ¢ ergibt sich mit (2.22) die Abhéngigkeit

Pyiry o (w M)? (2.32)

und damit der folgende Zusammenhang;:

w M )2 (2.33)

PWi'r’b(wa M) = kWirb PNenn (WDes MDes
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kwirp stellt damit den Anteil der Wirbelstromverlustleistung an der Nennleistung des Motors
Pnenn dar. Die Wirbelstromverlustleistung héngt quadratisch von Kreisfrequenz w und
Motormoment M bezogen auf die Auslegungskreisfrequenz wp.s und das Auslegungsmoment
Mpes ab.

Reibungsverluste entstehen im Motor an jeder Stelle, an der der Laufer gegeniiber dem
Stator gelagert ist. Reibung durch Biirsten zur Ubertragung elektrischer Leistung entfallen
beim Synchronmotor. Nimmt man eine rein coulombsche Reibung [129] mit konstantem

Reibmoment Mg, an, so betriagt die Verlustleistung durch Reibung
Preip = MRpeip w (2.34)
und ist damit direkt proportional zur Umdrehungszahl [120]):
Preiy o< w (2.35)

oder
w

PReib(w) = kReib PNenn - - (236)

WDes
kwirp stellt damit den Anteil der Reibungsverlustleistung an der Nennleistung des Motors
Pnenn dar. Die Reibungsverlustleistung héngt linear von der Kreisfrequenz w bezogen auf die

Auslegungskreisfrequenz wpes ab.

Die Liifterverluste entstehen durch den Luftwiderstand des Laufers und sind vergleichbar

mit der Leistungsaufnahme des Propellers. Aus (2.5) gilt mit konstanter Luftdichte:
Pryp o< w® (2.37)

oder

3

w

PLuft(w) = kLuft Pnenn < ) . (238)
WDes

Eruse stellt damit den Anteil der Liifterverlustleistung an der Nennleistung des Motors Pyens,
dar. Die Liifterverlustleistung hingt kubisch von der Kreisfrequenz wys,; bezogen auf die

Auslegungskreisfrequenz wpes ab.

Alle restlichen Verluste werden als sonstige Verluste zusammengefasst. Sie werden als

konstant angenommen und werden beriicksichtigt mit:

PSonst = kS’onst PNenn- (239)

ksonst stellt damit den Anteil der restlichen Verlustleistung an der Nennleistung des Motors

PNenn dar.

Alle Leistungsverluste, die das am Motor abgreifbare Moment M schwéchen, werden schlieflich
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addiert zur Verlustleistung infolge Leerlaufstroms

PIO = PHyst + PWirb + PReib + PLuft + PSonst (240)
und werden zum Leerlaufstrom P
Ip(M,w) = =10 (2.41)
Uind

umgerechnet (vgl. Abb. 2.14). Der gesamte Motorstrom I;4eq; setzt sich aus dem Strom, der

durch den idealen Motor fliefit, und dem Leerlaufstrom zusammen:

I(M,w) = In(M,w) + Iigeqi(M) (2.42)
Anteile [%] nach Cw e
Verlust [130] [131]  [132] [83] |
Kupfer 25...40 8...39 66 339 | — —
Hysterese 15...25 31,3 | 1 1
Wirbelstrome 10 .. .20 3,8...23 173 36 | 2 2
Sonstige o 3,8 9,6 8 0 0
Reibung 8,7 1 0
Lifterverluste 5...15 38...12 7,3 2,8 3 0

Tabelle 2.2.: Zusammenfassung der Verluste im Elektromotor.

Tabelle 2.2'8 fasst alle Verluste zusammen, die im vorliegenden Motormodell beriicksichtigt
sind. Die Tabelle beinhaltet Literaturwerte des jeweiligen Anteils des Verlusts am prozentualen

Gesamtverlust!® des Motors.

Temperaturmodell des Motors

Im Folgenden wird der Modellierungsansatz des Temperaturverhaltens dargestellt. Warme-
iibertragung zwischen zwei Stoffen?? geschieht entlang eines Gradienten iiber Konvektion und
Strahlung [133]. Bei Konvektion zwischen Feststoff und Fluid wird unterschieden zwischen
ruhendem und stromendem Fluid und letzteres nochmals zwischen freie (ohne aufgezwungene
Stromung) und erzwungene Konvektion (z.B. mit einem Liifter erzeugte Luftbewegung) [133].
Typischerweise ist der Elektromotor im Flugzeug so verbaut, dass er durch die Vorwértsge-
schwindigkeit im Flug von der Luft umstréomt und damit gekiihlt wird. Der Warmeiibergang

geschieht dann vor allem tiber (erzwungene) Konvektion und iiber Strahlung.

18
19

Die ausfiihrliche Tabelle A.1 mit allen Konstanten fiir Motor ist dem Anhang A zu entnehmen.

Da [131] die jeweiligen Verlustanteile an der Gesamtleistung benennt, wurden zum Vergleich die Verlustanteile
am Gesamtverlust fiir einem Gesamtwirkungsgrad von 87 % umgerechnet (ebenfalls [131]). [130] und
[131] beschreiben typische Verlustanteile fiir Asynchronmotoren. Aufgrund des fehlenden stromfithrenden
Lauferkéfigs entfillt beim Synchronmotor jeweils der Rotor-Kupferverlust. In jedem Falle aussagekréftiger
sind die abgeschétzten Werte von [132] und [83].

20 Wirmeleitung innerhalb eines Stoffes wird hier nicht betrachtet.
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Das Temperaturmodell des Motors stellt mangels Messdaten im vorliegenden Fall einen unsi-
cheren Beitrag im Motormodell dar. Das Temperaturmodell beinhaltet lediglich konvektiven
Wiérmeiibergang von den sich erwédrmenden Teilen des Motors in die Umgebungsluft und ist
stark vereinfacht. Der Massenstrom r wird mangels genauer Kenntnis der Flussgeschwin-
digkeiten und Dimensionen der Kiihlluftfithrung als konstant angenommen. Damit ergibt
sich ein mittlerer Warmestrom, der nur von der Temperaturdifferenz zwischen Motor und
Luft AT = Thot — Truye abhéingt. Das Temperaturmodell gibt daher nur das grundsétzliche
Verhalten der Temperatur des Motors wider, quantitative Aussagen sind nicht méglich. Die
Motortemperatur beeinflusst weniger den Wert des Innenwiderstands selbst (nach Gl. (2.19)).
Das Effizienzmodell des Antriebs wird folglich durch eine falsch angenommene Temperatur
nur wenig verandert. Vielmehr ist die Motortemperatur eine harte Betriebsgrenze, die auf
jeden Fall eingehalten werden muss. Es kann davon ausgegangen werden, dass die Kiithlung
des Motors in der Realitdt effizienter ist als hier angenommen, da der Warmeiibergang iiber
Strahlung hier nicht betrachtet wird.

Insbesondere der Kupferverlust und die Eisenverluste (Hysterese- und Wirbelstromverluste)

bewirken einen Wirmeeintrag?!
Pvert = Pr,(I) + Pryst(w, M) + Pwirp(w, M) (2.43)

vor allem in die Wicklungen und in deren nidhere Umgebung. Die von der Kiihlluft [134, 135]

abgefithrte Warmeleistung berechnet sich aus
Qrint = ag A AT (2.44)

mit AT = Tarot — Try - Fiir die Berechnungen wird angenommen, dass die Temperatur der
Kihlluft der Lufttemperatur der Umgebungsluft in der aktuellen Héhe T7g4(h) entspricht. Der
Wirmetibergangskoeffizient oy wird als konstant angenommen. Dieser liegt nach [136] fiir Gase
typischerweise in einem Bereich von a & [10... 250]W/m2K. Die von der Kiihlluft benetzte
Flache A p ist konstant und spiegelt die Oberfliche der Windungen wider. Exemplarisch
wurde diese Fliche fir den Motor [137] aus der technischen Zeichnung berechnet, um die

GroBlenordnung fiir einen vergleichbaren Motor zu gewinnen (Skizze im Anhang; Abb. A.1):

Agam = 2 - (0,095% — 0,075%) 7 +

Stirnflachen der Windungen

2.36 - 0,02:0,03 [m? (2.45)
— o

Flichenanzahl Windungsseitenfliche

~ 0,06 m?

Nimmt man die beiden Konstanten o und Agp; zusammen, so ergibt sich fiir den Kiihlluft-

21 Alle anderen Verluste dissoziieren ebenfalls in Wirme. Es wird jedoch angenommen, dass sie keinen
Waiérmeeintrag direkt in die Wicklungen bewirken.
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strom zu:

Qrin = kcan AT (2.46)

Die Konstante kg beinhaltet implizit iiber den Wert von « schon einen angenommenen
mittleren Luftmassenstrom 1 (siche oben). Mit dem Wertebereich von ay nach [136] liegt die

Konstante dann bei zwischen:
kKﬁhl = « AKiihl ~ [0,6 e 16]W/K (2.47)
Zusammen mit (2.43) gilt dann das Gleichgewicht im Warmestrom:

Qs 1ot(w, M, T) = Pyey — Qrcaini (2.48)

Der resultierende Warmeeintrag Q_, so¢ fithrt zu einer Temperaturédnderung der Wicklungen.
Diese berechnet sich mit der Definition der spezifischen Warmekapazitiat nach [85] mit der

thermisch aktiven Motormasse myperm:
dQ = miperm ¢ dT. (2.49)

Die Konstanten myperm ¢ werden im Weiteren zur Konstanten kpern, zusammengefasst. Die
mittlere spezifische Warmekapazitit ¢ der thermisch aktive Masse im Motor lédsst sich wie

folgt abschéitzen. Die spezifischen Wéarmekonstanten von Kupfer und Eisen betragen

con = 386 J/kgK

(2.50)
cpe = 452 J/kgK

nach [138, 85]. Nimmt man an, dass die thermisch aktive Masse der Windungen und deren
Umgebung eines Elektromotors in etwa 40 % seiner Gesamtmasse betragt und Eisen wie
Kupfer jeweils in etwa gleichem Mafle vertreten sind, ergibt sich mit einer durchschnittlichen

Warmekapazitit von

¢ = CC“#JFCF@ ~ 419 T/keK (2.51)
und damit die Konstante zu:
ktherm = Mtherm C = 0,4 Mot * 419 J/kgK = MMot * 168 J/kgK (2.52)

Durch Umstellen und zeitlicher Differenzierung von (2.49) und mit (2.48) ergibt sich fir die
zeitliche Anderung der Temperatur in Abhingigkeit von der eingebrachten Wirme:
AT . Qoma Pr, + Pryst + Pwirs — Qrciihi

= =T = = 2.
dt ktherm ktherm ( 53)

Nimmt man an, dass die Kiihlwirkung immer ausreicht, sodass das Temperaturverhalten des
Motors nicht instabil wird, stellt sich fiir Betriebspunkte im zuléssigen Bereich eine stationére

Temperatur ein. Der stationédr berechnete Zusammenhang zwischen einem Betriebszustand
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definiert aus w und M und der sich stationér einstellenden Motortemperatur 7" wird fiir die
spater folgende stationdre Auswertung des Modells bendtigt. Im stationdren Fall mit ‘é—:tp =0
gilt:

. ] .

Q- Mot = QKiihl (2.54)
(vgl. Rechenbeispiel [134, S. 110]). Mit (2.20), (2.30) und (2.33) ldsst sich dann ein Zusammen-

hang zwischen Eintragen der beteiligten Verluste und der sich einstellenden Motortemperatur

aufstellen:

Rivef acu Trep I? = kcint Trupe(h) — River I — Pryst(w, M) — Pyipp(w, M)
Ri,ref ACy I — kKiihl

Tt,_ﬂ)o (w, M) =
(2.55)

Betriebsgrenzen des Motors

Ein Elektromotor weist im Betrieb im Wesentlichen vier Grenzen auf (vgl. auch [139]). Das
abgreifbare Moment des Motors ist limitiert durch den Maximalstrom I,,,;, der durch den
Motor fliet (vgl. Gl. (2.18)). Dieser tragt vor allem am Innenwiderstand R; zur Erwérmung
der Spulen im Motor bei, was auf Dauer schadet und bei kurzer starker Warmeentwicklung zu
deren Beschidigung fithrt. Eine Zerstorung der temperaturempfindlichen Isolation der Dréihte
in den Spulen kann zu einem Kurzschluss im Motor fithren und damit einen Totalausfall
hervorrufen. Nach [140] erlaubt der Standard fiir die Betriebsarten (,EN60034-1“ [141]) den
Kurzzeitbetrieb oberhalb der Dauerleistungsgrenze von Elektromotoren unter der Vorausset-
zung, dass sie nach einer limitierten Zeit wieder auf Umgebungstemperatur abkiihlen kénnen
(Betriebsart ,,S2%). Da diese Arbeit hauptséchlich das Langzeitverhalten untersucht, wird auf
eine genauere Betrachtung dieser besonderen Betriebsart verzichtet. Eine kurzzeitige ertragba-
re Uberbeanspruchung eines Elektromotors kann im Flugzeug als ,letzte“ Reserve fiir einen
sehr kurzen kraftvollen Steigflug (z.B. um einem Hindernis auszuweichen oder durchzustarten)
angewendet werden. Das Verfahren sollte jedoch im normalen Flugbetrieb aus Sicht des Autors
zum Schutz des Motors nicht fiir Flugzustdnde ohne besondere ,,Notsituations-Charakteristik®

angewendet werden.

Die Drehzahlgrenze resultiert aus der maximal ertragbaren Motorspannung U,q, (vgl.
Gl. (2.18)) und aus mechanischen Grenzen (z.B. Festigkeitsgrenze). Ein Uberschreiten der
maximalen Spannung kann zu Uberschligen durch die Isolation fithren und damit den Motor

zerstoren.

Die Leistungsgrenze begriindet sich durch die maximale Leistung P, die einem Motor
abverlangt werden kann. Im Motorschaubild mit w bzw. N und M auf Ordinate und Abszisse
aufert sich die maximale Leistung in Form einer Hyperbel [83]. Der Drehzahlbereich, in dem
die Leistungsgrenze zum Tragen kommt, wird auch als Feldschwéchebereich bezeichnet. Bei
maximaler Belastung am Motor wird hier der maximale Polradwinkel?? erreicht [142]. Abb.

2.15 zeigt die Lage der Betriebsgrenzen in einem Motorkennfeld.

22 Winkel zwischen dem Drehfeld und dem Rotor.
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Nmax

Abbildung 2.15.: Betriebsgrenzen des Motors (vgl. [67, 83]).

Zu einer Uberschreitung der Temperaturgrenze des Motors kann es kommen, wenn zu hoher
Strom durch die Spulen des Motors fliefit und gleichzeitig nicht ausreichend gekiihlt wird.
[143] bietet einen kurzen Uberblick iiber die maximale Temperatur nach DIN EN 61558 DIN-
VDE 0570 verschiedener Isolierstoftklassen. Konservativ wird bei der vorliegenden Arbeit

angenommen:
Trnaz = 100°C (2.56)

Ein Elektromotor kann sich im Betrieb nicht selbstdndig begrenzen, diese Aufgabe iibernimmt
die Motoransteuerung (bzw. der Motorregler), welche den Motor tiber den Wechselrichter mit
elektrischer Leistung versorgt (vgl. Kap. 2.1.3). Dieser benotigt dazu bestimmte Messgrofien,
wie z.B. die Spulentemperatur, um den Spannung und damit die Drehzahl des Motors begrenzen

zu konnen.

2.1.3. Motoransteuerung

Unter dem Begriff ,,Motoransteuerung® sind in der vorliegenden Arbeit die folgenden drei
Komponenten und Funktionalitdten zum kontrollierten Betrieb eines Synchronmotors zusam-
mengefasst (vgl. Abb. 2.16):

e Messeinheit am Motor (z.B. Inkrementalgeber, Hall-Sonden)
e Motorregler
— Drehzahlregler (inkl. Funktionen der Spannungsbegrenzung)

— Momentenregler (inkl. Funktionen der Strombegrenzung)
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e Wechselrichter /Leistungselektronik (siehe unten)

Sollwertel
Steuersignale Motor- Zustandsdaten
regler
E ie- P, Wechsel- ) Mess-
nergie o echse Uspe Motor Vless.
quelle richter Lipe einheit
Leistungsteil

Abbildung 2.16.: Funktionalitdten der Motoransteuerung [119, 144].

Als Leistungsteil der Motorsteuerung stellt der Wechselrichter die wichtigste Komponente der
Motoransteuerung dar. Daher wird im Weiteren meistens vom Wechselrichter anstatt von der
Motoransteuerung gesprochen. Ein Wechselrichter wandelt elektrische Leistung P, pc in Form
von Gleichspannung in elektrische Leistung P 4c in drei um 120 ° zueinander verschobene
Wechselspannungen (Ugp.) in Sinusform fiir die drei Phasen des Motors um [145, 144, 89].
Dies erfolgt mithilfe schnell schaltender elektronischer Schalter (vgl. [144] und Abb. 2.17)
z.B. mithilfe der Pulsweitenmodulation (PWM) (vgl. Kap. 2.1.3). Jedem Schaltelement (z.B.

1

kX _2Xx _J 3R

e x| _J s K| I s R

U, Uy U.

Abbildung 2.17.: Beispielhaftes Schaltbild fiir einen Wechselrichter mit drei Phasen U, und
der Spannungsversorgung U (nach [146, 144, 147, 148)).

Transistor, Triac, Tyristor, etc.) wird eine sogenannte Freilaufdiode parallel angeordnet, um
Spannungsspitzen an den Spulen des Motors zu verhindern. Jede Motorphase wird dabei von
jeweils zwei Schaltelementen (z.B. ,1¢ und ,4“) gespeist. Ein Synchronmotor mit 3 Phasen

benotigt daher 6 Schaltelemente.

Frequenz und Hoéhe der vom Wechselrichter erzeugten drei Spannungen Uy, miissen nach
(2.22) fiir eine konstante Motordrehzahl mit dem Synchronmotor synchronisiert sein. Der
Motorregler steuert den Wechselrichter so an, dass dem Motor bei der aktuellen Drehzahl
immer die benétigte Spannung in der aktuellen Frequenz zur Verfiigung gestellt wird. Gleich-

zeitig begrenzt der Motorregler vom Motor aufgenommenen Strom, Spannung und Leistung.

36



2.1. ANTRIEBSMODELL KAPITEL 2. MODELLBILDUNG

Benotigte Messwerte (Rotorlage des Motors, Temperatur, Strom, etc.) werden dabei beispiels-
weise mittels elektrischer Messelemente (Inkrementalgebern, Hallsonden, Thermoelementen,
etc.) ermittelt. Zusétzlich werden seriell angeordnete Spulen (Induktivitédten) und parallel
angeordnete Kondensatoren (Kapazitidten) verwendet, um den Spannungsverlauf am Ausgang
zu glatten und den induktiven Blindwiderstand der Spulen im Motor zu kompensieren (vgl.
z.B. [149]).

Im Vergleich mit den Komponenten Motorregler und Messeinheit setzt der Wechselrichter
die grofite elektrische Leistung um. Er wird daher fiir die Modellierung der gesamten Mo-
toransteuerung am detailliertesten abgebildet. Motorregler und Messeinheit werden spéter

unabhéngig vom aktuellen Betriebszustand ein konstanter ,Stromverbrauch® zugeschrieben.

Pulsweitenmodulation

Die Outputs eines dreiphasigen Wechselrichters sind drei um 120° verschobene Wechselspan-
nungen Ugp.. Diese werden mit sehr schnellen Schaltelementen (z.B. MOSFET, IGBT, Triac,
etc.) anhand eines Referenzsignals aus dem Motorregler mit dem Verfahren der PWM erzeugt.

Abb. 2.18 veranschaulicht das Prinzip der Pulsweitenmodulation. Die im Wechselrichter

U 4 tofr
U — — N0 nnn—
f'______--_/_ -\
L
4 AN
/ \
Uabc,M< ——N\ / )t
Tp |
N\ /
A\ )%
™\ P
of-H H U UL - L

Abbildung 2.18.: Ausgangsspannung mit der Pulsweitenmodulation [144].

verbauten Schaltelemente ermdoglichen das Schalten zwischen zwei Potentialniveaus (U; und
Us in Abb. 2.18). Die Pulsbreite bestimmt im zeitlichen Mittelwert die Ausgangsspannung.

Fiir einen Spannungspuls®® der konstanten Pulsdauer Tp = f% betriagt diese dann nach [119]

t+Tp

Ult + Tp) = 1}1» / U)dt = (U — U7) d(t) (2.57)

23 Achtung: Bei dieser Formel muss zwischen dem Differentialoperator d und dem Tastverhéltnis d unterschieden
werden!
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mit dem Tastverhéltnis [150]

ton ton Uout (t)
dt) = —— = — =t = —= 2.58
Q ton + torf Tp on I Uz —Uh (2.58)
und der konstanten Pulsfrequenz fp. Dabei stellt U = Us; — Uy die Quellspannung dar und
2 Uppe = abe~ die Ausgangsspannung mit der doppelten Amplitude (,,Spitze-Spitze“). Es
wird angenommen, dass die doppelte Amplitude der Ausgangsspannung Ugp.~ maximal genau

so grof} sein kann wie die Spannung der Quelle:
Uabc,M g U2 - Ul (259)

oder
0<d<1 (2.60)

Modellierung

Theoretisch exakte Modelle von Wechselrichtern bilden Stréme und Spannungen im komple-
xen Schaltplan (vgl Abb. 2.17) ab [148, 147, 151, 146]. Die Zeitkonstanten (Frequenz, etc.)
der Verldufe von Spannung und Strom im Wechselrichter sind sehr viel kleiner als die der
Flugdynamik. Sowohl fiir die Stationarbetrachtung als auch fiir die Trajektorienoptimierung
sind (genau wie bei der Modellierung des Motors; vgl. Kap. 2.1.2) Effektivwerte von priméren

Interesse.

Im vorliegenden Fall wird daher die inverse und stationdre Charakteristik des Motormodells

bei der Motoransteuerung weitergefithrt. Abb. 2.19 zeigt die Ein- und Ausginge des Moto-

UMot(w’M o

Lydw,M) | Motor- | Ipu(w,M,S0C)
ansteuerun
Upato(SoC) &

Abbildung 2.19.: Ein- und Ausgénge des Modells der Motoransteuerung (als inverses Modell).

ransteuerungsmodells. Upq 0(SoC) ist die Batteriespannung in Abhéngigkeit vom aktuellen
Ladezustand ohne Last (vgl. Kap. 2.1.6).

Fiir einen idealen Wechselrichter (mit nyr = 1) gilt fir das Leistungsgleichgewicht
zwischen der Gleichspannungsseite (von der Batterie) und der Wechselspannungsseite (in

Form dreier Wechselspannungen):

PDC’,Bat = PAC,abc (261)
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oder fir eine rein ohmsche Last:

Upc,Bat IDC,Bat = Uetfac Lefrac (2.62)

[85]. Fiir sinus-férmige Verldufe ergibt das quadratische Mittel [85]:

Ieff = — Inas

g

(2.63)
Ueff = —= Unaz

Sl

Fiir einen verlustbehafteten Wechselrichter ergénzt sich (2.61), mit dem Wechselrichter-

wirkungsgrad ny g und mit

Poutwr = Untot Intot (2.64)
und mit
Pinwr = UBat IBat (2.65)
Zu24:
Pout,wr = Pinwr mwr(Unots Inots UBat,0) (2.66)

Verluste der Motoransteuerung

Der Wechselrichterwirkungsgrad nw r(w, M, Uy r)* wird mithilfe von Verlustmodellen be-
riicksichtigt. Er beinhaltet im vorliegenden Modell der Motoransteuerung die drei wichtigsten

Verluste:
e Leitungsverluste im Wechselrichter
e Schaltverluste im Wechselrichter
e Konstantverluste durch Regelung und Messtechnik

Abb. 2.20 zeigt das Ersatzschaltbild der Motoransteuerung. Auf dessen linken Seite befindet
sich die Gleichstromseite hin zur Batterie, auf der rechten befindet sich die Wechselstromseite
mit dem Ersatzmodell des Motors. Die Leitungsverluste des Wechselrichters sind représen-
tiert durch den Spannungsabfall am Innenwiderstand R;. Die Schaltverluste Pg sowie die
Konstantverluste Pj,,s; werden im Ersatzschaltbild zur Leistung der Wechselstromseite
Pyc addiert.

Die Schaltverluste resultieren aus der Verlustenergie, die bei jedem zeitbehafteten Schaltvor-

gang auftritt. Ein ,idealer® Schalter bewerkstelligt einen Schaltvorgang in unendlich kleiner

24 Die Gleichung wurde um den Wirkungsgrad nw g erweitert nach [150]. [147] beinhaltet einen zusitzlichen
Term fiir die Blindenergie, die durch den Versatzwinkel ¢ zwischen Strom und Spannung am Stator
zustande kommt: I, = M Es wird angenommen, dass der Anteil der Blindleistung durch
die Induktivitdt der Spulen im Motor sehr klein ist und weitestgehend durch kapazitive Last kompensiert
wurde (vgl. auch Kap. 2.1.5).

25 Im Folgenden wird unter dem Index wr die Motoransteuerung subsumiert.

39



2.1. ANTRIEBSMODELL KAPITEL 2. MODELLBILDUNG

F—— e — —

! Motoransteuerung :
|
| e
: |
— A L
R Ppc = i
+
. | P4c N U
DC ! Py | AC
: P konst :
v : [DC : v
o——— ———©
| |
| DC AC

Abbildung 2.20.: Ersatzschaltbild der Motoransteuerung.

Zeit: tg = 0s. Dagegen stellen sich bei einem realen Schalter Verldufe von Spannung und
Strom beim An- und Ausschaltvorgang der Dauer?® ¢g ein. Innerhalb eines Anschaltvorgangs®”
verlduft dabei die Spannung am Schalter vom Wert Quellspannung Ug auf 0 V. Der Strom ver-
lauft umgekehrt von 0 A auf den sich je nach Groéfle der elektrischen Widerstdnde ergebenden
Wert Ig. Die zeitliche Anderung von Spannung und Strom wihrend eines Anschaltvorgangs

sind schematisch in Abb. 2.21 dargestellt [144, 152]. Die Verlustenergie wihrend eines einzigen

U,
A

~

Is

v

Abbildung 2.21.: Ein Ausschaltvorgang im Wechselrichter [144, 152].

Schaltvorganges berechnet sich aus dem Integral iiber Strom und Spannung iiber die Dauer

des Schaltvorgangs tg:
t+ts

Wy = / Us(t) Is(t) dt (2.67)

mit der sich einstellenden Spannung Ug(t) und dem sich einstellenden Strom Ig(t) (vgl. Abb.
2.21). Damit betrédgt die Verlustleistung mit der Pulsfrequenz fp (siehe Kap. 2.1.3) fiir An-

26 Es wird angenommen, dass An- und Ausschaltvorgang die gleiche Dauer ts aufweisen.
27 Fiir das Abschalten springen die Werte genau entgegengesetzt.
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und Abschaltvorgang (daher Faktor 2)

Ps =2 fp / Us(t) Is(t) dt. (2.68)

~+

Nimmt man lineare Verldufe von Schaltstrom Ig(t) und Schaltspannung Ug(t) nach [153] fiir
die Schaltdauer tg an (in Abb. 2.21 mit einer dickeren gestrichelten Linie angedeutet), so

ergibt sich fiir die Verlustenergie eines Schaltelements bei einem Schaltvorgang:
1
Wg = AUg Alg tg 5 (2.69)

wobei AUg und Alg jeweils die zu schaltenden Niveaus von Spannung und Strom darstellen.
Sind wie in Abb. 2.17 6 Schaltelemente in der Wechselrichterschaltung vorhanden, so betrégt
die Schaltverlustleistung:

Ps =2 fg AUg Alg tg (2.70)

Die Innenwiderstédnde von Batterie und Wechselrichter sind sehr klein. Der Spannungsabfall an
diesen Widerstanden infolge Stromflusses wird daher fiir die Abschétzung des Batteriestromes
IBat est zunédchst vernachlassigt. Mit (2.61) ldsst sich vereinfachend der Batteriestrom vorab

abschéatzen:
PMot,el(wy M)

IBatest = 2.71

bt = el DL .7
Mit Us = Upqat,0(SoC) und (2.70) betrdgt der Schaltverlust dann:

Ps =2 fS : UBat,O(SOC) : IBat,est(PMoty SOC) - g (272)

Die Verluste durch die Leistungsaufnahme der regelnden Elemente (z.B. Drehzahlregler,
Steuerung der Gates im Wechselrichter) fallen nicht direkt im Wechselrichter an. Sie werden

als konstant angenommen und wie die Schaltverluste Pg als Pyo,s: (Konstantverlust)

Pkonst = kWR,konst PWR,Nenn (273)

beriicksichtigt, wobei die Nennleistung des Wechselrichters der Leistung des Motors entspricht:
PWR,Nenn = PMot,Nenn

Im Ersatzschaltbild (Abb. 2.20) addieren sich die Schaltverlustleistung Pg und die Konstant-

verluste Pgonst zur elektrischen Leistung der Wechselstromseite:

Ppc = Pac + Ps + Pronst (2.74)

Um nun die am Wechselrichter anliegende Spannung Upc in der Kombination der Ersatz-
schaltbilder zu berechnen, muss auf das Batteriemodell (vgl. Kap. 2.1.6) vorgegriffen werden.
Abbildung 2.22 zeigt die Gleichspannungsseite des Wechselrichters verschaltet mit der Batterie.

In diesem gilt
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Abbildung 2.22.: Hilfsschaltbild zur Berechnung der Batteriespannung Upg;.

UBat = UBat,O(SOC) - RBat,i IBat (275)
und P
UBat = Ipc Rwr, + Iﬂ- (2.76)
DC

Beriicksichtigt man I, = Ipc, so ergibt sich aus beiden Gleichungen eine quadratische

Gleichung (vgl. [40]) fiir den Batteriestrom:
(RBati + Bwr,i) Ihar — Uat,oIBat + Pac =0 (2.77)

Von den beiden méglichen Losungen dieser Gleichung kommt tatséchlich nur eine in Frage?
(vgl. auch [61]):

Ubato = \/Uaro — 4 Pac (Rpati + Rwr.)
2 (RBat,i + Rwr.,i)

Anders als beim Motormodell wird der Innenwiderstand des Wechselrichters im vorliegenden

Ipat = (2.78)

Fall als konstant und von der Temperatur unabhéngig angenommen. Ferner vorausgesetzt, dass
der Wechselrichter ausreichend dimensioniert ist, werden Grenzen durch die Motorsteuerung
im Modell nicht betrachtet. Aus Gl. (2.78) resultiert die einzige — mathematische — Grenze
aus der Motoransteuerung. Fiir die Diskriminante gilt dabei immer:

Uato — 4 Pac (Rpati + Rwr,i) > 0 (2.79)

Die Begrenzung durch die Diskriminante lasst sich physikalisch wie folgt interpretieren: Mit
steigender Leistung Psc steigt erzwungenermaflen der Strom Ip,: an. Zugleich erhoht sich
die Verlustleistung an den Widerstanden Py ¢y = (RBat;i + Rw R,i)I%at (vgl. Ersatzschaltbild,
Abb. 2.22). Die Grenze, tiber die hinaus die Verbraucherleistung P4 nicht weiter erhoht

werden kann, ist erreicht, sobald diese gleich hoch ist wie die Verlustleistung an den beiden

28 Die zweite Losung der quadratischen Gleichung (mit ,,+“) liefert keine sinnvolle Losung. Der theoretisch

maximal mogliche Strom Ip,: wiirde durch die maximal moégliche Spannung von Upggt,0 hervorgerufen

UBat,0t+ \/U%at,0_4 PAC(RBat,i+RWR,i)
2(RBat,i+RWR,i)

werden. Die zweite Losung It = liegt tiber diesem Wert.
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Widerstéanden. Die Spannung, die in diesem Fall an den beiden Widerstdnden abféllt, ist gleich
grofl wie die Spannung, die am Verbraucher Pasc abfillt. Der Strom, den der Verbraucher
und die Widerstdnde aufnehmen, ist aufgrund der seriellen Verschaltung gleich. Beide Span-
nungsabfille addieren sich im Grenzfall zu Upgt . Uber diesen Punkt hinaus kann folglich
die Verbraucherleistung Pac nicht erhoht werden. Nur durch entsprechende Erhéhung der

Quellspannung Upgt,o lieBe sich die Verbraucherleistung P4c noch weiter erhohen.

In Tabelle 2.3 sind die vier im Modell beriicksichtigten Parameter der Motoransteuerung

zusammen mit typischen Groéflenordnungen aus der Literatur zusammengefasst.

Pulsfrequenz fp | 300Hz...75kHz [154, 155, 156]
Schaltzeit Ts | Insec...1lps [157]
Innenwiderstand Rwpg,; | = 1mQ [158, 159]

Konstantverlust — Pronst | 0...2% - PwR, Nenn

Tabelle 2.3.: Zusammenfassung der verwendeten Parameter der Motoransteuerung?.

Die leistungsspezifische Masse aller Komponenten der Motoransteuerung wird nach [160] mit
16 kW/kg angenommen. Dieser Wert deckt sich auch mit den Angaben aus dem Datenblatt
[161].

2.1.4. Parametrisierung Elektromotor und Motoransteuerung

Die bendétigte Antriebsleistung kann fiir einen erwiinschten maximalen Steigwinkel von ca.
Yerw = D ° abgeschatzt werden. Dafiir wird aus den Daten der Polare (vgl. Kap. 2.4) fiir die

Geschwindigkeit mit dem geringsten Luftwiderstand Viy, . und dem Luftwiderstand Wy,

(siehe in Kap. 2.3) aus
_ FPT‘Op - Waero

2.80
Mges g ( )

sin(7y)

die benotigte Schubkraft Fp,,, abgeschitzt. Die erforderliche Motorleistung betragt mit
NProp = 72 % ca. 30 kW30

1

TIProp

P Antr — VW

m

o (SIN(Yerw) M g + Waero) =~ 30 kW. (2.81)

Fiir einen Elektromotor dieser Leistung inklusive seiner Motoransteuerung3! liegen detail-
lierte Daten iiber den Wirkungsgrad naset+wr vor (vgl. Abb. 2.23). Der Wirkungsgrad ist

in Form einer Tabelle fur Momente und Drehzahlen in den Schrittweiten AM = 15Nm

2 Die Angabe in [159] bezieht sich mit 3m€ auf ein Bauelement mit 2 Schaltelementen. Wegen der dreifachen

Parallelschaltung liegt auch dort der Innenwiderstand bei 1 m(Q.

In Tabelle A.3 sind einige Elektromotoren dieser Leistungsklasse mit einigen Werten fiir weitere Betrach-
tungen aufgefiihrt.

Es wird angenommen, dass bei der Messung dieser Daten ein geeigneter Wechselrichter mitberiicksichtigt
wurde.

30

31
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Abbildung 2.23.: Kennfeld eines Motors samt Wechselrichter
(Wirkungsgrade nasot+wr (N, M)).

und AN = 250 RPM gegeben. In der Abbildung sind die stationir gemessenen Motorwir-
kungsgrade nasor+wr in Abhéngigkeit von Drehzahl w (bzw. N [RPM]) und dem Moment M
aufgetragen®?. Eine der wichtigsten Groéflen, die Drehmomentenkonstante knrot,v, wird fiir
den vorliegenden Antrieb als gegeben angesehen mit kpsor s = 1,2 Nm/A. Die durchschnittliche
gewichtsspezifische Leistung liegt bei den Motoren aus Tab. A.3 bei etwa 2,6 kW/kg. Demnach
wird fiir den Elektromotor mit einer Nennleistung von Phsor, Nenn = 30kW ein Gewicht von

marot = 11,5 kg veranschlagt. Die Grenzen des Motors liegen laut Datenblatt3? bei

Mmax,Mot = 150Nm,
Pmax,Mot =30 kW7 (282)
Nmaz,Mot = 3600 RPM.

Alle weiteren fiir die Berechnung3* benétigten Parameter (Innenwiderstand, Verlustkonstanten,
etc.) sollen mittels Parameterschitzung bestimmt werden. Dabei soll der Fehler zwischen den
vorhandenen Realdaten fiir den Wirkungsgrad des Motors und den mittels parametrischem
Modell ermittelten errechneten Werte moglichst klein sein. Der Variablenvektor «# beinhaltet
alle in den Modellen von Motor und Motoransteuerung enthaltenen Parameter, mit denen das
rechnerische Modell an die Daten angepasst werden. Dessen unteren und oberen Limits

und i, sind der Tabelle A.1 zu entnehmen.

32 Wegen ihrer Form werden sie auch als ,,Muschelkurven® bezeichnet.
33 Fiir das maximale Motormoment wird hier der Wert fiir das Bemessungsdrehmoment in der Betriebsart ,,S1
— Dauerbetrieb“ angenommen.

34 Vgl. Kap. 2.1.2 und 2.1.3.
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Der zu optimierende Variablenvektor 4 beinhaltet alle Variablen zur Parameterschéitzung:

RMot,'i,ref
LMot
knrot, ikihl
kMot,Hyst
Entot,wirs
kMot,Reib

£
I

(2.83)
kMot,Luft

k:M ot,konst
lWR,S
fwr.p
Rwr,i

kWR,konst

Der Parameterschitzung liegt ein Verfahren der kleinsten Quadrate zugrunde [51]. Minimiert
werden soll die Kostenfunktion
min J (1) , (2.84)

wobei J der im Betriebskennfeld quadratische und aufsummierte Fehler zwischen Modell und

Daten darstellt:
N,M

J =" (toa(N, M) = npar(N, M))? (2.85)

Der Wirkungsgrad des Modells setzt sich dabei zusammen aus den Wirkungsgraden von Motor

und Motoransteuerung:

Nviod = Mot (N, M) - nw r(Inrots Uniot) (2.86)

Die Daten des Wirkungsgrades npq: (M, N) liegen fiir ein Gitter von Stiitzpunkten der Drehzahl
N =10... Npgz| und dem Moment M = [0... Myyq.] vor. Stiitzpunkte, an denen die maximale
Leistung Pprrot > Praz, Mot Uberschritten wird, werden in der Parameterschitzung nicht

berticksichtigt.

Da das Problem der Parametrisierung nicht zeitkritisch zu betrachten ist und gleichzeitig
aber eine lokale Losung fiir die Parametrisierung nicht ausreichen wiirde, kommt ein globales
Optimierungsverfahren zur Anwendung. Dafiir bieten sich beispielsweise die beiden Verfahren
ga [162, 163] und particleswarm [164] aus der Toolbox ,,Global Optimization Toolbox* von
MATLAB an. Mit vergleichbaren Abbruchbedingungen liefern beide Verfahren ,,quasi gleiche
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Ergebnisse fiir die Parametrisierung;:

Rypotiref 0,05 Q
Lot 50 pH
kot Kaini 6,493  W/k
kot Hyst 0,0051 —
kot wirt 0,0025 -
g krtot, Reib _ 0,002 - (2.87)
kot Lugt 0,002 -
kntot konst 93-107* -
twR,s 0,103 ps
Jwr,P 58,1 kHz
Rwr 0,5 m§?
kw R konst 0,0 -

Die Obergrenze fiir den Innenwiderstand wurde relaxiert auf Rasot;rer < 50mf2, um bessere
Ubereinstimmung zwischen Modell und Daten zu erhalten. Ebenso wurde die untere Grenze
fiir den Parameter der Induktivitdt auf Lys, > 50 pH verschoben. Fiir die ,,sonstigen Verluste
von Motor und Motoransteuerung wurde hier nachtréglich die untere Grenze auf den Wert
0,0 gesetzt, womit ebenso eine verbesserte Ubereinstimmung zwischen Modell und Daten

erzielt werden konnte.

Vergleicht man das Ergebnis der Parametrierung mit den vorhandenen Messwerten, so ergibt

sich eine iiber den Betriebsbereich gemittelte Abweichung von

N,M 9
Z ‘nMOd(Nv M) - nDat(Nv M)|

1

= 0,0174 = 1,74% (2.88)

wobei i die Anzahl der ausgewerteten Stiitzstellen ist. Abb. 2.24 zeigt die absoluten Abwei-
chungen zwischen Modell und Daten im Betriebsbereich des Motors. Vor allem im Bereich
hoherer Drehzahlen (Naso: > 1500 RPM) ist der Fehler zwischen Modell und Daten kleiner
als 1%. Auch im Bereich kleinerer Drehzahlen und geringem Moment stimmt das Modell gut
mit den Daten tiberein. Bereiche mit sehr geringer Drehzahl und gleichzeitig hohem Moment

mit einem Fehler > 5% haben selten Auswirkungen auf die weiteren Betrachtungen.

2.1.5. Validierung Elektromotor und Motoransteuerung

Um das grundsétzliche Verhalten des elektrischen Antriebs zu validieren, wird wie eingangs
beschrieben mit einem dynamischen Modell abgeglichen. Dazu wird ein ,,closed-loop“-Modell
aus der MATLAB—Toolbox Simscape herangezogen. Abbildung 2.25 zeigt den grundsétzlichen
Vergleichsaufbau. Die beiden Groflen Moment Mrpes; und Drehzahl Npeg: sind die Eingédnge
fiur beide Modelle. Aus diesen Grofien werden im stationéren ,,open loop“-Modell die Sta-

tiondrgrofSen Wechselrichterstrom Iy g und Wechselrichterspannung Uy g ermittelt. Fiir das
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Abbildung 2.24.: Absoluter Fehler zwischen Modell und Daten.
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Abbildung 2.25.: Vergleich von ,,open-loop“- und ,,closed loop“-Modell zur Validierung des
Modells.

»closed loop*“-Modell stellt das Moment Mrp.s die mechanische Eingangsgrofie des Motors dar,
die Drehzahl Np.g wird der Motorregelung als Sollgréfe iibergeben.

Beiden Modellen werden iiber die Dauer der Simulation die selben Verlaufe von Moment und
Drehzahl vorgegeben. Wahrend des Testlaufs werden gitterformig Momente und Drehzahlen

von

Mregq = [0 50 100 150] [Nm]
(2.89)
Nrest = [500 1000 1500 2000 2500 3000 3500] [RPM]

angefahren. Danach werden die sich im stationdren Fall einstellenden Ausgangsgrofien Iope rms
und Ugpe des ,,closed loop“-Modells mit den Ausgangsgréfien des ,,open loop“-Modells Iy r
und Uy g verglichen.

35 Mit der Tastenkombination STRG+u ldsst sich das Modell hinter der ,,Maske“ darstellen.
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Abbildung 2.26.: Angepasstes Simulinkmodell**AC6_example.

Als Vergleichsmodell dient der Simulink-Block AC6 - PM Synchronous Motor Drive3¢ (vgl.
[165]) basierend auf dem Beispiel ac6_example®’. Grundlegend enthilt der Block das rech-
nerische Modell einer dreiphasigen PMSM [167] (vgl. Abb. 2.26). Die Motorregelung setzt
sich zusammen aus einer Vektorregelung und einem iibergeordneten Drehzahlregler. Der
Motor wird durch einen simulierten dreiphasigen Wechselrichter entsprechend der Regelung
mit Spannung versorgt. Die Regelung steuert die Gates (Schalter) des Wechselrichters (im
Simulinkschaltbild: Three-phase Inverter), der Wechselrichter versorgt die drei Phasen des
Elektromotors entsprechend seines Zustands mit getakteter Spannung. Auf der Seite der
Gleichspannungsquelle des Modells AC6 ist zusdtzlich ein Kondensator zur Kompensation
des Blindwiderstands parallel angeordnet. Nach [168] berechnet sich die Dimension dieses

Kondensators mit I

m (2.90)

CKomp =

und belduft sich mit den Angaben aus dem Datenblatt [169] fiir eine Grofienordnung der
Drehzahl von ca. 2500 RPM auf Ckomp ~ 10mF. Alle Werte, mit denen das Antriebsmodell

AC6 parametrisiert wurde, sind in Tabelle A.5 zusammengefasst.

Abbildung 2.27 zeigt die Verldufe vom aufgepriagten Lastmoment Mrp.s und der vorgegebenen
Drehzahl Np.s: wahrend einer Test-Simulation. Gitterférmig ausgewéhlte Betriebspunkte
(grau gestrichelt) aus dem Motorkennfeld werden der Reihe nach ,abgefahren* und sich
einstellendes Moment und die Drehzahl des dynamischen (,,closed-loop*) Modells geplottet

(jeweils blau).

Das ,,closed loop“-Modell folgt den vorgegebenen Verldufen (in grau) bis auf die instationédren
Zeitabschnitte wahrend der Beschleunigungsphasen. In diesen Zeitabschnitten beschleunigt

der Motorregler den Motor entlang einer Rampe (Steigung siehe Tab. A.5) auf die néchs-

36 Pfad in der Simulink-Bibliothek:
Simulink/Simscape/Power Systems/Specialized Technology/Electric Drives/AC drives
37 Modifiziert nach [166] mit einer Gleichstromquelle.
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Abbildung 2.27.: Verldufe der EingabegréBen Drehmoment (Torque) und Drehzahl (Speed).

te Testdrehzahl. Die Beschleunigungsphasen weisen ein erhohtes Motormoment auf (z.B.
1,2...1,25s). Das mechanische Massentrigheitsmoment J,,,c.;, des Motors ist bewusst klein
gehalten. Dies bewirkt in den Beschleunigungsphasen eine schnellere Beschleunigung auf die
néchste Drehzahlstufe.

Strome und Spannungen in Motor und Wechselrichter des dynamischen Modells verlaufen
wegen des schnellen Schaltens des Wechselrichters hochfrequent nicht-linear. Um vergleichbare
Werte aus der Simulation ermitteln zu kénnen, werden die Signale , gleitend“ gemittelt.
Die Groen der zu mittelnden ,Fenster® der ,Moving Average“-Blocke [170] sind in Tabelle
A.5 zusammengefasst. Die Effektivwerte aller dreiphasigen Strome und Spannungen werden
mithilfe von Root Mean Square (RMS) [171] ausgegeben. Dies ermdglicht einen Vergleich des

stationdren (Gleichstrom-) mit dem dynamischen (Wechselstrom-) Modell.

Abbildung 2.28 zeigt den Vergleich der Modellausgénge des dynamischen Modells (hellblau) und
des stationdren Modells (griin). Um Triigheit der Signale und andere negative Filtereffekte3®
zu vermeiden, wurde auf eine stirkere Filterung verzichtet. Die Zeitschriebe des dynamischen
Modells weisen daher grofiere Schwankungsbreiten auf. Die Zeitschriebe (Abb. 2.28) zeigen

die generell gute Ubereinstimmung zwischen Stationdrmodell und Vergleichsmodell.

Bis auf die instationdren Phasen der Beschleunigung verlaufen mittlerer Effektivwert des
Stroms des dynamischen Modells und Wert des stationdren Modells sehr &hnlich. Lediglich

in den Phasen mit dem Moment 0 Nm bzw. dem Strom 0 A scheinen die Modelle nicht gut

38 Filtert man beispielsweise ein verrauschtes Sinussignal mit einem zu groBen ,Fensterausschnitt beim
»Moving Average® (vgl. [170]), so flachen die Spitzen des Sinussignals ab. Dieser Effekt wirkt sich direkt
proportional zur Frequenz des Sinussignals zunehmend negativ auf die Reininformation iiber das Sinussignal
aus.
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Abbildung 2.28.: Verlaufe der Ausgangsgrofien Strom (Motor Current) und Spannung (Motor
Voltage) beider Modelle.

iibereinzustimmen. Dies resultiert aus der Bildung des quadratischen Mittelwerts mittels RMS.
Dieser Block ,klappt“ die negativen Anteile des nicht gemittelten Signals ins Positive. Das
ungefilterte Signal scheint daher etwas hoher zu liegen als im restlichen Verlauf. Im Bereich
hoher Drehzahlen und Momente liegt das Stromsignal des dynamischen Modells tendenziell
etwas unter dem stationdren Modell. Das Stationdrmodell bildet Verluste genauer ab als das
dynamische Modell AC6. Das dynamische Modell ,unterschétzt“ damit vor allem den Strom

ein wenig.

Auch die Spannungssignale beider Modelle verlaufen weitestgehend im Mittel gleich. In den
Beschleunigungsphasen steigt Spannung des dynamischen Modells quasi-proportional zur
Drehzahl entlang der Rampen??. Im sonstigen Verlauf ,unterschétzt* auch hier das dynamische
Modell die Spannung ein wenig. Qualitativ ldsst sich dennoch eine gute Ubereinstimmung
beider Modelle feststellen.

2.1.6. Batterie

Die Batterie stellt die Energie bzw. Leistung zum Betrieb des elektrischen Antriebs des
Flugzeuges zur Verfiigung. Im Weiteren steht der Begriff ,,Batterie® fiir einen wiederaufladbaren
Speicher fiir elektrische Energie (genauer: Sekundére Batterie oder Akkumulator). Eine Batterie
wandelt im Betrieb chemisch gespeicherte Energie infolge chemischer Reaktionen in elektrische

Energie um.

39 Durch den Drehzahlregler vorgegeben, vgl. Tab. A.5.
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In der vorliegenden Arbeit wird zur Modellierung der Batterie eine nach [172] niedrige Detail-
stufe angewendet. Das verwendete Batteriemodell basiert auf einer idealen Spannungsquelle
mit einem in Reihe geschaltetem Innenwiderstand [173, 174]. Die Spannung der Spannungs-
quelle Upgt,0(SoC') héngt vom Ladezustand der Batterie ab. Alle Modellparameter werden

40 werden in dieser Be-

aus Datenbléttern gingiger Batterien bezogen. Dynamische Prozesse
trachtung vernachléssigt. Die z.B. in [147] beschriebenen Abhéngigkeit des Innenwiderstands
R; vom Ladezustand SoC der Batterie und die Abhéngigkeit der Nullspannung Upgo von
der Batterietemperatur werden vernachléssigt. Auch das Temperaturverhalten der Batterie

wird nicht beriicksichtigt.

Usa,o(SoC) ———— Upa(S0C,Ipa)

Abbildung 2.29.: Ersatzschaltbild der Batterie nach [147].

Abbildung 2.29 zeigt das Ersatzschaltbild des verwendeten Batteriemodells. Die von der
Batterie abgreifbare Spannung Upq.(SoC, Ig4:) verringert sich um die am Innenwiderstand

Rpat,; abfallenden Spannung:
UBat(S0C, IBat) = UBat,0(SoC) — RBati 1Bat (2.91)

Die vom Ladezustand SoC (State of Charge) abhéngige Nullspannung Upggt,o(SoC') folgt dabei
einer gemessenen und normierten Entladekurve (vgl. Abb. 2.30 und [147]). [177] beschreibt

0,8

0,6

UBat,0 [4]

0,4

0,2

09 08 07 06 05 04 03 02 0,1 0

( I I I I
) 1

SoC [—]

Abbildung 2.30.: Verlauf der normierten Batteriespannung ohne Last U pqt,0(SoC) (vgl.
[176]).

einen analytischen Ansatz zur Beschreibung des Verlaufs der Batteriespannung ohne Last

40 Ublicherweise werden diese durch RC-Glieder abgebildet [175, 172].
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UBat()(SOC).

Der Ladezustand SoC wiederum sinkt mit dem von der Batterie abgegriffenen effektiven

Strom Ipgcf¢ nach [178, 147] mit dem an der Batterie abgegriffenen Strom:

1 t
SoC(t) = SoCly — 5 — /t Tiates () dt (2.92)
at

0
In diese Gleichung geht die Nominalkapazitéit als Cpg+ mit ein.

Bei der Entladung der Batterie wird der sogenannte Peukert-Effekt berticksichtigt [179]. Je
grofer der Batterieentladestrom Ip,; im Vergleich zum Nennentladestrom Iput nenn, Umso
geringer ist die effektive Kapazitiat der Batterie (und vice versa). Einen moglichen Ansatz,
diesen Effekt zu berticksichtigen, liefert [180]. Im vorliegenden Modell spiegelt ein erhéhter
effektiver Entladestrom Ipgtrs dieses Phénomen wider [32, 181, 36]:

f eu_l
IBat ) !

2.93
IBat,Nenn ( )

IBatefr(IBat) = IBat (
Der sogenannte Peukert-Exponent betriagt nach [182] fiir Lithium-Ionen-Batterien fpe, = 1,05.
Die Anderung des Ladezustands berechnet sich dann mit dem mit der Nennkapazitit der

Batterie Cpat,Nenn gewichteten effektiven Strom Ipgt crr (vgl. [183] und (2.92)):

CBat,Nenn
dt

. _ ABaters gy g >0
dSoC _ o _ { Bat.ef f 299
0

fiir IB(zt,eff <0
Die Fallunterscheidung wird im Modell benétigt, da im vorliegenden Antriebsstrang keine

Rekuperation vorgesehen ist.

Parameter des Batteriepacks

Der in das Flugzeug integrierte Batteriepack besteht aus ¢ parallel und j seriell geschalteten
Einzelzellen (vgl. Abb. 2.31). Es wird angenommen, dass alle Einzelzellen vom gleichen Typ
sind und immer den gleichen Ladezustand*! SoCye. und den gleichen Innenwiderstand

Rzelie,; aufweisen. Damit berechnet sich der Innenwiderstand des gesamten Akkupacks zu:

RBat,i = % RZelle,i (295)

Bei gleichem Ladezustand SoC'zqe jeder Einzelzelle seien auch die Zellspannungen ohne Last

Uzelie,0 aller Einzelzellen gleich. Damit ergibt sich fiir die Batteriepackspannung ohne Last

41 Bei modernen Batterie-Packs, die zumeist aus Lithium-Ionen-Batterien bestehen, miissen die Spannungen
und Temperaturen der Einzelzellen beim Laden und Entladen stets iiberwacht und angeglichen werden.
Diese Aufgaben iibernimmt ein sogenanntes Batterie Management System (BMS). Damit verbundene
Auswirkungen auf die Gesamtleistung des elektrischen Antriebs werden hier nicht berticksichtigt.

52



2.1. ANTRIEBSMODELL KAPITEL 2. MODELLBILDUNG

A

Uzetteo(S0C) -

UBat(S o C)

_________

Abbildung 2.31.: Einzelne Batteriezellen in einem Batteriepack [153, 180].

UBat70(SOC):
UBat70(SOC) = j . Uzelle,g(SOC) (2.96)

Die Nennkapazitat des Batteriepacks CRat, Nenn betragt

CBat,Nenn =1 C(Zelle,Nenn (297)

(vgl. [184]). Das Gesamtgewicht des Akkupacks betrégt
MBat = Mzelle * 1+ J - 1,15, (298)

wenn man zusatzlich 15 % fiir Verkabelung, Gehduse und Batteriemanagement annimmt [37].

Wegen ihrer vergleichsweise hohen spezifischen Energie [185] von ca. 200 Wh/kg eignen sich
Lithium-Ionen-Batterien vom Standard-Typ 18650* in der Fliegerei gut [36]. Im Ragone-
Diagramm [186] ist zu sehen, dass eine Batterie mit einer solchen spezifischen Energie fiir die
Anwendung im Flugzeug mit grofler Reichweite am oberen Ende der derzeit moglichen und

sinnvollen Batterietypen liegt.

Tabelle A.4 zeigt die technischen Daten dieses Batterietyps verschiedener Hersteller. Die
daraus abgeleiteten Parameter?? fiir das vorliegende Batteriemodell sind in Tabelle 2.4 zusam-

mengefasst.

42 Die Typenbezeichnung 18650 resultiert aus den Abmessungen einer Batteriezelle. Der Zellendurchmesser
betrdgt 18 mm, die Linge 65 mm [172]. Sie sind beispielsweise beim E-Fan [18] verbaut.

43 Die Parameter des verwendeten Batteriemodells sind keine Durchschnittswerte der Parameter aus Tabelle
A .4, sie befinden sich lediglich in der Gréflenordnung.
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Zelle

Nennspannung Uzelle,Nenn 37 V
Nennkapazitét CZelle, Nenn 3000 mAh
Masse MZelle 4 g
Innenwiderstand Rzeliei 50 m{2
Nennstrom Izci1e,Nenn 0,5 A
Maximalstrom Izelie,max 7 A
Energieinhalt Ezeclie,Nenn ~ Wh

Batteriepack
Anzahl Zellen seriell j 97
Anzahl Zellen parallel i 40
Innenwiderstand Rpati | 0,12125 €
Maximalstrom IBat max 280 A
Nennkapazitat CBat 120 Ah
Masse gesamt M Bat,ges 196 kg

Tabelle 2.4.: Zusammenfassung der verwendeten Parameter der einzelnen Batteriezelle und
des gesamten Batteriepacks.

Vereinfachte Modellrechnungen nach [9] mit einem Gesamtwirkungsgrad von 74.s = 60 %,

einer Gleitzahl** von E,,q; = 19, einem Energieinhalt im Batteriepack von insgesamt
Epg =1i-7-3000mAh-28V ~ 117-10%J (2.99)

bei einer iiber den Spannungsverlauf in Abhéngigkeit vom SoC mittleren angenommenen
Spannung von 2,8V ergeben die maximale theoretische Reichweite*® (im Horizontalflug):

EBat

Emax"’]ges
Mit Bertcksichtigung des Peukert-Effekts wird diese theoretische Reichweite deutlich kleiner
ausfallen (vgl. [36]). Das nach [30] eingefiihrte ,Battery Ratio (BR)“ (Batteriemasseverhéltnis)
liegt im Normalfall zwischen 0.3 und 0.4. Die vorliegende Konfiguration weist den Wert
MmpBat 170 kg

BR = = ~ 04 2.101
Mges 432kg ’ ( )

auf. Dabei wird der Faktor 1,15 nach (2.98) fiir das Zusatzgewicht der Batterieperipherie

vernachlassigt.

2.1.7. Zusammenfassung Antriebsstrang

Abb. 2.32 fasst das Modell des Antriebsstrangs zusammen. Eingangsgréfien in das Antriebsmo-
dell sind die Drehzahl des Propellers Np,,p, die aktuelle Flughéhe h die Geschwindigkeit des

44 Fiir die Gleitzahl Emar = (A/W),,.0e mit dem Auftrieb A und dem Widerstand W siehe Kap. 2.3.

azr
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NProp
5 h
lSoC l TLup l Thor = || orp)
)
$—
Iz, Lo £
Batterie > Motor- Mot 4 Elektro- Pyor \ VTfs
Usu_, steuerung Utor motor » F,
Prop
dSoC AT
dt =

Abbildung 2.32.: Wirkkette des Antriebsstrangs (vgl. [39, 40, 67]).

Flugzeuges Vrag, der aktuelle Ladezustand der Batterie SoC, die aktuelle Motortemperatur
Tarot, sowie die Lufttemperatur Ty, ft(h) und — so in der Modellvariante vorhanden — der
Propellerblattwinkel ¢prop. Wesentliche Ausgangsgréfien sind der Propellerschub Fpy.,, die

zeitliche Anderung des Ladezustands d%‘zc, der Batteriestrom I, und die zeitliche Anderung

der Motortemperatur %. Die restlichen Ausgangsgrofien betreffen die Einhaltung von
Grenzwerten. Zu ihnen zdhlen Motorstrom Ips.:, Motorspannung Uy, sowie Motorleistung
Phror. Im Modell ist kein Getriebe zwischen Propeller und Motor vorgesehen, ihre Drehzahlen

sind demnach gleich.

Im Vergleich zu konventionell fossil betriebenen Antrieb mit Kolbenmotoren sind die Modell-
eingénge des vorgestellten elektrischen Antriebsmodells ungewdhnlich. Uber die betreffenden
Steuerorgane (vgl. [1]) kann der Pilot eines konventionell angetriebenen Flugzeuges typi-
scherweise das sogenannte Gemisch?® und iiber die Drosselklappe indirekt die Motorleistung
einstellen. Je nach Fluggeschwindigkeit und Drosselklappenstellung stellt sich eine Drehzahl
N ein, die dem Piloten im Cockpit angezeigt wird. Der Antrieb mit Verstellpropeller (auch
,Constant-Speed-Propeller*) weist zusétzlich noch einen weiteren Wahlhebel fiir die Dreh-
zahlvorwahl auf. Ein Regler stellt den Propellerblattwinkel ¢p;p so ein, dass die vorgewéhlte
Drehzahl (in Grenzen) unabhéngig von der Motorleistung Ppyso; gehalten wird. Wird die Grenz-
drehzahl iiberschritten, so reduziert entweder der Pilot oder eine Steuerung die Luftzufuhr ab,
dass die Drehzahl wieder bei Nyjor < Nasot,mae liegt. Im vorgestellten Modell des elektrischen
Antriebs sind die Modelleingénge aufgrund der Art der Modellierung (vgl. 2.1) anders gewéhlt.
Typischerweise regelt die Motoransteuerung die Drehzahl N des Elektromotors iiber PWM
(vgl. Kap. 2.1.3). Je nach Fluggeschwindigkeit und vorgewéhlter Drehzahl ergibt sich im An-
wendungsfall Festpropeller eine abgegriffene Motorleistung Ppso, die (inkl. der Verlustleistung)
von der Motoransteuerung bereitgestellt werden muss. Sollten Betriebsgrenzen (maximale
Leistung, etc.) iberschritten werden, regelt der Regler automatisch die Drehzahl soweit ab,
dass der betreffende Parameter wieder im erlaubten Intervall liegt (im Falle der Motorleistung

Phrrot < Prfotmaz). In [187] wéhlt der Pilot iiber das Piloten-Interface-System die gewiinschte

45 Tn der folgenden Gleichung steht Epq+ flir den Energieinhalt der Batterie und E,,q.. fiir die beste Gleitzahl.
46 Gewahlt wird damit das Mischverhdltnis von Luft und Treibstoff.
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Drehzahl vor, diese wird von der Motoransteuerung eingeregelt. Ist ein Verstellpropeller
eingesetzt, so wird zusétzlich der Propellerblattwinkel anhand eines Luftschraubenkennfeldes
von der Motoransteuerung eingestellt [187]. Das vorgestellte Modell sieht daher die direkten
Eingénge Drehzahl N und — so vorhanden — Propellerblattwinkel ¢ p,q, vor. Die Systemein-
gange sind innerhalb der Betriebsgrenzen voneinander unabhéngig. Die Eigendynamik des

Antriebs wird vernachlissigt (vegl. Kap. 2.1).

2.2. Atmosphare

Generell liegt den Berechnungen das Modell eines bemannten Ultraleichtflugzeugs zugrunde.
Daher spielt nur die Troposphére (bis 11km) eine Rolle. Nach [188] lassen sich die bendtigten
Werte fiir die Internationale Standard Atmosphére (ISA) berechnen. In diesem Teil der

Atmosphére nimmt die Lufttemperatur 77, (k) mit zunehmender Hohe h linear ab:

Trupe(h) = Trupeo + arupe (b — ho) (2.102)

Die Referenztemperatur betragt 17, ;0 = 288,15 K=15°C auf Referenzhéhe hg = 0 m und die

Temperaturabnahme ar, s = —6,5 % Die Luftdichte p(h) nimmt im ersten Hohenintervall
von O m bis 11 km mit .

h 1 f 0 2.103

p()—ﬂo< +aL“ft288,15K) (2.103)

mit pg = 1,225ke/m? ab. Aufgrund der Dichteabnahme der Luft mit der Hohe ergibt sich
der Unterschied zwischen der wahren Geschwindigkeit gegeniiber der Luft Virsg und der
angezeigten Geschwindigkeit V745%":

p(h)

‘/[As(h) = VTAS F (2104)

2.3. Aerodynamik

In Tabelle 2.1 finden sich die wichtigsten technischen Daten des den Berechnungen zugrunde
gelegten Flugzeuges?®. Die Aerodynamik des zugrunde liegenden Flugzeuges wird mithilfe
einer aerodynamischen Polare abgebildet. Zusétzliche aerodynamische Widerstdnde durch dy-
namische Effekte werden nicht betrachtet. Das Flugzeug wird als starrer Kérper angenommen,

aeroelastische Effekte werden nicht berticksichtigt.

Abb. 2.33 zeigt die Polare, auf der die Berechnung von aerodynamischem Auftrieb und
Widerstand basiert. Sie wurde mit dem Programm XFLR [189] und dem Tool AAA [190] nach

[191] erzeugt. Die Polare wurde ohne den Einfluss des Propellers gerechnet, sie beinhaltet

47 In der vorliegenden Arbeit werden die beiden Geschwindigkeitszusitze TAS und IAS verwendet [1]. Fiir
genauere Erlduterungen siehe Kap. Nomenklatur.

48 Tabelle A.2 beinhaltet zusitzlich die Daten eines vergleichbaren Flugzeuges ( Taurus ELECTRO [11] der
Firma Pipistrel).
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Abbildung 2.33.: Die aerodynamische Polare.

lediglich Rumpf, Fliigel und Leitwerke. Real gemessene Daten zur Verifizierung und Validierung
liegen nicht vor. Die Daten der Polare stehen in Form einer Funktion Cy = f(Cj) zur
Verfiigung. Die Zusammenhénge zum zugehorigen Anstellwinkel C'y = f(«) bzw. Cy = f(«)

sind nicht bekannt.

Der Wert fiir die beste Gleitzahl E,q, = tan €., findet sich bei C4 = 0,45 (vgl. Abb. 2.33)

mit:
Ca

Cw
Aus Auftriebs- und Widerstandsbeiwert berechnen sich fiir eine Fluggeschwindigkeit Vg,
Luftdichte p(h) und Referenzfliche S,y Auftriebs- und Widerstandskraft:

Fyas = ( ) ~ 19,35 (2.105)
max

h

A=Ca /)(2) Vias Sref
h

W= C’W p(2) V’ZgAS Sref

(2.106)

Fiir den Auftriebsbeiwert der besten Gleitzahl Cy g,,,, ergibt sich eine stationare Flugge-

schwindigkeit von

2myg
) ) A 2.107
TAS,Emax \/po S,,,ef CA,Emaz / ( )

2.4. Flugmechanik

Die Dynamik von symmetrischen Flachenflugzeugen unterteilt sich in Langs- und Seitenbewe-
gung. Aufgrund deren typischerweise geringen Kopplung werden die beiden Dynamikformen
oft voneinander getrennt betrachtet. Im symmetrischen, kurvenfreien Flug ist die Betrachtung
lediglich der Lingsbewegung unter gewissen Annahmen legitim. In der vorliegenden Arbeit

werden keine konkreten Flugaufgaben (z.B. Flug von Frankfurt nach Miinchen, 0.4.) betrachtet.
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Das Fliegen von Kurven wird daher ausgeklammert, es wird symmetrischer, schiebefreier Flug
ohne Hangewinkel und ohne Querkréifte angenommen. Die vorliegende Arbeit beschrinkt sich
auf die Bewegung in der vertikalen Ebene (Langsbewegung). Damit gilt fiir den Hingewinkel
1 = 0, dessen zeitlichen Anderung /¢ = 0 und fiir die zeitliche Anderung des Kurswinkels x = 0
nach [44]. Ferner sei der aerodynamische Schiebewinkel § = 0 und es treten keinerlei Quer-
krafte auf. Zudem wird Wind grundsétzlich vernachlassigt. Die Herleitungen der benétigten

Bewegungsgleichungen sind vor allem [44, 43] entnommen, leicht modifiziert und vereinfacht.

Abb. 2.34 zeigt beispielhaft die Wirkkette eines Hohenruderausschlages An auf eine Héhenén-
derung Ah eines Flugzeuges im kurvenfreien Flug (vgl. z.B. [192, 193]). Ein beispielsweise nach

8 en _ —
e 2 -~ Q 1 *q-') 1 O .qu Y 8
£ .z .z 2 2% 23 8 %, 2 &
TR TR - R R - S S
= 2 Z 8 Z 8 o g < g2 5 b & 2o k3 =
S Z g 2 Z <E < Z 5 2 Z
T 2 [75) n
An M, q I q a J. Ao AA Y j Y h J‘ Ah
Rotation Translation

Abbildung 2.34.: Wirkkette der Langsbewegung nach [192, 193].

oben ausgeschlagenes Hohenruder An bewirkt ein Nickmoment M, das eine Nickbeschleu-
nigung ¢ zur Folge hat. Uber die Zeit integriert ergibt sich eine Nickrate ¢ und gleichzeitig
eine Anstellwinkelrate &. Ebenfalls integriert iiber der Zeit vergrofiert sich der Anstellwinkel
Aa, dadurch erhéht sich den Auftrieb A. Ein erhéhter Auftrieb A hat eine Vergréflerung der
Steigwinkelrate 4 zur Folge und diese, wiederum integriert, eine Erhohung des Steigwinkels ~.

Liegt ein positiver Steigwinkel «y vor, so stellt sich eine Héhenénderung Ah ein.

Die Léngsbewegung (vgl. Abb. 2.34) lasst sich unterteilen in einen rotatorischen und einen
translatorischen Anteil. Dabei spiegelt sich die sogenannte Anstellwinkelschwingung in der
rotatorischen Dynamik wieder und die sogenannte Phygoide in der translatorischen Dynamik.
Nach [192, 44] sind die Bewegungsformen der rotatorischen Bewegungen deutlich schneller
als die der translatorischen. Rotatorische Bewegungen klingen typischerweise nach wenigen
Sekunden ab [44]. Da bei den grundsétzlichen Fragestellungen vor allem die langfristigen
Bewegungsphénomene von Interesse sind, verzichtet die vorliegende Arbeit auf eine Abbildung

der rotatorischen Bewegungsanteile.

Wie oben erwéhnt, werden keine konkreten Flugaufgaben betrachtet. Es reicht daher aus,
ein lokales Koordinatensystem als Inertialsystem und eine flache, sich nicht drehende Erde®”
anzunehmen. Auflerdem werden die typischerweise zwei lateralen Koordinaten zu einer Koordi-
nate zusammengefasst. Diese Annahme ist legitim, da Kurvenfliige mit Richtungsénderungen

unberiicksichtigt bleiben und nur die Langsbewegung betrachtet wird (siehe oben).

49 Es sind kurze Flugstrecken (z.B. 150km) zu erwarten. [194] gibt 100 NM als maximale Flugdistanz fiir die
valide Annahme einer flachen Erde an.
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Abb. 2.35 enthélt alle notigen Koordinatensysteme zur Beschreibung der Langsdynamik.
Die -, z-, s- und h-Achse der jeweiligen Koordinatensysteme befinden sich in einer gemeinsa-
men vertikalen Ebene. Die y-Achse weisen orthogonal dazu in die Zeichenebene hinein (der
besseren Ubersicht halber nicht gekennzeichnet).

~
Xp ~ ~

N
~

Horizont

Abbildung 2.35.: Skizze der Kréfte bei der Langsbewegung
(modifiziert nach [195, 43]).

Das geoddtische Koordinatensystem ist mit dem Index , gekennzeichnet. Die z4-Achse weist
lotrecht nach unten in Richtung der Erdbeschleunigung. Nach [44] wird vereinbart, dass zur
vereinfachten Darstellung die z4-Achse in der vertikalen Ebene (siehe oben) befindet. Die
yg-Achse ist orthogonal zu den beiden anderen Achsen gerichtet und zeigt in die Zeichenebene
hinein. Der Ursprung des geodétischen Koordinatensystems sei der Flugzeugschwerpunkt AC'.

Fiir den Zusammenhang zum Inertialsystem gilt:

Azg = As (2.108)
Az, = —Ah (2.109)
iy = 8 (2.110)
iy = —h (2.111)

Das Koordinatensystem mit dem Index , (fiir ,body*) spiegelt das korperfeste Koordinaten-
system wieder. Die xp-Achse weist als Referenzlinie des Rumpfes geradeaus nach vorne, die
yp-Achse ber die rechte Tragfliche in die Zeichenebene hinein und die z,-Achse orthogonal
dazu nach unten. Der Ursprung des Koordinatensystems sei ebenfalls der Flugzeugschwer-
punkt AC. Der Winkel zwischen geodétischem und korperfestem Koordinatensystem ist (im
Falle der Beschrédnkung auf die Langsbewegung) der Lagewinkel O (siehe Abb. 2.35).

Das aerodynamische Koordinatensystem ist mit dem Index , gekennzeichnet. Aus Richtung der
xq-Achse trifft die Luft auf das Flugzeug. Die y,-Achse weist unter Annahme des schiebefreien,

symmetrischen Fluges in die Zeichenebene hinein und die z,-Achse dazu orthogonal nach unten.
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Auch hier sei der Ursprung des Koordinatensystems der Flugzeugschwerpunkt. Der Winkel
zwischen aerodynamischem und korperfestem Koordinatensystem wird als Anstellwinkel «
bezeichnet. Der Winkel zwischen aerodynamischem und geodétischen Koordinatensystem
wird Bahnwinkel v genannt. Die aktuelle Fluggeschwindigkeit V' weist immer in Richtung
der x,-Achse. Das haufig zusatzlich eingefiithrte kinematische Koordinatensystem wird hier
nicht weiter dargestellt oder beriicksichtigt, da dieses unter Auflerachtlassen des Windes

deckungsgleich mit dem aerodynamischen Koordinatensystem ist [192].

Abb. 2.35 zeigt auflerdem das Inertialkoordinatensystem mit den Koordinaten s und h und
seinen Ursprung ,,0“, das flir die Beschreibung der Flugzeugposition bei der Trajektorienopti-
mierung benétigt wird. Dieses Koordinatensystem wird als ruhend angenommen. Vektor P
beschreibt die Position des Flugzeugschwerpunktes AC beziiglich des inertialen Koordina-

tensystems mit den Koordinaten s und h und dem Ursprung 0:

0
po — <Z> (2.112)

(2.113)
cos 7y
(=)
sin 7y
Aus dem horizontalen Anteil § = &, und dem vertikalen Anteil h = —%4 der Geschwindigkeit

V lésst sich damit der Bahnwinkel 7 ermitteln. Wird Wind aufler Acht gelassen, entsprechen
Betrag und Richtung der Geschwindigkeit V der aerodynamischen Geschwindigkeit V' (siehe
Abb. 2.35; spater auch mit Vpag bezeichnet). Die translatorische Beschleunigung des
Flugzeugschwerpunktes P? berechnet sich als zeitliche Ableitung der Geschwindigkeit V:

po v - & <S> - <s> (2.114)
d2t \n h '

In Abb. 2.35 sind alle wirkenden Krifte und Beschleunigungen dargestellt. Fiir die Berechnung
der Dynamik infolge wirkender Kréfte werden hinsichtlich des Flugzeuges folgende Annahmen

und Vereinfachungen getroffen:

e Bei dem Flugzeugmodell handelt es sich um ein Punktmassenmodell konstanter Masse.

Die rotatorische Dynamik wird nicht betrachtet.

e Die Wirklinien aller Kréfte verlaufen durch den Schwerpunkt des Flugzeuges. Zudem ist

das Flugzeugmodell momentenfrei.

e Gyroskopische Momente von Propeller oder Motor haben keinen Einfluss auf die Dyna-

mik.
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Die Erdbeschleunigung wird mit ¢ = 9,80665m/s? [196] als konstant angenommen. Sie
wirkt entgegen der Héhenkoordinate h. Die Gewichtskraft mg ist damit senkrecht nach
unten in Richtung der geodétischen z,-Achse gerichtet und ist damit der Héhenkoordinate h
entgegengesetzt. Schub F', der durch den Propeller erzeugt wird, wirkt um den Einbauwinkel o
zur korperfesten xy-Achse gedreht nach vorne. Der Auftrieb A ist entgegengesetzt der z,-Achse

nach oben gerichtet, der Widerstand W entgegengesetzt zur x,-Achse nach hinten.

Die Bewegung eines Massepunktes infolge duflerer Krafte lasst sich mithilfe des zweiten
Newtonschen Axioms beschreiben (z.B. [44]):

(mV) = iV +m (Voo +2x V) = 3K (2.115)
Die Gleichung beinhaltet den Geschwindigkeitsvektor V, den Winkelgeschwindigkeitsvektor €2

als Ma$ fir die Bahnkriimmung [44] und die Summe aller Kraftvektoren Y K.

Der Term iV entfillt fiir das batterie-elektrische Flugzeug generell, da dessen Masse konstant
ist. Beschranken sich die Betrachtungen zudem auf die Langsbewegung, so gilt dabei fir den

Geschwindigkeitsvektor im aerodynamischen Koordinatensystem

Vi, v
v=lv|=1o (2.116)
Vz 0
mit V = [V] und fiir die Winkelgeschwindigkeit
0., 0
a-=lo, | =5 (2.117)
0. 0

Gleichung (2.115) vereinfacht sich fir die Bahndynamik der Langsbewegung zu:
m(Vizo+4x V) = YK (2.118)

Die Summe aller Kraftvektoren Y K stellt sich geméafi Abb. 2.35 folgendermaflen dar:

> Ka, F cos(a+0) —W —mg siny
Y K= |XK,| = 0 (2.119)
YK, A+ F sin(a + o) —mg cosvy

Gleichung (2.118) ldsst sich zerlegen in eine tangentiale und eine normale Komponente zur

Bahn (vgl. [44, 43]). Fiir die zur Bahn tangentiale Komponente®® in Richtung z, ergibt sich

50 Die Komponente in Richtung y, entfillt, da aufgrund der Annahmen in diese Richtung keine Krifte weisen
und sich die Arbeit auf die Ldngsbewegung beschrankt.
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damit die Bahntangentengleichung zu
mV = F cos(a+0)—W —mg sin~y (2.120)
und die Bahnnormalengleichung in Richtung z, zu

mV 4y = A+ F sin(a+ o) —mg cosvy (2.121)

In der vorliegenden Arbeit werden weitere Vereinfachungen hinsichtlich der Berechnung der

Bahndynamik getroffen:
e Der Einbauwinkel des Propellers sei o = 0.

e Fiir die Richtung des Schubs F', des Auftriebs A und des Widerstands W wird o« = 0

angenommen®!.

Damit wirkt bei den folgenden Betrachtungen die Schubkraft stets in Bewegungsrichtung. Fiir
Gleichung (2.120) bzw. (2.121) gilt damit (« + ¢) = 0. Damit vereinfachen sich die beiden

Gleichungen zu

. 1
V = —(F —W —mg sinvy) (2.122)
m
und )
o= s (A —mg cos?) (2.123)

Mit dem Zustandsvektor x, der Position und Betrag und Richtung seiner Geschwindigkeit
beziiglich dem Ursprung 0 enthélt, lasst sich der Zustand der Punktmasse unter den oben

genannten Annahmen vollstdndig beschreiben:
T
x=(s n Vv 4 (2.124)

Aus (2.113), (2.122) und (2.123) ergeben sich schliefilich die Bewegungsgleichungen der
dynamischen Berechnungen fiir die zeitliche Ableitung der einzelnen Komponenten des Zu-

standsvektors x:

$=V cosy (2.125)
h =V siny (2.126)
. F-W
V= — g sinvy (2.127)
) A g cos7y

= —— 2.128
Y=y (2.128)

51 Wie in Kap. 2.3 erwéahnt, ist der Zusammenhang Ca = f(e) nicht bekannt. Zudem zeigt sich spéter, dass
die optimalen Auftriebsbeiwerte C'4 in den verschiedenen Optimaltrajektorien und Stationdrauswertungen
in einem vergleichsweise schmalen Bereich der Polare liegen. Informationen iiber einen in diesem Bereich
vorherrschenden Anstellwinkel sind nicht vorhanden. Es wird von einem kleinen Anstellwinkel ausgegangen,
weshalb die Annahme o = 0 getroffen wird.
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In beispielsweise [63, 197, 68] werden die selben Bewegungsgleichungen fiir #hnliche Probleme

der optimalen Steuerung angewendet.

Bei allen stationdren Betrachtungen werden Flugzustdnde der Dauer At untersucht, in

denen gilt:
$ = constant (2.129)
h = constant (2.130)
V=0 (2.131)
4=0 (2.132)

Ferner werden in diesem Zeitschritt At der Ladezustand der Batterie SoC und die Motor-
temperatur Th. als konstant angenommen. Mit den Annahmen (siehe oben), (2.131) und

(2.127) lasst sich der stationédre Steigwinkel bestimmen mit:

F-Ww
v o= arcsin( > (2.133)
myg
Fiir kleine Bahnwinkel (z.B. v = 5°) gilt mit der Kleinwinkelndherung
sin5° = 0,0872 ~ 5°- —— 2 5° in [rad]
180 (2.134)

cos5° = 0,9962 1

%

Im stationdren Fall gilt A = mg cos~y. Fiir den Fall kleiner Bahnwinkel v 5 5° gilt mit
cosb5® = 0,9962 ~ 1 ndherungsweise A = mg. Fiir den im Zeitintervall At stationdren
Flugabschnitt ldsst sich damit der zugehorige Auftriebsbeiwert C'4 mit (2.128) und (2.132)
(auch fiir flache Steig- und Sinkfliige) bestimmen:

2myg B 2myg
p(h) Viag Sres po Viag Sres

Cy= (2.135)
Daraus ermittelt sich tiber den zugehorigen Widerstandsbeiwert Cy (Cx) der aktuelle aerody-
namische Widerstand. Mithilfe des Antriebsmodells (vgl. Kap. 2.1) lassen sich damit Aussagen
iiber die bendtigte Batterieleistung bzw. den Batteriestrom treffen. Diese sind fiir die spétere

Stationdrauswertung von grofler Bedeutung.

Ausfiihrlichere Darstellungen flugmechanischer Zusammenhénge zwischen dufleren Kréften
und Momenten und deren Wirkung auf die Bewegung eines Flugzeuges sind in beispielsweise
in [44, 192, 196, 56, 193] zu finden.
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3. Methoden der Modellanalyse

In diesem Kapitel werden die beiden angewendeten Methoden erklért. Zunachst wird das Pro-
blem der optimalen Steuerung (auch Trajektorien-Optimierung) und dessen numerische
Losung erldutert. Im Anschluss wird gezeigt, wie mit Hilfe tabellarischer Punktleistungsbe-

rechnung die Flugleistungen approximiert werden.

3.1. Trajektorien-Optimierung

In vielen Bereichen der Ingenieurswissensschaften spielt das Fachgebiet der Trajektorienopti-
mierung eine grofe Rolle. Mit Hilfe der Theorie der optimalen Steuerung kénnen beispielsweise
Verfahrwege von Robotern in der maschinellen Fertigung moglichst zeit-effizient gestaltet
werden. Anwendungen in der Fliegerei sind beispielsweise Verfahren zur Einsparung von
Treibstoff oder Larm [198, 199]. [200] beschreibt die mogliche Problemdefinition fiir die Tra-
jektorienoptimierung luftfahrttechnischer Anwendungen. Position im Raum, Geschwindigkeit
und die verdnderliche Masse bilden hier die Zusténde des Systems; Anstellwinkel, Hingewinkel,
Schub und gegebenenfalls Schubvektor représentieren die Steuervariablen. Nebenbedingungen
entstehen unter anderem durch den maximalen Lastfaktor, den maximalen dynamischen
Druck oder das Terrain. Das zu optimierende Zielfunktional sind dabei oft die Flugzeit oder
der Treibstoffverbrauch. Im Folgenden wird schrittweise die Problemformulierung fiir den
energie-optimalen batterie-elektrischen Flug erldutert. Aulerdem wird das spezielle Verfahren

der , Trapezkollokation“ dargestellt.

3.1.1. Allgemeine Problemdefinition

Die grundsétzliche Problemformulierung und das grundséatzliche Vorgehen bei der numerischen
Lésung von Problemen der optimalen Steuerung ist beispielsweise in [201, 47, 48, 200, 192, 56]

erklart.

Das Ziel einer Trajektorien-Optimierung ist es, die optimale Steuerhistorie u,y () und die

optimalen Parameter p,, fiir ein System mit der (Bewegungs-)Differentialgleichung
x =f(x(t),u(t),p) (3.1)
zu ermitteln. Minimiert werden soll die Kostenfunktion J:
min J (x(t),u(t), p) (3.2)

Deren allgemeine Form (,,Bolza-Form“) beinhaltet einen proportionalen (wie beispielswei-

se den Parameter der Ankunftszeit) und einen integralen Anteil (z.B. den aufintegrierten
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Kraftstofffluss):
tr
J = extp.ty) + [ Lx(®).u(t),p) (33)
0
(vgl. [56, 192]). Dabei miissen die Start- und Endbedingungen

Yo (x(t0), p,to) =0 (3.4)
Uy(x(tf), p,ty) =0 (3.5)

sowie die Gleichheits- und Ungleichheitsnebenbedingungen

Ce(](x(t)v u(t)a p) =0, (36)
Cneq(X(t), u(t)a p) S 0 (37)
(z.B. durch das Terrain oder physikalische Grenzen im Antrieb, etc.) beriicksichtigt werden.

Zudem miissen die Grenzwerte fiir die Zustdnde x, die Steuerung u und die Parameter p

eingehalten werden:

xp < x(t) < Xup, (3.8)
up < u(t) < uy, (3.9)
Pp < P =< Pu- (3.10)

3.1.2. Losung mittels direkter Kollokation

2

Das Problem der optimalen Steuerung lisst sich durch ein Transkriptionsverfahren®® auf

ein allgemeines Problem der nichtlinearen Parameteroptimierung zurtickfithren. Allgemeine
nichtlineare Probleme der Parameteroptimierung lassen sich mithilfe sogenannter ,,NLP—Solver*
16sen (z.B. Interior Point OPTimizer (IPOPT) [202]). Diese suchen zumeist schrittweise und

gradientenbasiert fiir einen Parametersatz z das Minimum einer Funktion f(z) [47, 51]:
min f(z) (3.11)
Die zu optimierenden Parameter z unterliegen dabei Beschrankungen:
zpp < Z < Zyp (3.12)
Zusétzlich sollen die Nebenbedingungen

c(z) <0 (3.13)

52 Nach [47] sind die drei Hauptaufgaben des Transkriptionsverfahrens die Umwandlung des Problems durch
Diskretisierung in ein Optimierungsproblem mit einer endlichen Anzahl von zu optimierenden Variablen,
die Losung des umgewandelten Problems mittels z.B. eines NLP—Solvers und die Beurteilung der Giite der
erzeugten Losung sowie die Wiederholung der Lésung mit angepassten Parametern.
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eingehalten werden.

Als Optimierungsframework speziell fiir Probleme der Trajektorienoptimierung bietet sich
die MATLAB-basierte Software FALCON.m>? an. Diese stellt die Schnittstelle zwischen dem vom
Anwender (,,User®) definierten Problem der Trajektorienoptimierung und dem NLP-Solver

dar (vgl. Abb. 3.1). Der User gibt zunéchst die Problemstellung der Trajektorienoptimierung

User Optimierungsumgebung (FALCON.m)

Modelldefinition X :f (x(t), u(t)’ P ) »  Transkription Modellbildung
- Zeitdiskretisierung - Umformung der Modell-Gleichungen
- Umformung des Steuerproblems mittels und Beschrinkungen in Kosten- und

Dislsilenmdefaiten J) Xiubs Uinty Plubs direkter Kf)llokatlon: ) Nebeqbedlng}lngsfunktlonen

> - Formulierung der Kostenfunktion (Gradientenbildung)
T{), Tﬁ Crub, T - Aufbau des Parmeter-Vektors z - Automatische Code-Generation (mex)
- Aufbau der Bedingungs-Vektoren ¢, i

- First guess™ fiir z, ¢, h

Ergebnisse Xopt Wopt, Popt

A
20, Zulby c(z) zopl VZ(‘]): VZ(C)
v \ 4

NLP-Solver (IPOPT)
Gradientenbasierte Optimierung nichtlinearer Probleme

Abbildung 3.1.: Architektur der Optimierungsumgebung angelehnt an [192].

vor. Dies beinhaltet neben der Beschreibung des Modells (durch Differentialgleichungen x =
f(x(t),u(t),p)) die Kostenfunktion .J, Beschrankungen fiir Zusténde x;,;, Steuerparameter
uy,, und Parameter py,;, sowie Nebenbedingungen Wy, Wy, crup”?. FALCON.m diskretisiert das
Problem der Trajektorienoptimierung mittels direkter Trapezkollokation (siehe unten)
und iibergibt es umgewandelt in ein konventionelles Optimierungsproblem an den NLP-Solver
IPOPT. Nach Erreichen eines Abbruchkriteriums durch IPOPT stellt schliellich FALCON.m
dem User die Ergebnisse aus der Optimierung zur Verfiigung. FALCON.m ermdoglicht eine sehr
praktische objektorientierte Problemformulierung in MATLAB und eine sehr zeit-effiziente

Losung durch die Umwandlung der Gleichungen in sogenannte ,,MEX“-Funktionen®®.

Durch die zeitliche Diskretisierung auf den Zeitpunkten des Zeitvektors
t = (t1, to, t3, ..., tp) (3.14)

begrenzt sich das kontinuierliche Optimierungsproblem zu einem Optimierungsproblem mit

einer endlichen Anzahl von Parametern mit n Stitzstellen und der Reihenfolge:

t < tp < t3 < ... <ty (3.15)

53 FALCON.m wurde entwickelt am Lehrstuhl fiir Flugsystemdynamik der Technischen Universitit Miinchen
(TUM-FSD) [203].

54 7ur vereinfachten Darstellung beinhaltet der Index ;,,, die untere und obere Grenze.

5 MATLAB Executable File (MEX): Diese konnen mit vergleichbar geringem Zeitaufwand aufgerufen und
ausgefithrt werden [204]. Da diese wiahrend der Optimierung sehr haufig ausgewertet werden, spielen sie fur
ein ziigige Konvergenz eine grofie Rolle.
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Um Probleme mit variabler Endzeit ¢,, = t; optimieren zu konnen, wird die Zeit im Vektor 7

normiert [56]:

t—to
t) = 1
=54 (3.16)
mit
0<7<1 (3.17)

Die Endzeit t; geht dann als variabler Parameter in den zu optimierenden Parametervektor
z der Optimierung ein. Mit der normalisierten Zeit 7 &ndern sich nach [203] die Zustands-

Differentialgleichungen zu:

dx(t(r)) dx(t) dt
dr A&t dr

f(x(t(r),u(t(r)), p, t(7)) - (tf — to) (3.18)

Im Gegensatz zu anderen Transkriptionsverfahren wie dem Einfach- oder dem Mehrfachschief3-
verfahren werden beim Kollokationsverfahren zu den Steuergréfien u, und Parametern p alle

Zusténde x,, als zu optimierende Parameter in z zusammengefasst [203]:
T
z = (X1, X2, X3, ... , Xp, U1, U2, U3, ..., Up, D) (3.19)

Die Bewegungsgleichungen werden beim Kollokationsverfahren iiber eine Nebengleichheits-
bedingung beriicksichtigt. Dabei muss der sogenannte Defekt ¢ bei der Integration zwischen

einem jeden Zeitschritt k£ nach k + 1 jeweils zu 0 werden. An jeder Stiitzstelle k + 1 ergeben

=

Fk+2 'fk+3

Tk+2 Tk+3

Abbildung 3.2.: Zeitlicher Verlauf bei der Kollokation mit Defekten (;.

sich Defekte (o.a. Differenzen) (;41 zwischen dem Zustand, der vom NLP-Solver gew#hlt

wurde, und dem Zustand, der sich aus Auswertung der Differentialgleichungen

X = [ (x(tr), u(tr), p) (3.20)
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und dem gewéhlten Integrationsverfahren (vgl. Abb. 3.2) berechnet. Bei der Sonderform der
Trapezkollokation lassen sich diese Defekte beispielhaft zum Zeitpunkt ¢;11 nach [47, 203] mit

Ck = Xp1 — Xk + w (f (x(tr), u(tr), p) + f (x(trs1), ute41),P)) (3.21)

ermitteln. Uber die Nebengleichheitsbedingungen werden schlielich diese Defekte auf den
Wert 0 gebracht.

Zusatzlich enthalt der Vektor der Nebenbedingungen alle sonstigen Nebengleichheits- und
Nebenungleichheitsbedingungen ¥, ¥ und c(x(t),u(t), p) und stellt sich folgendermafien

dar:
c= (‘IJOa ‘Ilf7 Cla 427 C3a v 7Cn717 C(X(t)7 ll(t), p)) (322)

Vorteil des Kollokationsverfahrens gegeniiber Einfach- und Mehrfachschiefiverfahren sind vor
allem die bessere und schnellere Konvergenz aufgrund der spérlich besetzen Abhéngigkeiten

in der Jaccobimatrix und Hessematrix [201].

3.1.3. Problemdefinition energie-optimaler Elektroflug

Das Problem des energie-optimalen batterie-elektrischen Fluges ist in der vorliegenden Arbeit
um eine Dimension vereinfacht. Die lateralen Zustinde sind zusammengefasst®® zur Strecke s.
Zudem wird nur der Flug selbst ohne Start und Landung betrachtet. Ebenso nicht betrachtet
werden diskrete Steuergrofien wie Landeklappen-Stellungen, Fahrwerk, etc. Der Zustandsvektor
stellt sich mit der geflogene Strecke iiber Grund s, der Hohe h, der Geschwindigkeit gegeniiber
der Luft (ohne Wind) Vras = Vi (siehe Kap. 2.4), dem Bahnwinkel v, der Motortemperatur
Throt und des Batterieladezustandes SoC wie folgt dar:

T
X = (s h Viras v Thot SOC) (3.23)

Die zeitlichen Derivative werden dabei reprisentiert durch Gl. (2.125), (2.126), (2.127), (2.128),
(2.53) und (2.94). Fiir die Zusténde sind dabei folgende Unter- bzw. Obergrenzen eingefiihrt:

Om < h(t) < 3000 m (3.24)
15ms < V() < 80w/ (3.25)
“15° < A1) < 15° (3.26)

Tauo(t) < 100°C (3.27)
0,0 < SoC(t) < 1,0 (3.28)

Als maximale Flugh6he im Flug nach ,VFR* (Visual Flight Rules) im Ultraleichtflugzeug
wird Apmgz = 10,000 ft ~ 3000 m angenommen. Die Motortemperatur Ths.: ist auf maximal
100°C (vgl. Gl. (2.56)) begrenzt.

56 Im Vergleich zu [61] ist die Position & — y zu einer lateralen Gréfie zusammengefasst. Damit entféillt auch
der Kurswinkel.
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Die Steuervariablen Auftriebsbeiwert C'4, Propeller- bzw. Motordrehzahl N und — so in der

Modellvariante vorhanden — der Propellerblattwinkel ¢p;, bilden den Steuervektor:

Ca
u=| N (3.29)

¢P7’op

Die Maximalwerte der Steuervariablen sind festgesetzt auf:

0 < Calt) < 145 (3.30)
ORPM < N(t) < 3000 RPM (3.31)
12° < dproplt) < 24° (3.32)

Die variable Endzeit ¢ ist der einzige variable Parameter der Trajektorienoptimierung:
p=ty (3.33)

Zur Zeit iy soll das Flugzeug mit einem moglichst hohen verbleibenden Ladezustand SoCy,
die vorgegebene Strecke sy tiberwinden. Die Kostenfunktion J stellt sich daher als Gréfie des

umgesetzten Ladezustands dar [61]:

max J = SoC(ty) — SoC(to) (3.34)

Die Startbedingungen ¥ setzen die Werte fiir folgende Zustédnde fest:

s(to) = Om (3.35)
h(to) = 500m (3.36)
Trot(to) = 50°C (3.37)
SoC(ty) = 0,95 (3.38)

Es wird dabei angenommen, dass sich der Motor kurz nach dem Start auf Th/u ¢, = 50°C

erwarmt habe.

Nach dem Beschleunigungsvorgang (Startlauf) und dem Steigflug auf 500 m sei der Ladezu-
stand auf 95% (Beginn der Trajektorienoptimierung) gesunken. Fiir die Abschétzung der
fiir den Startlauf aufgewendeten Batterieladungsmenge wird [205, 206, 207] herangezogen.

Vereinfachend wird hier der Zusammenhang

F—W —p(mg—A)
m

V =

(3.39)

flir den Beschleunigungsvorgang und das gleiche Antriebsmodell zugrunde gelegt, das in

Kap. 2 (mit Festpropeller) beschrieben wurde. Mit einem mittleren Reibungskoeffizienten nach
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[205, 206] von p = 0,023 und einem konstanten Auftriebsbeiwert von C'4 = 0,75 ergeben sich in
der Simulation eine Beschleunigungsstrecke von ca. 400 m bis zu einer Abhebegeschwindigkeit
von ca. 34m/s. Die fiir den Startlauf bendtigte Batterieladung betriagt dabei ca. 2592 C, was
bei einer Nennkapazitit des Batteriepacks nach Tab. 2.4 einem ASoC von % =0,6%
entspricht.

Es wird weiter angenommen, dass die Steigflugphase nach dem Abheben im Kriterium
energieeffiziente Steiggeschwindigkeit erfolgt. Da das Verstellpropellermodell einen geringeren
und damit fiir die Abschétzung konservativeren Wert aufweist als das Festpropellermodell,
wurde hier ein Wert des Kriteriums von 2,8 - 1072 m/c nach Abb. B.6 angenommen. Fiir
einen Steigflug von 0 auf 500 m werden damit rund 18 000 C veranschlagt. Bezogen auf die
Batterieladung nach Tab. 2.4 ergeben sich daraus 4138200%00 =4% SoC.

Insgesamt werden fur Startlauf und Steigflug auf 500 m schliefSlich konservativ ca. 5% an-
genommen, was einen Batterieladezustand zu Beginn der Trajektorienoptimierung von 95 %

bedeutet. Die Batterielademenge fiir das Rollen zur Startbahn sei vernachlassigt.

Fiir das Erreichen der Entfernung sy zum Zeitpunkt ¢¢ gelten die Endbedingungen W :

s(ty) = sy (3.40)
h(t;) = 500m (3.41)

Zusatzlich gelten eine Reihe von Nebenbedingungen. Die angezeigte Geschwindigkeit Viag ist
begrenzt auf
18m/s < Vygg(t) < 55mfs (3.42)

Der Propellerfortschrittsgrad J ist aufgrund der vorliegenden Daten auf das Intervall
Ipropmin - < JIpProp(t) < JPropmax (3.43)
begrenzt®”. Eine Begrenzung des Lastvielfachen ny auf
0,95 < nz(t) < 1,05 (3.44)

bewirkt in der Berechnung sanftere Uberginge zwischen den Flugphasen. Wie spéter beschrie-
ben, ist diese Nebenbedingung allerdings die meiste Zeit nicht aktiv.
Alle restlichen modellspezifischen Nebenbedingungen betreffen die Antriebskomponenten. Die

maximale vom Motor aufgenommene elektrische Leistung ist begrenzt durch

Pyror(t) < 30kW (3.45)

57 Die Werte fiir JpProp,min UNd Jprop,masz sind fiir das Modell von Festpropeller und Verstellpropeller ver-
schieden und werden jeweils spéter genannt.
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Der maximale vom Motor aufgenommene Stromfluss ist begrenzt auf
Ijot(t) < 125A (3.46)
Der von der Batterie abgegriffene Strom liegt im Intervall:
0A < Ipu(t) < 280A (3.47)

Die rein mathematische Begrenzung Disc = U]%aw —4 Pwr ac (RBati + Rwr,i) wurde einge-

fithrt, um komplexe Losungen der quadratischen Gleichung (2.78) zu vermeiden:
0 < Disc(t) (3.48)

Wie sich zeigt, wird diese Nebenbedingung fiir das beschriebene Modell nicht verletzt. Im An-
schluss an die Betrachtung der stationdren Flugleistungen werden weitere Nebenbedingungen

benotigt. Diese sind im jeweiligen Kapitel 5.1.2 erlautert.

3.2. Stationdre Auswertung

Nach dem Optimalitdtsprinzip von Bellman kann eine Trajektorie nur dann optimal sein,
wenn ihre Teilstiicke jeweils optimal im Sinne eines Giitefunktionals sind [208]. Hier wird
daher nach einer Moglichkeit gesucht, das Optimalsteuerungsproblem in einzelnen Teilstiicken
zu vereinfachen. Fiir jeden Teilabschnitt der Trajektorie werden daher Kriterien aufgestellt,

mit deren Hilfe sich optimale Steuerparameter ermitteln lassen.

Fir jede Kombination von Steuerparametern stellt sich innerhalb der physikalischen Grenzen
von Flugmechanik und Antrieb nach dem Abklingen des stabilen Flugzeugeigenverhaltens ein
stationdrer Flugzustand ein. In diesem stationdren Flugzustand®® gilt fiir das zweidimensionale

Punktmassemodell inklusive des Antriebsmodells:

Vras =0
¥ =0 (3.49)
TMot =0

und unter der Annahme kleiner Bahnwinkel v aus (2.134) und [209]:
A=m-g (3.50)

Mit den Gleichungen (2.134), (2.55) und (2.133) ldsst sich das Modell stationar auswerten.
Damit konnen fiir alle Stiitzpunkte die zugehorigen Flugleistungen (z.B. der Steigwinkel, etc.)

bestimmt werden.

58 Inkl. stationdrem Steigflug, ohne Kurvenflug.
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In die Stationdrauswertung geht ein Vektor x4+ ein, der zusammengesetzt ist aus Zustanden
und Steuergréfen. Er beinhaltet die aktuelle Hohe h, den aktuellen Batterieladezustand SoC,
die Fluggeschwindigkeit Vrag, die Propellerdrehzahl N und den Propellerblattwinkel ¢ p;.op:

T
Xstat = (h SoC VTAS N ¢Prop> (351)

Im stationédren Flugzustand kann der Steuerparameter C'4 durch den Zustand Fluggeschwin-
digkeit Vrag (bzw. Vag) substituiert werden®®. Die Modellausgéinge ytq: ergeben sich im

Stationarfall dann als Funktion des Vektors Xgzq¢:

Ystat = f(xstat) (3.52)

Dabei beinhalten die stationdren Modellausginge y ot alle Werte zur Bewertung der Flugleis-

tung sowie die Werte, die Begrenzungen unterliegen:
. T
Ystat = (h Y IBat CA VIAS PMot IMot TMot ) (353)

Mittels der stationdren Auswertung des Modells lassen sich fiir einen stationédren Zustand die
Flugleistungen sowie bendtigte Formen des Energieeintrags ermitteln. Mithilfe elementweiser
Rechenoperationen (siche Kap. 3.2.1) lassen sich die Modellausgénge y g4 in einem Gitter
fur viele verschiedene Wertekombinationen fiir den Vektor X, ermitteln. Konkret wird das
Modell stationér fiir die aktuelle Hohe h und den aktuellen Ladezustand SoC' sowie fiir ein
Stiitzpunktgitter aus sinnvoll gewéhlten Fluggeschwindigkeiten Vrag, Propellerdrehzahlen NV
und den Propellerblattwinkeln ¢p;.,, ausgewertet. Mithilfe der einzelnen Modellausginge ystqt
lassen sich Giitekriterien (siehe Kap. 3.2.3) bilden. Diese konnen dann auf Maxima durchsucht
werden (siehe Kap. 3.2.4) und die zugehorigen optimalen stationdren Steuergrofien ermittelt

werden (genauere Beschreibung des Vorgehens bzw. des Algorithmus in Kap. 4).

Die Betrachtung eines einzelnen zeitlichen Ausschnitts der Dauer d¢ im stationdren Flug-
zustand vereinfacht das Optimierungsproblem der energieeffizienten Flugfithrung. Dieses
Optimierungsproblem weist wesentlich weniger Variablen auf als eine gesamte Trajektorien-
optimierung. Die Vorteile sind die vereinfachte graphische Darstellbarkeit der Optimalitét
und die Loslésung des Problems von der Abhéngigkeit von Zeit und Ort in der Trajektorie.
AuBerdem lassen sich durch Algorithmen, die nicht konvergieren miissen, Steuerparameter

ermitteln, die sehr nahe am Optimum liegen.

59 Einem Piloten werden in seinem Cockpit nicht das aktuelle C'a angezeigt, sehr wohl jedoch seine Geschwin-
digkeit Vyas. Diese steuert der Pilot dann iiber die Wahl seines Schubs und des Hohenruderausschlags (bzw.
dessen Trimmung) aus.
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3.2.1. Approximation der Flugleistungen

~

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Methode der Approximation der Flugleistungen (inkl. Kriterien der Analyse)

Das zugrunde gelegte Modell ist komplex und liegt teilweise nicht in Form analytischer Funk-
tionen vor, sondern in Form von Tabellen. Da die stationidren Flugleistungen der beschriebenen
Konfiguration nicht analytisch ermittelt werden kénnen, werden sie numerisch approximiert.
Aufgrund der geringen Anzahl variabler Parameter im Verfahren kénnen die entstehenden
Minima und Maxima mit iiberschaubarem Logik- und Rechenaufwand in einem Gitter von
Stiitzpunkten ermittelt werden. Zur anschaulichen Erldauterung des Vorgehens fiir die Appro-
ximation wird ein dreidimensionales Beispiel aufgebaut. Zunéchst wird das Vorgehen kurz
mathematisch beschrieben und anschlieend auf die konkrete Realisierung des Algorithmus

eingegangen.

In Abhéngigkeit von 3 Parametern x1, o und x3

z=|zo| mitzeR3 (3.54)

soll das Maximum der Funktion h(zy,xs,z3) mit h : R? — R unter Beriicksichtigung aller
Beschriankungen c;(z) < 0 mit ¢; : R +— R und m < 3 und der Anzahl ¢ angendhert werden.
Auflerdem soll numerisch die Funktion approximiert werden, die jeden Wert des Parameters
x1 auf den maximal méglichen Wert von h, der durch eine geeignete Kombination der beiden
Parameter x5 und z3 entsteht, abbildet:

hmaz (1) = max {h(z) | c1(z) <0,...,ci(z) <0} (3.55)

2,73

Mithilfe einer Vielzahl von Stiitzpunktkombinationen der Parameter x, kann diese Funktion
approximiert werden. Dazu werden fiir jeden Parameter Stiitzpunktvektoren &, mit n = 1, 2, 3,

der Schrittweite A, und der Anzahl von Stiitzpunkten [,
Tn = Tnymin + Dg, -7 mit j=1,2,...,1,, (3.56)
mit den Grenzen
Tnmin < Tn < Tnmar Mt Tnmaez = Tnmin + Day, e, (3.57)

aufgebaut. Die Modellfunktion h wird fiir alle moglichen Tripel (x1, x2, z3) ausgewertet, die

die Nebenbedingungen erfiillen. Der so entstandene Giiltigkeitsraum H enthélt alle zuldssigen
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Werte der Modellfunktion:
H = {h(z1,22,23) |ci(zn) <0,...,¢i(xn) <O A 21 €EZY,..., 05 € T} (3.58)

Die gesuchte Funktion (3.55) lasst sich schlielich approximieren durch Suche des jeweiligen

maximalen Wertes von H fiir jeden Wert aus Z;:

H, o (z1) = max {h(x1,29,23) | c1(xn) <0,...,¢ci(zn) <0 A x1 €T1,...,2, € Ty}
(3.59)

Der folgende Abschnitt beschreibt die Grundfunktion des zugrunde gelegten Algorithmus.
Im ersten Schritt werden Stiitzpunktvektoren ,, der Modelleingénge gebildet. Deren Gren-
Zen Ty min UNA Tp mee sind ausreichend grofl gewdhlt, sodass sie alle technischen Grenzen®
einschliefen. Aus den drei Stiitzpunktvektoren Z, werden im Weiteren drei Modelleingangs-

arrays X, X2 und X3 jeweils der GroBen I, X Iz, X [, gebildet. Jede Dimension in den

Ty

(a) X3 (b) Xz

Abbildung 3.3.: Modelleingangsarrays X1, X2 und Xg (Ausschnitte).

Modelleingangsarrays ist dabei fest einem Stiitzpunktvektor x,, zugeordnet (vgl. Abb 3.3).
Damit ergibt sich fiir jeden beliebigen linearen Index eine eindeutige (einmalig vorhandene)
Kombination aus Werten der Stiitzpunkte (x1 € &1, x2 € ¥9,x3 € ¥3). Fiir jede an der Modell-
funktion h ausgewertete Stiitzpunktkombination erhélt man so den entsprechenden Wert der
Modellfunktion A(X1, X2, X3), gesammelt im Ergebnisarray ohne Nebenbedingungen (vgl.
Abb. 3.4). Das Ergebnisarray ohne Nebenbedingungen weist die Grofle I, X Iy, X Iz, und

damit die gleiche Grofle wie die der Modelleingangsarrays X,, auf.

Im zweiten Schritt wird das Ergebnisarray durch den Satz an Nebenbedingungen c;(z) < 0
eingeschrankt. Diese Nebenbedingungen hangen ab von einem oder mehreren Parameter x1,
x9 oder/und z3 und stellen sich in Abb. 3.5 als Konturen dar. Alle Eintrage des Ergebnisar-
rays h(Xi, Xz, X3), die eine oder mehrere der Nebenbedingungen nicht erfiillen, werden im
Ergebnisarray mit einem Fehlersymbol ¢ iiberschrieben. Durch die Einschrénkungen durch
die Nebenbedingungen entsteht der Giiltigkeitsraum:

H = {h(X1,X2,X3) | c1(Xn) <0,...,¢(Xn) <0} (3.60)

60 Fiir beispielsweise die Drehzahl ergeben sich diese zu 0 < N < Npaq.-
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Abbildung 3.4.: Ergebnisarray der Modellfunktion ohne Nebenbedingungen h(Xj, X2, X3) im
Rechengitter ausgewertet und dargestellt.

Alle Werte im Giltigkeitsraum H, die mit einem Fehlersymbol ¢ beschrieben sind, werden in
den weiteren Analysen ignoriert. Die restlichen, die alle Nebenbedingungen erfiillen, sind in
Abb. 3.5 als Punkte dargestellt.

Im dritten Schritt wird schliellich Gleichung (3.55) durch Suche nach maximalen Werten
im Giiltigkeitsraum H approximiert. Fiir jeden einzelnen Wert von z1 € #1 wird dafiir der
grofftmogliche Wert des Giiltigkeitsraumes H fiir eine Kombination aus o und z3 mit z,, € T,
gesucht:

H, 0 (1) = max {H(X1,X2,X3) | c1(Xpn) <0,...,¢(Xy) <0} (3.61)

x2,T3

Fiir die Suche von H;,q.(22) wird analog das Maximum durch Variation von z; und 3

gesucht, fir die Suche von Hy,4,(23) durch Variation von z; und zs.

Die maximalen Werte aus dem Giiltigkeitsraum kénnen dabei entweder teilweise oder komplett
durch das Innere des Giiltigkeitsraums H (vgl. Abb. 3.6a) verlaufen oder teilweise oder
komplett am Rand dieses Raumes (vgl. Abb. 3.6b). Rein optisch kann die Funktion A,q. (1)
besser approximiert werden, wenn sie durch das Innere des Giiltigkeitsraumes verlauft. Es
folgt daher im Kapitel 3.2.2 eine Fehlerbetrachtung.

Die Approximation Hy,e,(21) der Funktion hy,e.(21) ermoglicht die Darstellung der Bereiche
um die Maxima herum. Es kann damit erfasst werden, welche Abweichung vom Maximum sich
bei Variation eines Parameters einstellt. Von Interesse sind hierbei die zwei Parameterwerte
x5 und 1 4, bei denen sich eine Abweichung von Ah vom Maximum einstellt (farblich
markierter Bereich in Abb. 3.7). Abb. 3.7%% zeigt die Funktion hy.(z1) und das absolute

61 Zur einfacheren Darstellung wurde an dieser Stelle nicht die Approximation der Funktion h(z1), sondern
die Funktion selbst visualisiert.
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Abbildung 3.5.: Ergebnisarray H (griin) mit den Nebenbedingungsfunktionen c;(z) < 0.

: 13
Maximum hg,q. als ,,A“ dar.

A h"l.afl?
I hmaa: (xl )

1 ' 1
1 ' 1
1 ' 1
2 I L I i I 1 I I 1

0 1 2 4y 3 4 5 2.6, 7 8

I

Abbildung 3.7.: Bereiche in der Ebene 21 — 23 um das Maximum herum.

Vorausgesetzt, das Maximum ist weit genug vom Rand des Definitionsbereiches fiir den
Parameter 1 lokalisiert, so lassen sich Bereiche x1, < 1 < 21 4 um das Maximum herum

finden, in denen die Abweichung vom absoluten Maximum Ah betragt:

Ah = hmaz — h(x10) = himaz — h(21,u) (3.62)
Relativiert betragt die Abweichung vom Maximum dann

Ah _ hmaz — h($1,lb) _ hmaz — h(xl,ub) (3 63)

hmaz hmam hmam
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5.5 5.5
. H ci(z) <0
5L —— Nz (21) 5L - H
——Hy0e(21) —— Nz (21)

——Hyn ()

0 2 4 6 8
xy

(a) Maximum am Rand des Giltigkeitsraumes (b) Maximum innerhalb des Giiltigkeitsraumes

Abbildung 3.6.: Approximation der Funktion h,q.(21).

zum Beispiel 5%. Die Werte x; ;, und x4 bilden ein Intervall. Dieses ist spéter fiir die

vorgestellte Pilotenanzeige von Bedeutung.

Analog werden die Abweichungen in der approximierten Form
Ah = Hma:}c - h(fl,lb) = hmaz - h(fl,ub) (3-64)

gesucht. Aufgrund der Diskretisierung in #; mit endlich kleinen Schrittweite ist es sehr
wahrscheinlich, dass keine Werte in Z; enthalten sind, die (3.64) exakt erfiillen. Es wird daher

im Ergebnisarray H,,q,(Z1) nach dem ersten bzw. letzten Wert gesucht, fiir die
Hmax(fl) Z Hmar — Ah (365)

gilt.

MATLAB stellt unter anderem performante und praktische Arrayoperationen zur Verfiigung und
eignet sich daher als Berechnungsumgebung fiir das vorgestellte numerische Verfahren bestens.
Vor allem die sogenannten ,elementweisen“ Rechenoperationen erleichtern und beschleunigen
die Berechnungen grofler Arrays. Ansonsten kommen vor allem die folgenden Funktionen und

Funktionalitdten bei der Auswertung der Ergebnisarrays zum Einsatz (vgl. [210]):

e ,Logical Indexing® fiir das Uberschreiben von der Nebenbedingung betroffener Ar-

rayeintrige mit dem Fehlersymbol NaN62,
e ndgrid fiir die Erzeugung der Eingangsarrays,

e max bzw. min fir die Analyse der Ergebnisarrays und zum Auffinden der zugehorigen

Parameter,

52 Mit Not a Number (NaN) In MATLAB werden vergleichbar mit ,,inf“ Elemente durch einen Wert ersetzt,
dem ,kein“ Zahlenwert entspricht. Diese werden von den internen Funktionen in MATLAB ignoriert (z.B.
max).
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e find zur Analyse der benachbarten Bereiche um die Maxima und das Auffinden der

zugehorigen Parameter.

3.2.2. Schrittweiten im Stiitzpunktgitter

Im Folgenden wird ndher auf den Einfluss der Diskretisierungsweiten bei der Approximation
der Flugleistungen eingegangen. Das vorgestellte Verfahren der stationdren Auswertung weist
zwangslaufig Fehler auf. Die Fehlergrofie hdngt im Wesentlichen von den Schrittweiten des
Stiitzpunktgitters ab. Sind diese sehr grob gewéhlt, ist es moglich, dass die Genauigkeit der
FErgebnisse fiir den Anwendungsfall nicht ausreicht. Sind die Schrittweiten jedoch sehr fein
gewdhlt, so wird bei der Auswertung sehr viel Speicher benétigt, zugleich beansprucht der
Berechnungsprozess viel Zeit. Es gilt daher, die Auflésung des Stiitzpunktgitters geschickt
zu wahlen, um mit verhéltnisméafig geringem Aufwand an Rechenleistung und Speicher
valide Ergebnisse in sinnvoller Zeit zu erlangen. Die Ergebnisse sind daher mit variablen
Stiitzpunktgittern mit feinen Schrittweiten im Nahbereich des jeweiligen Optimums und

groben Schrittweiten in den daran angrenzenden Bereichen erzeugt worden.

Die im Stiitzpunktgitter ermittelten Werte fiir die zu maximierende (oder zu minimierende)
Funktion weichen im Rahmen der numerischen Genauigkeit von den theoretisch exakten
Losungen ab. Die theoretisch exakte Lage des Optimums kann damit nur entsprechend
der Auflésung des Stiitzpunktgitters ermittelt werden. Aus Sicht des Autors miissen zwei
verschiedene Fehlerfille fir das vorgestellte Modell und seine Nebenbedingungen betrachtet
werden (vgl. Abb. 3.6):

1. Optimum innerhalb des Giiltigkeitsraums (mit inaktiver Nebenbedingung)
2. Optimum am Rand des Giiltigkeitsraums (mit aktiver Nebenbedingung)

Im ersten Fall (ohne aktive Nebenbedingung) stimmt der an jedem Stiitzpunkt ermittelte Wert
exakt. Das Optimum des Kriteriums kann sich — so es zwischen zwei Stiitzpunkten lokalisiert
ist — jedoch von den Werten der benachbarten Stiitzpunkten unterscheiden. Der exakte Wert
des Optimums kann dann mithilfe der vorgestellten Methode nicht exakt ermittelt werden.
Der maximale Fehler o(x1, x9, x3) betragt fiir die Schrittweiten Ax;, Axs und Azs im ersten
Fall (ohne aktive Nebenbedingung)%3:

A A A
a , L2 + 2 , L3 + ‘T3> - h(:l:l, o, .CC3) (366)

U(xl,xz,xg) § h(:lilj: B B B

Das jeweilige Rechenzeichen ist dabei je nach Lage des Optimums relativ zum benachbarten
Stiitzpunkt zu wéhlen. Liegt das exakte Optimum also etwas links (bei kleineren Zahlen) vom

ermittelten Stiitzpunkt, ist ein ,,—“ zu wahlen, andernfalls entsprechend ein ,+“ Der relative

63 Als Beispiel dient wieder die in Kap. 3.2.1 entwickelte Funktion h(z1,z2,z3). Fir die Betrachtung des
ersten Falls sei die Nebenbedingung inaktiv.
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Fehler betragt dann:

A A A
h(l‘lﬂ: gl,l‘gﬂ: ;"2,333:&%) — h(l‘l,l‘Q,l‘g)

h(z1,x2,x3)

o(x1,x2,3)
h(x1,z2,x3)

< (3.67)
Es wird davon ausgegangen, dass die Funktion im Definitionsbereich konvex ist und das
Optimum so ,flach“ ist, dass ein potentielles sehr spitzes Maximum der Funktion nicht
zwischen zwei Stiitzpunkten unerkannt bleibt. Der Fehler fiir die Lage des Optimums muss

per Definition kleiner sein als die Schrittbreite des jeweiligen Parameters Az, Azs und Axs.

Im zweiten Fall (mit aktiver Nebenbedingung) stimmt ein am Stiitzpunkt ermittelter Wert
nicht zwangslaufig exakt. Es kann sein, dass die Nebenfunktion ¢(z1,z2) < 0 gerade noch
den benachbarten Stiitzpunkt betrifft und daher seine Stelle in der Ergebnismatrix mit
dem Fehlersymbol ( iiberschrieben wurde. In diesem Fall weist der Wert des urspriinglichen

Stiitzpunktes einen Wert von nicht mehr ¢(z1,z2) < 0, sondern ¢(z1,z2) < 0 auf.

Fiir eine anschauliche Darstellung der Auswirkungen wird das in Kap. 3.2.1 vorgestellte
Problem herangezogen. In Abb. 3.8 sind vier verschiedene Konstellationen von Schrittweiten
Axq, Azxs und Axs der Stitzpunkte dargestellt. Aulerdem finden sich das exakte Maximum
der Funktion A,q, in Abb. 3.8a und auflerdem die mit den jeweiligen Schrittweiten ermittelten

Maximalwerte H,, 4, sowie die approximierende Funktion Hy,4,(21). Das Maximum der Funk-

5,5
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o n=ald
50 D+H‘(,‘1(Zl,‘1,.l‘2) <0
n i < Hoar &
.}Z i .(.‘:’f‘hfkf.z ........ — Hpao(21)
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Abbildung 3.8.: Verschiedene Schrittweiten der Auswertung im Gitter%?.

tion Ne(zy 20)<0,max) (1) liegt beim Parameterwert x1 = 3,91. Durch eine feinere Rasterung

der Stiitzpunkte in x1-Richtung ldsst sich das Maximum nicht zwingend genauer lokalisieren.

64 Das Fehlersymbol ¢ (vlg. Kap. 3.2.1) représentiert Punkte im Rechengitter, die Nebenbedingungen c;(z) < 0
nicht erfiillen.
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Nur bei gleichzeitiger Anpassung der iibrigen Schrittweiten ldsst sich die Genauigkeit der
Approximation verbessern. Die Schrittweiten in Abb. 3.8a sind am grobsten aufgelost. Die
Funktion A, (21) kann mit dieser Auflésung nur vergleichsweise unzureichend approximiert
werden. Das approximierte Maximum H,,,, liegt mehr als eine Schrittbreite rechts vom
absoluten Maximum h,,,,. Eine ungiinstige Verkleinerung der Schrittweiten (Halbierung der
Schrittweiten Az; und Azs in Abb. 3.8b) verschlechtert die Genauigkeit der Approximation
des Maximums sogar. Das ermittelte Maximum liegt im Beispiel mehr als 1,5 iiber dem exakten
Wert. Abb. 3.8¢ zeigt dagegen geschickt gewédhlte Schrittweiten. Mithilfe einer Anpassung nur
der Schrittweite Azg kann die Funktion h,q.(21) hier im Gegensatz zu den in Abb. 3.8a und
Abb. 3.8b gezeigten Fillen gut angendhert werden. Am genauesten approximiert das Verfahren
mit den Schrittweiten aus Abb. 3.8d die Funktion. Der Parameterwert fiir z; des Maximums
der Funktion kann hier mit x1(Hyu,) = 3.75 ermittelt werden. Eine Gegeniiberstellung

verschiedener Schrittweiten in der realen Anwendung ist in Kap. 5.2.1 und Abb. 5.36 zu finden.

Die Schrittweiten miissen folglich fiir jede Konstellation je nach Lage und Flachheit des
Maximums angepasst werden. Dabei muss die Schrittweite feiner gewéahlt werden, je grofler

die Krimmung
0?h(0) 0%c(0)
o0 o/

an der auszuwertenden Stelle ist%. In der Analyse wurde die Anpassung der Schrittweiten

bzw.

(3.68)

empirisch getédtigt. Anhand eines Beispiels in Kap. 5.2.1 werden die Auswirkungen der
Schrittweitenwahl in der Analyse dargestellt. Durch den Vergleich mit Werten, die mittels

numerischer Optimierung ermittelt werden, kann der entstehende Fehler abgeschatzt werden.

Fiir die Darstellung im Cockpit-Display ist jedoch nicht der genaue Wert von h(z1, z2,z3) von
Bedeutung, sondern der jeweilige Wert des Steuerparameters x1, x2, x3. Daher spielt auch
die Auflésungsbreite der Displayanzeige eine grofie Bedeutung. Fiir einen Fahrtmesser, der
die angezeigte Geschwindigkeit in der Einheit [kn] (Knoten) anzeigt, ist beispielsweise eine
Auflésung von ca. 1/2kn = 0,257 m/s sinnvoll. Hier bietet sich dann eine Schrittweite von z.B.
1/4m/s an. Fir eine optimale Darstellung der entstehenden Graphen miissen im Rechengitter

ausreichend kleine Intervalle initialisiert werden. Diese werden in Kap. 3.2.4 ndher erlautert.

Verschiedene Schrittweiten wurden getestet, mit einem Trimmverfahren nachermittelt und
validiert (siehe Kap. 5.2.1). Dabei kam die gradientenbasierte Minimierungsfunktion fmincon
in MATLAB [210] zum Einsatz. Verfahren wie dieses 16sen ein Optimierungsproblem iterativ.
Deren Konvergenz ist daher nicht 100 %-ig vorhersagbar. Zudem findet ein solches Verfahren
nicht zwingend das globale Optimum. Es landet je nach Startpunkt der Suche im jeweils lokalen
Optimum. Das oben vorgestellte numerische Verfahren der Stationdrauswertung ermittelt das
Ergebnis dagegen im Rechengitter mit nur einem Rechenschritt (als Matrixoperation). Das
iterative Verfahren eignet sich folglich gut zur Validierung des numerischen Verfahrens der

Stationdrauswertung, jedoch nicht als ,,Online-Verfahren“ im Flugzeug.

65 In (3.68) wird ,[0“ als Platzhalter fiir die abstrakten Modelleingéinge (z.B. z1, x2) verwendet (vgl. Nomen-
klatur).
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3.2.3. Kiriterien der stationdgren Analyse

Als ein einfaches flugmechanisches Giitekriterium kann beispielsweise der stationér fliegbare
Steigwinkel v betrachtet werden. Mithilfe der in Kap. 3.2.1 beschriebenen Methode ldsst sich
in einem Rechengitter von Punktleistungen nicht nur das absolute Maximum des Steigwinkels
Ymaz €rmitteln, sondern beispielsweise auch der Zusammenhang aus Fluggeschwindigkeit Vrag

und dem sich maximal ergebenden Steigwinkel v(Vr4g) darstellen.

Neben dem Steigwinkel ergeben sich noch weitere Giitekriterien, sie ermitteln sich direkt
aus den Modellausgingen yg:q: aus (3.53) der stationdren Modellauswertung (vgl. Kap. 3.2).
Mithilfe der Kriterien des Steigflugs ldsst sich eine Flugzeugkonfiguration hinsichtlich ihrer
Antriebsauslegung charakterisieren. Fiir den performanten Steigflug interessieren die Krite-

rien steilstes Steigen Vpmq:, schnellstes Steigen hmax und deren zugehorige stationédre

Steuerparameter:
V'Y'maz = VX hma:c = VY
Ymaz > N’Ymaz = Nx hma:c = thm = Ny (369)
¢'Ymaz = ¢X ¢hmaz = ¢Y

Ein Horizontalflug kann nach dem Kriterium maxzimale Dauer im Horizontalflug opti-
miert werden. Um mit einer gegebenen Konfiguration moglichst lange im Horizontalflug in der
Luft bleiben zu kénnen, sollte die Flugzeit At maximiert und die dabei erzeugte Anderung

des Ladezustands ASoC moglichst minimiert werden:

At
3.70
<ASOC )7:0 (3:70)
Fiir einen kurzen (aber stationiren) Zeitabschnitt d¢ ergibt sich:
dt
— 3.71
ax <dSoC>70 (38.71)
Mit 956€ o T, (aus GL (2.94)) vereinfacht sich das Kriterium zu gleichbedeutend:
1 .
max ( ) =min It —o (3.72)
Ipat/ 4o

Typischerweise ist ein Horizontalflug nach dem Kriterium maximale Reichweite im Ho-
rizontalflug von groflem Interesse. Dabei soll mit mdglichst geringem Batterieladezustand

ASoC eine moglichst grofle Reichweite As,—q erzielt werden:

As
max (AS’Oc')’YO (373)
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Fir dt gilt dann mit der Geschwindigkeit V' = %:

& 14
max (dgz;C) = max (dSoC) (3.74)
at / ~4=0 dt / ~=0
Analog zu (3.71) vereinfacht sich das Kriterium zu gleichbedeutend:
Vv
max ( ) (3.75)
IBat /) =0

Ein weiteres Giitekriterien betrifft den sparsamen Steigflug mit dem Ziel, mit mdoglichst
geringer Ladezustandsdnderung an Hohe zu gewinnen. Fiir das Kriterium energieeffiziente
Steiggeschwindigkeit gilt analog zu (3.70) - (3.72):

& j
max L — max 3.76
< 4 ) (I Bat) (370

Das Ziel des Gitekriteriums maximale Reichweite mit Vertikalprofil ist es, die geflogene

Strecke mit einem erlaubten Vertikalprofil zu maximieren — also im Gegensatz zu Kriterium
mazimale Reichweite im Horizontalflug ohne die Nebenbedingung v = 0. Dafiir wird hg =
hy vorausgesetzt. Durch einen flachen Steigwinkel kann Hohe h aufgebaut und spéter im
Gleitflug ohne Energieeintrag wieder abgebaut werden. Diese Strategie ldsst sich mit dem
periodischen Optimalflug [53, 54, 55, 57, 56, 211] vergleichen. Jedoch soll dabei keine gesamte
Trajektorie betrachtet werden, sondern nur ein Betriebspunkt im Steigflugsegment. Die Frage
beziiglich Steuerstrategie stellt sich wie folgt: Mit welcher Fluggeschwindigkeit und welchen
Antriebsparametern muss im ,,momentanen“ Augenblick stationér gestiegen werden, um unter
dem Gesichtspunkt der verwertbaren Hohe mit moglichst geringer Ladezustandsdnderung
eine moglichst grofie Strecke tiberwinden? Das Kriterium bewertet den Steigflug anhand der
umsetzbaren Hohe in Bezug auf die iiberwundene Strecke. Die iiber Grund zuriickgelegte
Strecke verkiirzt sich zwar im Steigflug um den Faktor cos~y, jedoch ldsst sich die gewonnene
Hoéhe ohne Energieeintrag in zusétzliche Strecke umwandeln. Das vorgestellte Giitekriterium
ist vor allem fiir elektrisch betriebene Flugzeuge von Interesse. Im Gegensatz zu konventionell

fossil betriebenen Flugzeugen ,verbrauchen* deren Antriebe im Leerlaufbetrieb keine Energie.

A

AS st

T
As st,hor As gl hor A Sges

Abbildung 3.9.: Schematische Darstellung des Giitekriteriums mazimale Reichweite mit
Vertikalprofil®®.
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Fir einen kurzen Zeitabschnitt At, in dem alle Werte stationir bleiben, skizziert Abb. 3.9 die
Strecke Asg, die im Steigflug zuriickgelegt wird, und die Héhe Ah, die durch den Steigflug
gewonnen wurde. Die {iberwundene Strecke Asg 5o und die gewonnene Hohe Ah berechnen

sich trigonometrisch:

ASgt hor = €087y - Asg (3.77)
Ah = siny - Asg (3.78)

Die gewonnene Hohe Ah kann durch einen Gleitflug in weitere Strecke umgewandelt wer-

den. Es wird angenommen, dass der Gleitflug mit dem Gleitwinkel des besten Gleitens
1

€min

Vgl = arctan (—emi,) erfolgt. Die Hohe Ah lédsst sich im Gleitflug mit der Gleitzahl Eypqp =

in Strecke Asg nor umwandeln:
Asgl,hor = Ah- Ema;r (379)

Die tiberwundene Gesamtstrecke setzt sich schliefllich aus den horizontalen Anteilen der

Flugstrecken im Steig- und Gleitflug zusammen:
ASges = ASst,h,or + ASgl,hor = cosy - Asg +siny - Asg - Epag (380)

Diese soll wie zuvor (vgl. z.B. (3.71)) mit moglichst geringer Anderung des Ladezustands

geflogen werden. Fur dieses Giitekriterium muss folglich der Ausdruck (zusammengefasst und

umgestellt)
As . As
max <A5'goe(sﬁ') = max ((cos’y +siny - Enaz) - ASSE) (3.81)
maximiert werden. Fiir den Zeitabschnitt®” At mit linearisierter Geschwindigkeit % ergibt
sich dann: 5
. ggt Atst
max | (cosy +siny - Emaz) * 5,0 (3.82)
Ot Atst
Mit (2.94) vereinfacht sich diese Gleichung zu:
: Vit
max | (cosy +siny - Epnag) - (3.83)
IBat,st

Das Kriterium vereinfacht sich fiir kleine Steigwinkel v mit der Kleinwinkelndherung (2.134)

zu:

Vs
max ((1 + 7 Emaz) - IBttt> (3.84)

Mithilfe des Ansatz des Leistungsgleichgewichtes®® lisst sich dieser Ausdruck weiter um-

6 Das Giitekriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil betrachtet ausdriicklich nur einen stationéren
Zustand in einem sehr kleinen Zeitintervall dt, es gilt nicht fiir ein ganzes Flugprofil. Transiente Flugzustdnde
zwischen Steig- und Sinkflug werden daher nicht beriicksichtigt.

67 Fiir diesem Zeitabschnitt At wird SoC = Taror = V = ~v = konstant angenommen.

%8 Siche (6.11); genauer beschrieben in Kap. 6.1.2.
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deuten. Die benttigte Antriebsleistung berechnet sich ein Leistungsgleichgewicht aus dem
Wirkungsgrad, der Schubkraft F' und der Fluggeschwindigkeit V:

PAntr = FV = Pel Tlges = UBat IBat Nges (385)

mit dem Gesamtwirkungsgrad des Antriebssystems (,von der Batterie bis zum Schub®) nges.
Umgestellt nach dem Schub F' ergibt sich:

Nges UBat IBat

F =
%4

(3.86)

Mit Gleichung (2.133)

F= W) (3.87)

mg
und der Naherung A = myg fiir kleine Steigflugwinkel (siehe Kap. 2.4 und der Kleinwinkelné-
herung (2.134)) und E = (%) ergibt sich (siche [44])

v = arcsin(

F= (e L) mo 89

Setzt man diese Beziehung in (3.86) und stellt nach dem Batteriestrom Ip,; um, ergibt sich

folgender Ausdruck:

1 Vmyg
Ipat = | = —_— 3.89
Bat (E +7> Nges UBat ( )

Setzt man diese Gleichung wiederum in das Kriterium (3.84) ein und erweitert einmal mit der

Gleitzahl E,,4., so erhilt man den Ausdruck

1 Emax V E es U a
max <( it} ) llges ©B t> (3.90)

(1+~vE) Vmg

Wenn man annimmt, dass die aktuelle Gleitzahl nahe der optimalen F = F,,,, liegt, kiirzen
sich sowohl die beiden Faktoren (1 + 7 E4,) als auch die Geschwindigkeit V' zu:

ax ( ) ~ ax <E779UBat>
ASoC mg

Die Betrachtung der physikalischen Einheiten zeigt Gleichheit zwischen den Ausdriicken (3.84)
und (3.91) mit W = AV = kem?/s3:

(3.91)

m/s m Vm Vms? \%
ms _omo _ _ 92
A As Ws kgm?s kgm/s2 v (3.92)

Die Werte m und ¢ sind hierbei konstant. Die Batteriespannung Upg, die im komplexen
Antriebsmodell und im Gegensatz zu (3.85) eigentlich die Batteriespannung®® ohne Last Uo,Bat
aus Abb. 2.29 repréasentiert, hangt lediglich vom Batterieladezustand SoC' ab und ist fiir einen

kleinen Zeitschritt d¢ konstant. Zudem sind sie unabhéngig von Parametern des Antriebs (V/,

69 Mit der Batterieleistung Ppa; = Uo,Bat - IBat-
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N und ¢). Die einzigen zwei Groflen, die letztlich von Parametern des Antriebs abhéngen,
ist der Gesamtwirkungsgrad 7ges und die Gleitzahl E. Ausdruck (3.91) erreicht damit sein

Maximum des Gesamtwirkungsgrads:
max (7ges E) (3.93)

Es wurde gezeigt, dass gleiche Ergebnisse fiir die Auswertung der Ausdriicke (3.84) und (3.91)
zu erwarten sind. Daher wird im Weiteren immer nach dem Kriterium (3.84) ausgewertet und

analysiert.

Fiir den Sinkflug wird das Kriterium maximale Reichweite im Sinkflug entwickelt. Es
wird zundchst angenommen, dass ein strecken-effizienter Sinkflug nahe der Zahl des besten
Gleitens Ey,q, stattfindet. Die zuriickgelegte Strecke im Sinkflug Asg; 0 soll fiir das Kriterium
maximale Reichweite im Sinkflug mit moglichst geringem Verlust von Batterieladung ASoC
tiberwunden werden (vgl. Abb. 3.10):

ASsi,hor
max < N )7<0 (3.94)
h A
Ah Assi
Assi,hor I § g

AS geg

Abbildung 3.10.: Schematische Darstellung des Giitekriteriums mazimale Reichweite im
Sinkflug.

Analog zum Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil ergibt sich mit Asg por =

cosy - Asg als zu maximierender Ausdruck:

Asg hor) <0057 . Asgl>
: = —_— 3.95
s < ASoC ) o~ T ASC ) o (3.95)
oder fiur dt und mit (2.94):
max <cosv~ 4 > (3.96)
Bat v<0

Der Batteriestrom Ip,; kann unter angenommenem Ausschluss von Rekuperation (vgl. Gl.
(2.94)) minimal Werte von 0 A annehmen. Fiir einen Wert von Ig, = 0A ist der Bruch

th jedoch nicht definiert. Um das Problem der Singularitdt auszuschlieSen, wird hier der
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Kehrbruch minimiert:

min (%)7@ (3.97)
Dieses Kriterium nimmt seinen minimalen Wert fiir Ig,; = 0 A ein”!. Dieser Fall tritt ein,
wenn sich der Propeller frei im Luftstrom dreht, also nicht angetrieben wird. Fiir diesen Fall
ergibt sich nicht nur eine ,optimale“ Kombination aus den Steuerparametern Geschwindig-
keit V', Drehzahl N und gegebenenfalls Propellerblattwinkel ¢p;,,, sondern unendlich viele.

Daher kénnen mithilfe des Kriteriums mazimale Reichweite im Sinkflug nicht die optimalen

stationdren Steuerparameter ermittelt werden.

Um mit einem Segelflugzeug groBtmogliche Reichweite im Sinkflug zu erreichen, werden fiir
den Sinkflug (ohne Windeinfluss) typischerweise Fluggeschwindigkeiten nahe Ep,qp = 1/€min =
<%)max gewahlt. In Abb. 2.33 ist der Punkt, bei dem die Gleitzahl E,,,, am grofiten ist,
durch die Tangente an die Polare, die gleichzeitig durch den Punkt Cy = C4 = 0 geht,
gegeben. Wie beschrieben beinhaltet die urspriingliche Polare lediglich die Aerodynamik des
Rumpfes, der Fliigel und der Leitwerke, nicht aber den Einfluss des Propellers. Wenn der
Propeller nicht blockiert ist und nicht angetrieben wird, dreht er sich im Luftstrom wie ein
Windrad. Der Propeller (inkl. Motor, der nicht iiber einen Freilauf verfiigt) erzeugt damit
zusétzlichen aerodynamischen Widerstand, der die Polare des Flugzeuges ohne Propeller hin
zu grofleren Widerstandsbeiwerten Cyy verschiebt. Die Drehzahl des Propellers hiangt im
nicht angetriebenen Fall von Fluggeschwindigkeit, Propellerblattwinkel (so in der jeweiligen
Modellvariante variabel) und der Luftdichte bzw. der Flugh6he ab. Wiirde man den Propeller
im Sinkflug zusétzlich antreiben, wére die sich ergebende Drehzahl etwas grofler. Zugleich
lieferte der Propeller zusétzlichen Schub, der im Stationérfall den Flugbahnwinkel abflachen
wiirde. In diesem Fall finde der Sinkflug mit Energieeintrag statt, der Batteriestrom wiirde

einen Wert Ig,; > 0 annehmen.

Wie in Kap. 2.1.6 und (2.94) beschrieben, wird in der vorliegenden Arbeit Rekuperation, also
Ipq: < 0 nicht betrachtet. Soll der Sinkflug schliefllich ohne Energieeintrag stattfinden, wird

der Antrieb deaktiviert, womit sich ein Batteriestrom Ig,; = 0 A ergibt.

Um nun die beste Gleitzahl E,,,, und damit die optimalen Betriebsparameter im Sinkflug
unter Beriicksichtigung des zuséatzlichen Luftwiderstands des Propellers zu erhalten, muss
die zugehorige Polare gefunden werden. Der zusédtzliche Widerstand bzw. der zugehdorige
Widerstandsbeiwert kann wie folgt abgeschétzt werden: Der Auftriebsbeiwert C'4 hangt fiir
kleine Bahnwinkel v (vgl. Gl. (2.134)) im Stationérfall von der Fluggeschwindigkeit ab:

2 Mges g

Ca = f(Vias) = ——5—
( ) Po VI2AS Sref

(3.98)

"0 Der Ausdruck (3.97) bildet fiir V = 0 oder cosy = 0 eine Singularitit aus. Diese Werte kénnen jedoch
ausgeschlossen werden: Die Geschwindigkeit ist per Definition im Rechengitter Vras > 0m/s. Fir kleine
Bahnwinkel ergibt dessen Kosinus cosy ~ 1.

™ Nach GL (2.94) ist Rekuperation fiir die Betrachtungen ausgeschlossen, der Batteriestrom also immer
]Bat Z 0A.
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Der aerodynamische Widerstand W ohne Einfluss des Propellers lésst sich mit (2.106) und dem
zum Cy-Wert zugehorigen Cyy-Wert aus der Polare (vgl. Abb. 2.33) ermitteln. Dazu addiert
sich der negative Schub —F§; im Sinkflug, der durch den sich im Luftstrom drehenden Propeller
erzeugt wird. Wenn im Sinkflug keine elektrische Leistung aufgewendet wird, sondern der
Propeller nur noch durch den Luftstrom in Drehung bleibt, so kann man Ip,; = 0 annehmen.
Der Widerstandsbeiwert fiir die Polare mit Beriicksichtigung eines Propellers im Leerlauf

ermittelt sich dann wie folgt:

2 (=Fsi(Ipat = 0) + W)

Cw(Iga = 0) =
W Ipar =0) p V3 Sref

(3.99)

Um die Polare mit Propellereinfluss zu approximieren, wird fiir feste Geschwindigkeiten V'
der Propellerblattwinkel (fiir das Verstellpropellermodell) ¢pyop und die Drehzahl N solange
variiert, bis der Batteriestrom zu Ip,; = 0 wird und zugleich der Zusatzwiderstand durch
den Propeller Fy; minimal ist. Fiir die sich ergebenden Drehzahlen und Propellerblattwinkel
lassen sich dann die Zusatzwiderstdnde berechnen. Mit Gl. (3.99) ermitteln sich schlieflich

die entsprechenden Cyy-Werte und die Polare mit Zusatzwiderstand kann dargestellt werden.

Mit dem in Kap. 3.2.1 beschriebenen Rechengitterverfahren lassen sich die entsprechenden

Werte fiir das Festpropellermodell mit einer Suche im Rechengitter nach
mj\i[n IBat (3.100)
ermitteln. Fir das Verstellpropellermodell wird im Gitter zundchst nach

min  Ipg (3.101)

7¢P7‘0p

gesucht und schlielich die resultierenden Kombinationen aus N und ¢p,,, nochmals nach

min  Fy;(min Ipg) (3.102)
N,¢Prop

ausgewertet, um die Zusatzwiderstdnde bestimmen zu kénnen. Der Batteriestrom bleibt in
der vorliegenden Arbeit aufgrund von Gl. (2.94) immer positiv (Rekuperation wird nicht
modelliert), fiir die Suche der dafiir moglichen Kombinationen aus N und ¢p;op wird daher
in den letzten Gleichungen kein Betrag (|Ipqt|) bendtigt. Mit der Suche im beschriebenen
Rechengitter findet man aufgrund der nicht unendlich kleinen Schrittweiten theoretisch nie
die exakten Parameter fiir Ip,; = 0. Wie sich spéter in der Simulation aber zeigen wird, reicht

die Genauigkeit aus, um diesen Wert sehr nahe zu erreichen.

Abb. 3.11 beinhaltet neben der rein aerodynamischen Polare die Polaren, die sich unter
Beriicksichtigung des zusétzlichen Widerstands des Antriebs im Leerlauf nach (3.99) fiir
Festpropeller (FP) und Verstellpropeller (VP) ergeben. Die resultierenden Ersatzpolaren
liegen erwartungsgemé&f weiter rechts bei grofleren Cyy-Werten, da der nicht angetriebene

Propeller zusétzlichen aerodynamischen Widerstand erzeugt. Minimaler Zusatzwiderstand
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Abbildung 3.11.: Polare mit und ohne Einfluss des Antriebs fiir Hyg4 = 0m.

beim Verstellpropeller ergibt sich beim maximalen Propellerblattwinkel ¢pyopmaz = 24°
(technische Grenze im vorliegenden Modell). Lége keine technische Grenze vor, so kénnte der
Zusatzwiderstand durch weitere Erhohung des Propellerblattwinkels noch weiter verringert
werden. Die Polare des Verstellpropellermodells weist einen minimal geringeren zusétzlichen
Gesamtwiderstandsbeiwert Cyy auf als die des Festpropellermodells. Je nach Héhe H verdndert
sich die zugehdrige Drehzahl N, was auch spéter in der Simulation der Trajektorien zu sehen
ist. Die Polaren mit dem Zusatzwiderstand durch den Propeller liegen bei hoheren Cy-Werten
als die reine aerodynamische Polare. Die Strategie im Kriterium fiir den reichweiteneffizienten

Sinkflug ist dennoch fiir das vorgegebene Modell optimal.

Abb. 3.11 beinhaltet Markierungen <) auf beiden Polaren fiir die jeweils beste Gleitzahl
Ervaz = 1/€min. Die stationdren zugehorigen Geschwindigkeiten, Gleitzahlen und Gleitwinkel

sind in Tab. 3.1 zusammengefasst. Uber die Dauer des Sinkfluges verdndert sich die zugeho-

Eraz  €min  Vias

=P ms

Reine Aerodynamik 194 3,0 43,7
Verstellpropellermodell | 14,3 4,0 40,0
Festpropellermodell 13,0 4,4 38,7

Tabelle 3.1.: Werte fiir den optimalen Gleitflug aus den Polaren (Abb. 3.11).

rige Drehzahl des Propellers und dessen zusétzlichen Widerstand. Die resultierende Polare
verschiebt sich damit leicht mit sich &ndernder Luftdichte (bzw. Hohe) und daher verdndert

sich auch die optimale Fluggeschwindigkeit im Sinkflug, wie sich spéter zeigen wird.
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3.2.4. Stationdre Auswertung des Modells

Die in MATLAB implementierte Modellfunktion AC_stat beinhaltet alle Modellunterfunk-

tionen™ samt Logik fiir die Nebenbedingungen:
[gamma,h_dot,I_Bat] = AC_stat(TAS,N,Phi,h,SoC)

Sie beinhaltet alle Untermodelle des Antriebsstrangs (Propeller, Elektromotor, Motoransteue-
rung und Batterie) sowie das Aerodynamik-, das Flugmechanik- und das Atmosphéirenmodell

(vgl. Flussdiagramm in Abb. 3.12). Die Funktion ist so aufgebaut, dass alle Modellunterfunktio-

SoC - LB
|—’ Batterie |y,
Vias F
Propeller
N °. p N UMot N
1 | Motor L
. —> Inverter
—»| (inkl. Temperatur) Lygor R
p l > A 7
Trup ” vereinfachte
b Atmosphire 24 Aerodynamik :
Vigs w ,| Bewegungsgl. h
> I >

Abbildung 3.12.: Ubersichtsflussdiagramm des stationéiren Modells.

nen mittels elementweiser Matrixoperationen ausgewertet werden kénnen. Dies ermoglicht die
Auswertung sehr vieler Stiitzpunkte in einer Rechenoperation. Auflerdem ist in der Funktion

die Logik fiir die Einhaltung der Nebenbedingungen

18m/fs < Viagstat < 55/ (3.103)
0 < Cagstat < 145 (3.104)
Imin < J, stat < Jmaz (3.105)
Puotstat < 30kW (3.106)

Injot,stat - < 125A (3.107)

Trotstat < 100°C (3.108)

0A < Ipu < 280A (3.109)
0 < Discsa (3.110)

enthalten. Sobald eine Nebenbedingung verletzt, wird der gesamte Flugzustand in allen

Ausgangsmatrizen mit dem Wert NaN substituiert (vgl. Kap. 3.2.1).

72 Samtliche mathematische Zusammenhinge, die die Modellunterfunktionen beinhalten, sind in Kap. 2
beschrieben.

89



3.2. STATIONARE AUSWERTUNG KAPITEL 3. METHODEN

Die Ein- und Ausgéinge des stationdren Modells sind in Kap. 3.2 zusammengefasst. Tabelle
3.2 stellt die stationdren Steuerparameter® (Modelleingiinge) inklusive ihrer eindeutig
zugewiesenen Dimension und den Schrittweiten (AQ ey, und AQg,.4,) der Parameterwerte

zusammen. Die Hohe geht ebenfalls als Vektor von Stiitzpunkten in die Berechnung mit

Dim. Groéfle grob fein Einheit
A0 Dmm Dmaz A0 szn Dmaax
1 N | 10 500 3000 |1 1100 2200 | [RPM]
2 bprop | 025 13 24 0,05 21 225 | [°]
3 Vras |05 18 55 |01 39 47 | [
4 h| 100 0 3000 | - - ; m]

Tabelle 3.2.: Dimensionen und Schrittweiten der Stiitzpunktmatrizen der Modelleingénge.

ein. Dies ermoglicht die einfache Darstellung der Hohenabhéngigkeit der Gilitekriterien. Der
Batterieladezustand flielt nicht als Vektor von vielen Stiitzpunkten, sondern als einzelner
nicht variabler Parameter in die Berechnung ein. Tab. 3.2 unterscheidet zwei verschiedene
Schrittweiten der einzelnen Stiitzpunktvektoren™, | fein“ und ,,grob® Die Tabelle enthilt
die Unter- und Obergrenzen des feinen Gitters fiir die spater dargestellte Simulation (vgl.
Kap. 5.1.3 bzw. 5.2.3). Zur Erzeugung einzelner Diagramme wurden der besseren Darstellung
halber die Unter- und Obergrenzen des feinen Gitters angepasst. Immer ist dabei jedoch die
Auflésung rund um die Optima der Graphen feiner als im weiteren Umfeld der Optima (vgl.
Kap. 3.2.2).

Zur weiteren Auswertung werden die Giitekriterien aus den Modellausgdngen und Mo-
delleingdngen der Modellfunktion durch entsprechende Kombination abgeleitet (vgl. Kap.
3.2.3). Die so gewonnenen Ergebnismatrizen der Giitekriterien lassen sich mit der in Kap. 3.2.1
beschriebenen Methode auswerten und darstellen. Ausgewertet wird durch die Methode stets
die dritte Dimension der Ergebnismatrizen (Vrag nach Tab. 3.2). Da die Giitekriterien jedoch
nicht nur nach einer der Dimensionen maximiert und ausgewertet werden sollen, werden die
Ergebnismatrizen fiir die Auswertung der verbleibenden Steuergréfien (und damit Dimensionen)
mit Hilfe der MATLAB-Funktion permute entsprechend permutiert. Fiir Giitekriterien, die
den Horizontalflug betreffen, werden zunéchst die Indizes in der Ergebnismatrix v gesucht,
fiir die gilt:

min |7| (3.111)

Mithilfe der entsprechenden Indizes kbnnen neue zu analysierende Matrizen der entsprechenden
Giitekriterien aufgebaut werden. Durch Alternativen wie beispielsweise Interpolation innerhalb
der Gitterpunkte oder iterative Verfahren lassen sich genauere Ergebnisse fiir die optimalen
Steuerparameter erzielen als durch die einfache Suche nach min |y| in den Ergebnismatrizen

der Stationdrauswertung. Um jedoch mit einer garantierbaren maximalen Berechnungszeit

™ Das Symbol ,,[0¢ wird hier als Platzhalter fiir die stationiren Steuerparameter N, ¢prop und Virag sowie
fiir die Hohe h verwendet (vgl. Nomenklatur).
™ Die Wahl der Auflssung wird im folgenden Kapitel 4 genauer beschrieben.

90



3.2. STATIONARE AUSWERTUNG KAPITEL 3. METHODEN

(Worst-Case Execution Time (WCET)) ein ausreichend genaues Ergebnis zu erzielen, darf
an keiner Stelle der Berechnung ein iterativer Prozess stattfinden. Dieses Vorgehen ist zwar
mathematisch gesehen weniger elegant, ist aber dafiir robuster und damit in der Anwendung

zuverléssiger einsetzbar.

Um die Methode der Auswertung zu iiberpriifen, wurden die Ergebnisse fiir den reichweiten-
optimalen Horizontalflug mit einem iterativen Trimm-Algorithmus verifiziert. Zum Einsatz
kam hierfiir der MATLAB-interne Optimieralgorithmus fmincon (vgl. [212]), mit welchem

% mit der Nebengleichheitsbedingung

fir das vorliegende Modell die Kostenfunktion J = 7
v = 0° maximiert wurde. Zu optimierende Variablen waren dabei u? = [ Vras N ¢prop). Die

Ergebnisse konnten im Rahmen der Genauigkeit der Numerik bestétigt werden.
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4. Neuartiges Flugfiihrungskonzept

In diesem Kapitel wird auf das neuartige Flugfiihrungskonzept eingegangen. Es enthélt
Grundiiberlegungen zur Algorithmik und zur Darstellung des vorgestellten Konzeptes. Die
Ergebnisse der Stationdrauswertung werden dem Piloten mithilfe kleiner Indikatoren im

Cockpitdisplay angezeigt.

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Algorithmik der Stationdrauswertung und Layout der Display-Indikatoren

(inkl. Toleranzbereichen; siehe auch Eigenveroffentlichung [68])

4.1. Algorithmik

Ein Algorithmus ermittelt die Daten fiir die zusétzlichen Anzeigen im Display. Dieser umfasst
grob die Auswertung des Modells mit den aktuellen Daten und die Analyse anhand der
Gitekriterien. Abb. 4.1 zeigt einen moglichen Ablauf des Algorithmus, der zyklisch (z.B.
alle 5s) gestartet wird und Daten fiir die Darstellung im Cockpitdisplay ermittelt. Je nach
gewtinschter Flugphase (typischerweise Steig-, Horizontal- und Sinkflugsegmente) werden
die auszuwertenden Giitekriterien gewéahlt. Fiir einen reichweiteneffizienten Flug wird fiir
den Steigflug das Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil (3.84) zur Auswertung
herangezogen und fiir den Horizontalflug das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug
(3.75). Fiir den Sinkflug ohne Energieeintrag werden die stationéren Steuerparameter mithilfe
der Auswertung der Ersatzpolare (vgl. Abb. 3.11) ermittelt. Die Auswertung des Modells

geschieht mi den aktuellen Zustdnden und Parametern

e Batterieladezustand, e Motortemperatur,
e Flughohe bzw. Luftdichte, e Flugzeugmasse’®,
e Lufttemperatur, e gemittelter Wind””

im Stiitzpunktgitter der stationédren Steuerparameter. Die anschlielende Datenanalyse mithilfe
des gewédhlten Gitekriteriums bringt schliefllich die Werte fiir die Konfiguration des Displays.
Das gewiinschte Kriterium kann vom Piloten beispielsweise mit einem geeigneten Eingabegerét

im Cockpit vorgewéhlt werden. Die Zustdnde und Parameter, die in die stationdre Auswertung

75 Clean® bedeutet im Ablaufdiagramm ,in Reiseflugkonfiguration® (Landeklappen und Fahrwerk eingefahren).

6 Die Flugzeugmasse ist anders als bei konventionell betriebenen Flugzeugen wihrend des Fluges konstant
und kann beispielsweise mittels der Einfederung der Fahrwerke am Boden vor dem Flug sehr genau ermittelt
werden.

" Der Wind wird fiir die vorliegenden Betrachtungen vernachlissigt (vgl. Kap. 2.4). Er ist jedoch fiir die
Ermittlung der Flugleistung von grofier Bedeutung und wird daher hier mit aufgelistet.
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Flugzeug fliegt?
(,clean®)

Datenauswertung

L ‘Wahl des Kriteriums ]

|

Abfrage der aktuellen Zu-
stande und Parameter

l

3 L Auswertung des Modells ] |

|

‘ Datenanalyse mit- ‘
hilfe des Kriteriums

Abbildung 4.1.: Programmablauf”fiir die Erweiterung des Cockpitdisplays.

eingehen, verdndern sich nur langsam fiir ein Flugzeug der vorgestellten Grofienordnung (vgl.
Betrachtungen in Kap. 5.2.3). Daher erfordert der Algorithmus keine grofle Wiederholrate
(Auflere Schleife in Abb. 4.1).

Aus dem Konzept der Stationdrauswertung ergeben sich Anforderungen fiir eine Hardware, auf
der ein solcher Algorithmus implementiert sein kann. Je nach Auflésung des Stiitzpunktgitters
(vgl. Kap. 3.2.2 und 3.2.4) wird ein System mit grolem Speicher benotigt. AuBBerdem sollte
das System elementweise Rechenoperationen (vgl. Kap. 3.2.4) unterstiitzen. Je nach System-
leistung kann der Algorithmus beispielsweise in einem Flight Mangagment System (FMS) (so

vorhanden) oder auf einem zusétzlichen Rechner implementiert sein.

4.2. Darstellung

Anhand eines zweidimensionalen Beispiels wird der Zusammenhang der Auswertung und der
Display-Erweiterungen veranschaulicht. Abb. 4.2 zeigt ein Kriterium (im vorliegenden Beispiel
das Kriterium steilstes Steigen) in Abhéngigkeit von der Drehzahl N und der Fluggeschwin-
digkeit Vy45. Dieses weist im Definitionsbereich ein Maximum auf (gelber Bereich). Nach
Anwendung der Methodik aus Kap. 3.2.1 ergibt sich die Abhingigkeit des Kriteriums von der
Drehzahl N und der Fluggeschwindigkeit Vi4g (vgl. Abb. 4.3). Markiert wurden jeweils das
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0.1

0.05

-0.05

-0.1

Kriterium

-0.15

0.2
3000

2500
2000

1500
N [RPM]

20

1000 35 30 25

5 50 45 40
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Abbildung 4.2.: Beispiel eines Giitekriteriums in Abhéngigkeit von Parameter 1 und
Parameter 2.

absolute Maximum (<)) und die Toleranzbereiche um dieses herum mit 2,5 % Abweichung (A)
vom Maximum’®. Sowohl das Maximum, als auch die beschriebenen Toleranzbereiche sollen

mithilfe einer kleinen Erweiterung im Cockpitdisplay abgebildet werden.

0.1 0.1

Kriterium
=)
Kriterium

=)

-0.1 -0.1 4 .
20 40 60 1500 2000 2500 3000

Vias [m/s] N [RPM]

Abbildung 4.3.: Das Giitekriterium in Abhéngigkeit von
Parameter 1 und Parameter 2.

In modernen Cockpits (auch kleinerer Flugzeuge) werden die typischen Parameter und Zu-
stande zur Flugsteuerung primér auf Multifunktions-Displays angezeigt. Mit der geeigneten
Software kénnen die Anzeigen beliebig konfiguriert und zusétzliche Parameter angezeigt werden.
Das vorgestellte Cockpitdisplay ist beispielhaft im analogen Uhren-Layout ausgefiihrt, die zu-
sdtzlichen Parameter konnen aber in &hnlicher Form genauso in modernen Glascockpit-Layouts

(Electronic Flight Instrument System (EFIS)) oder einem Headup-Display dargestellt werden.

8 Das Vorgehen bei der Maximierung und Darstellung ist vergleichbar mit der Darstellung eines Berges von der
Seite. Betrachtet man dessen Gipfel exakt aus Norden bzw. Osten, so entfallen jeweils die Abhéngigkeiten
der Koordinaten in Ost- bzw. Nordrichtung. Die schwarze Linie stellt eine Art Maximums-Kontur-Funktion

dar.
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4.2. DARSTELLUNG KAPITEL 4. NEUARTIGES FLUGFUHRUNGSKONZEPT

Abb. 4.4 enthilt alle wichtigen Zustédnde und Parameter im typischen ,Basic-T“-Format.

Abbildung 4.4.: Beispiel fiir ein Cockpitdisplay,
in MATLAB adaptiert nach [213].

Zugunsten einer Anzeige zur Antriebssteuerung (Drehzahl und spéter Propellerblattwinkel)
wurde auf einen Wendezeiger (links unten) verzichtet. Das Cockpitdisplay enthélt zusétzliche
Markierungen in Fahrt- und Drehzahlmesser (rot umrandet). Die Maxima ({ in Abb. 4.3)
sind als weifler Strich dargestellt. Der blaue Balken markiert den Toleranzbereich, in dem das
Kriterium < 2,5% als das absolute Maximum ist. Zuséatzlich enthélt es noch einen griinen
Balken fiir eine Abweichung von < 5 %. Fiir den aktuellen Flugzustand (Flughohe etc.) zeigt
sie das absolute Maximum des Kriteriums aus Sicht des jeweiligen stationiren Steuerparame-
ters. Die Markierungen kénnen je nach Wahl des Giitekriteriums und den vorherrschenden
Zustdnden und Parametern beliebig nachgefithrt bzw. konfiguriert werden. Die Anzeigener-
weiterung erzeugt bis auf die Auswahl der auszuwertenden Giitekriterien keinen zusétzlichen
»~Workload“ fiir den Piloten. In analoger Form ist sie vergleichbar mit dem McReady-Ring in

Segelflugzeugen (vgl. Kap. 1.1.3).

Fiir die in Tab. 3.2 beschriebenen groben Schrittweiten der Stiitzpunkte Ay, wurde die
GroBenordnung entsprechend der Auflésung der Cockpitanzeigen gewahlt™. Abb. 4.4 zeigt
ein Beispiel eines Displays im analogen ,,Uhren“-Layout. Die Genauigkeit, mit der die drei
Anzeigen Fluggeschwindigkeit, Drehzahl und Blattwinkel abgelesen werden kénnen, werden

folgendermaflen eingeschétzt:

AV ~1kmh & 0,25m/
An ~ 10RPM (4.1)
AQZ)Prop ~ 0725 °

™ Das Symbol 00 wird als Platzhalter verwendet (vgl. Nomenklatur).
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Zur besseren Darstellung in den Diagrammen wird in den Bereichen um die jeweiligen Maxima

der Giitekriterien auf die feine Schrittweite Alf.;, gewechselt.

Tab. 4.1 fasst die im vorliegenden Beispiel (Abb. 4.4) dargestellten Breiten der blauen
Bereichsanzeigen (fiir die Abweichung um maximal 2,5 % vom Optimum) sowie die gesamten
Wertebereiche der Anzeigen, die Ablesegenauigkeit nach (4.1) und die Auflésung des feinen

Rechengitters zusammen. Es ist zu sehen, dass die Genauigkeit des feinen Rechengitters um

‘ AOfein,  Ablesegen. 2,5 %-Bereich  Uyap — Dinin

Vias  [km/y] 0,1 1 18,1 250
N [RPM] 1 10 305 2500
bprop ] 0,05 0,25 4,7 12

Tabelle 4.1.: Schrittweitengrofen nach Tab. 3.2, Ablesegenauigkeit nach (4.1) und in Abb. 4.4
dargestellten Bereichsbreiten des blauen Bereichs.

in etwa den Faktor 5 — 10 iiber der Ablesegenauigkeit liegt. Bezogen auf die kleineren, blauen
Toleranzbereichsbreiten ergeben sich damit fiir die feine Schrittweite des Rechengitters im
,worst case“ eine relative Auflosung fiir den Propellerblattwinkel von ca. 1%. Daher wird
die Auflésung des feinen Rechengitters fiir die Darstellung der Toleranzbereichsanzeigen als

ausreichend fein angenommen.
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5. Ergebnisse komplexes Modell

Das folgende Kapitel fasst die Ergebnisse der Auswertung des Modelles zusammen. Dabei
werden die Ergebnisse jeweils fiir die Modellvarianten mit Festpropeller und Verstellpropeller
erlautert. Alle Aussagen gelten nur fiir das in Kap. 2 beschriebene Modell. Fiir alle Betrachtun-
gen wird Windstille Viy;,q = 0m/s angenommen. Damit ist die kinematische Geschwindigkeit

gleich der TAS und der aerodynamischen Geschwindigkeit:

Vi = Vo = Vrpas (5.1)

5.1. Modell mit Festpropeller

Zuerst wird ndher auf die Modellvariante mit festem Propellerblattwinkel ¢ eingegangen. Dabei
werden zuerst die Ergebnisse der Stationdrauswertung des Modells dargestellt, im Anschluss
daran die Ergebnisse der Trajektorienoptimierung und abschlieend die Trajektorien aus der

Simulation mithilfe des neuartigen Flugfiithrungskonzeptes.

5.1.1. Stationdre Flugleistungen

Zunéchst werden die stationédren Flugleistungen des vorliegenden Modells beschrieben. Die
erzielbaren Flugleistungen im Steigflug stellen in der vorliegenden Arbeit ein Maf fiir die Leis-
tung der Kombination aus Flugzeug und Antrieb dar. Es wird angenommen, dass die maximale
Steigleistung nur vergleichsweise kurzzeitig abgerufen wird (z.B. direkt nach dem Abheben).
Beschridnkungen durch die Motortemperatur 1ot maz Werden daher bei der Betrachtung der

Steigflugleistung nicht beriicksichtigt.

Steigflug
Ein Steigflug lasst sich nach den Kriterien steilstes Steigen (Betrachtung der Schubkraft)
und schnellstes Steigen (Betrachtung der Schubleistung) unterscheiden.

Abb. 5.1a stellt die Verldaufe vom aerodynamischem Widerstand W (V74g5) und maximalem
Schub F(V74g) bzw. Kraftiiberschuss tiber Geschwindigkeit V45 in einer Hohe von hys4 = Om

dar. Die Schubkurve verhélt sich unterhalb von ca. 51 m/s vergleichbar mit der Ndherungsformel

aus der Literatur [44]:
Ia ny np
- (Y P (5.2)
Fref Vref Pref

[195] gibt fiir Propellerantriebe einen typischen Wert von ny = —1 an. Mit Gl. (5.2) ldsst sich

97



5.1. FESTPROPELLER KAPITEL 5. ERGEBNISSE KOMPLEXES MODELL
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Abbildung 5.1.: Schub bzw. Schubiiberschuss iiber Geschwindigkeit V745 und Drehzahl N
in der Hohe hyg4 = Om.

fiir eine Dichte p = p,.y und einigen aus der Schubkurve 5.1a entnommenen Werten

F

In

ny = —rd ~ —0,89 (5.3)
I Vref
angeben. Dieses ny liegt relativ nahe am in [195] angegebenen Wert von ny = —1 fiir typische

Luftschraubenantriebe. Zwischen dem Schub und der Fluggeschwindigkeit gilt nahezu indirekte
Proportionalitdt. Abb. 5.1a enthélt zum Vergleich zusétzlich die beiden Verldufe des Schubs
iiber der Geschwindigkeit fir ny = —1 und ny = —0,89, jeweils flir einen Referenzschub
von F,.y = 725N bei einer Geschwindigkeit von V749 = 30m/s. Die klassische Naherung
stimmt vor allem in den an das Maximum des Schubiiberschusses angrenzenden Bereichen
nicht gut mit den Schubwerten des komplexen Modells iiberein, es wird daher mit den realen

Schubwerten weiter gerechnet.

Bei Geschwindigkeiten unterhalb von 51 m/s befindet sich der Elektromotor an seiner Leis-
tungsgrenze (vgl. Abb. 2.15). Oberhalb von 51 m/s fallt der maximale Schub mit wachsender
Geschwindigkeit steiler ab, die maximal erlaubte Drehzahl N,,.. = 3000 RPM®0 ist erreicht.
Der Motor hétte an dieser Stelle noch Leistungsreserven, das Gesamtsystem befindet sich
jedoch durch seine Maximaldrehzahl begrenzt. Je kleiner N,,,, ist, umso weiter links (bei
niedrigeren Geschwindigkeiten) liegt der Knick im Diagramm. Der Schnittpunkt von Schub-
kurve und Widerstandskurve definiert die maximale im Horizontalflug stationér erfliegbare
Geschwindigkeit von Viag maz(y = 0°) = 52,5m/s.

Der maximale Schubiiberschuss (F' — W)qz ist mit ¢ markiert. Bei diesem Punkt ist das

Kriterium steilstes Steigen des Flugzeugs maximal. An ihn grenzen die Markierungen®!' v

80 Diese kann gleichermaBen die maximale Drehzahl von Propeller, Motor oder die maximal erzeugbare
Drehfrequenz des Wechselrichters sein. Die niedrigste Maximaldrehzahl im System bestimmt die maximale
Drehzahl fiir das Gesamtsystem.

81 Die duBeren beiden Bereichsgrenzen sind mit A (Dreieck, Spitze nach oben), die inneren Grenzen mit vV
(Dreieck, Spitze nach unten) markiert.
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bzw. A mit einer Abweichung von

(F(Vias) = W(Vias))

1—
(F_ W)maa:

=2,5% bzw. 5% (5.4)

an. Aus Abb. 5.1a leitet sich die Geschwindigkeit des geringsten aerodynamischen Widerstands
ab:
V[As(Wmm) = 43,5 m/s (5.5)

Abb. 5.1b stellt den Schubiiberschuss (F' — W)z (NV) tUber der Propellerdrehzahl N dar.
Mit steigender Drehzahl wéchst zunichst der Kraftiiberschuss F' — W an. Bei hoheren Flug-
geschwindigkeiten verlagert sich der Betriebspunkt mit maximalem Steigwinkel ~ in der
Leistungsgrenze hin zu hoheren Drehzahlen bis hin zur Drehzahlgrenze (vgl. Abb. 5.1b und
[39])-

Zudem nimmt bei Geschwindigkeiten Vias > V(w;, ..y der aerodynamische Widerstand wieder
zu. Daher sinkt der erreichbare Kraftiiberschuss entlang der Leistungsgrenze bei gréfieren
Drehzahlen wieder ab. Wie auch in Abb. 5.1a sind das Maximum als ¢ und die Abweichungen
um 2,5 % und 5% mit vV bzw. A markiert. Gut zu erkennen ist der Unterschied zwischen der
feinen und der groben Schrittweite Al f¢;, und Ay, 5. Bei Drehzahlen von ca. N > 2550 RPM
bewirkt die grobe Rasterung des Rechengitters einen etwas unstetigeren Verlauf als fiir
N < 2550 RPM. Je feiner das Gitter auflost, umso kleiner werden die Spriinge in der sich
ergebenden Kurve (vgl. Kap. 3.2.2).

Der steilste Steigwinkel 7,4, stellt sich im stationdren Fall in der Hohe hjg4 = O m bei einer
Fluggeschwindigkeit von V745 = 33,3m/s und einer Drehzahl von 2420 RPM ein. Fiir hjgq =
Om fasst Tabelle 5.1 die stationdren Steuergrofen fir das Kriterium steilstes Steigen (samt

Steigwinkelwerten) inklusive den Toleranzbereichen von 2,5 und 5% (Vv und A) zusammen:

Vias N v
(m/s]  [RPM] 7]

5% 304 2344 4.9
25% | 31,1 2362 5,0
Ymaz | 33,3 2420 5.2
25% | 35,75 2489 5,0
5% 36,9 2523 4.9

> g a D

Tabelle 5.1.: Zusammenfassung der stationiren Steuerparameter®?fiir das Kriterium steilstes
Steigen in hyga = Om.

Die Spanne zwischen oberer und unterer Abweichung um 5% liegt fiir die Geschwindigkeit
Vias bei 6,5m/s und fiir die Drehzahl N bei 179 RPM.

Abb. 5.2 zeigt den Betriebspunkt fiir 4,4, in der Hohe hyg4 = Om im Motorkennfeld. Der

82 PFir die Toleranzbereiche A und V werden jeweils obere und untere Werte angegeben.
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Abbildung 5.2.: Motorkennfeld mit den Wirkungsgraden in [%] mit Markierung ¢ des
aktuellen Betriebspunktes fiir v,,q, fir hyga = 0m

Betriebszustand befindet sich fiir das Giitekriterium steilstes Steigen an der Leistungsgrenze
des Motors. Vergroflert man die Fluggeschwindigkeit, so wandert der Betriebspunkt entlang
der Leistungsgrenze in Richtung Drehzahlgrenze. Verringert man die Fluggeschwindigkeit,
wandert er in Richtung Momentengrenze. Entlang der Leistungsgrenze besteht ein fester

stationdrer Zusammenhang zwischen Fluggeschwindigkeit und Drehzahl.

Abb. 5.3 stellt die Verldaufe von Kraft bzw. Kraftiiberschuss tiber der Geschwindigkeit V7ag
und der Drehzahl N in einer Hohe von hrgq = 3000 m dar. Der maximale Schub F,q.(V7ias)

8004
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Abbildung 5.3.: Schub bzw. Schubiiberschuss iiber Geschwindigkeit V745 und
Drehzahl N in der Hohe hjs4 = 3000 m

liegt um etwa 100 N niedriger im Vergleich zu Abb. 5.1. Der Schubiiberschuss sinkt und damit

auch der zu erwartende Steigwinkel v, in hrg4 = 3000 m.
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Mit dem Wert aus Gl. (5.3) von ny =~ —0,89 und Vergleichswerten fiir die Héhen hygq = Om
und hrg4 = 3000 m lasst sich die Abhéngigkeit des Schubs von der Luftdichte p ermitteln:

n (Fif ' (‘/v‘if)_nv>
In (527)

Die Referenzschubkraft wird hierfiir mit F,..; = 659,6 N bei einer Geschwindigkeit von Vg =

(5.6)

n, =

33,75m/s in der Hohe hyga = 0m angenommen. Tab. 5.2 fasst diesen Punkt und drei weitere
Testpunkte in den Hohen h = (1000, 2000, 3000 m) zusammen. Fiir die Testpunkte wurden

h = Fraz  Vias Vras Np
[m] IN]  [m/s] [w/s] | [

0 | 6596 3375 3375| -
1000 | 640,4 33,10 34,75 | 0,0377
2000 | 618,8 32,86 36,25 | 0,001
3000 | 603,4 32,85 38,13 | —0,066

Tabelle 5.2.: Testpunkte zur Ermittlung von n,,.

mittels Gleichung (5.6) und einem Schubexponenten von ny = —0,89 nach (5.3) jeweils die
Werte fiir n, ermittelt. Diese liegen allesamt nahe an ,,0¢ (im Mittel —0,0089) und bestétigen
die Unabhéngigkeit des elektrischen Antriebs von der Luftdichte.

Der Knick im Schubverlauf iiber der Geschwindigkeit aufgrund der Drehzahlgrenze rutscht
mit steigender Hohe hin zu kleineren Geschwindigkeiten V7ag. Dies begriindet sich mit der
abnehmenden Dichte und den Gleichungen (2.3) und (2.4). Das vom Propeller aufgenommene
Moment ist in der Hohe durch die geringere Dichte kleiner. Der Propeller dreht bei gleicher
Leistung folglich schneller, die Drehzahlgrenze ist schon bei geringeren Geschwindigkeiten
erreicht. Ebenso verschiebt sich der Schnittpunkt aus Schub und aerodynamischem Widerstand
hin zu kleineren Geschwindigkeiten (V74s maz hor(Rrs4 = 3000m) = 44,8 m/s). Die Geschwin-
digkeit des geringsten Widerstands Viasw,,,, = 43,5m/s liegt damit noch etwas unter der

Maximalgeschwindigkeit, die im stationdren Horizontalflug erreicht werden.

Abb. 5.4 zeigt die Verldufe des maximal fliegbaren Steigwinkels vy,q.(h) und die zugehorigen
stationdren Steuerparametern Vyag x (h) und Nx(h) in Abhangigkeit von der Hohe h. Yz
nimmt mit der Hohe ab, die Fluggeschwindigkeit Viag x (h) bleibt iiber der Hohe aufgetragen
nahezu konstant, wiahrend die Drehzahl Nx(h) mit der Hohe zunimmt. Mit zunehmender
Hohe nimmt die Luftdichte p ab und damit mit Gl. (2.4) auch das Widerstandsmoment des
Propellers. Bei gleichbleibender (Maximal-)Leistung des Motors erhoht sich damit die Drehzahl
mit zunehmender Hohe. Mit in die Diagramme integriert sind die oben erwéhnten Bereiche
mit 2,5 bzw. 5% Abweichung vom Maximum. Deren Linien verlaufen qualitativ parallel zum
jeweiligen stationdren Steuerparameter. Die leicht schwankenden Verldufe sind wiederum auf
die Abstédnde der Stitzpunkte im Berechnungsgitter zuriickzufithren. Der maximale Steigwinkel

Ymaz(hrsa = 0m) korreliert gut mit der Auslegung der Antriebsleistung aus Kap. 2.1.4.
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Abbildung 5.4.: Verlaufe des Kriteriums steilstes Steigen und zugehoriger
Geschwindigkeit V74g x (h) und Drehzahl Nx (h) tiber der Héhe h.
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Abbildung 5.5.: Verlaufe des Kriteriums schnellstes Steigen und zugehoriger
Geschwindigkeit V745y (h) und Drehzahl Ny (h) iiber der Héhe h.

Ahnlich verhilt es sich mit dem Verlauf des Kriteriums schnellstes Steigen hmax(h) und
deren stationdren Steuerparametern Viagy (h) und Ny (h) (Abb. 5.5). Die optimale Flugge-
schwindigkeit V745 nimmt mit zunehmender Hohe minimal ab. Es fillt auf, dass die Lage der
Abweichung vom Maximum um 2,5 % bzw. 5% etwas mehr Toleranz bei der Einhaltung der
Steuerparameter aufweist als fiir das Kriterium steilstes Steigen. Fiir das Kriterium steilstes
Steigen betrdagt die Spanne zwischen oberem und unterem Wert fiir 5% Toleranz 6,5 m/s
bzw. 179 RPM; fir das Kriterium schnellstes Steigen entsprechend 8,3m/s bzw. 252 RPM.
Dies liegt an der Lage und Form von Schubleistungskurve und Widerstandsleistungskurve

(vgl. Abb. 5.6). Der Betriebspunkt fiir das schnellste Steigen liegt zufélligerweise exakt bei
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Abbildung 5.6.: Leistung bzw. Leistungsiiberschuss iiber Geschwindigkeit V745 und
Drehzahl N in der Hohe hjss = Om.

Vi,

Das Maximum der Schubleistung und das Minimum der Widerstandsleistung liegen
im beschriebenen Modell bei der gleichen Fluggeschwindigkeit. Die gute Ubereinstimmung
ist hier auf eine gute Auslegungsstrategie hinsichtlich schnellen Steigens zurtickzufiithren. Bei
dieser Konfiguration ergibt sich aufgrund der Form von Widerstands- und Schubleistungskurve
damit ein flacheres Optimum fiir das schnellste Steigen im Vergleich zum steilsten Steigen
(vgl. Abb. 5.1a). Damit ist auch der Toleranzbereich fir das Einhalten der Steuerparameter

breiter.

Aus Abb. 5.6a leitet sich die Geschwindigkeit der geringsten aerodynamischen Widerstands-
leistung ab:

Vias(W - Vras)min = 38,1 m/s (5.7)
Der korrelierende Auftriebsbeiwert liegt bei C4(W - Vras)min = 0,55.

Ostler [38] zeigt in Form und Gestalt sehr dhnliche Verlaufe der Leistung iiber der Geschwin-

digkeit. Diese wurden mit Windkanalversuchen erzeugt.

Energieoptimaler Steigflug

Im Gegensatz zu den rein flugmechanischen Betrachtungen spielt bei der Betrachtung der
Energieeffizienz das detaillierte Antriebsmodell bis zur Batterie eine Rolle. Ziel ist es, mit
moglichst geringem Energieeintrag grofitmogliche Flugleistungen zu erreichen. Wie in Kap.
3.2.3 erldutert, wird dazu das flugmechanische Kriterium der Steiggeschwindigkeit & auf den

bendtigten Batteriestrom Ip,¢ bezogen und maximiert.

Fiir einen Steigflug im Kriterium energieeffiziente Steiggeschwindigkeit wird der Aus-

druck _
h
max < ) (5.8)
IBat

maximiert. Uber der Hohe aufgetragen ergeben sich die Verldufe in Abb. 5.7. Zusitzlich
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Abbildung 5.7.: Verldufe der Kriterien energieeffiziente Steiggeschwindigkeit und schnellstes
Steigen inkl. Steuerparameter iiber der Hohe.

beinhaltet Abb. 5.7 die Verldufe des schnellsten Steigens aus Abb. 5.5. Die sich ergebenden
Verldufe der optimalen Steuerparameter Vias und N der beiden Kriterien gleichen sich iiber
den gesamten Hohenverlauf. Folglich ist auch hier ein Steigflug mit dem Ziel, moglichst schnell

zu steigen, effizient, wenn er im Betriebspunkt des Kriteriums schnellstes Steigen durchgefiihrt
wird.

Zu einem ahnlichen Ergebnis kam schon [65]. Dort wurde das Ergebnis jedoch mit einem weit
weniger ausfiihrlichen Modell und mittels Losung eines Optimalsteuerungsproblems gewonnen.

Die vorliegenden Ergebnisse wurden hingegen mittels Approximation der Flugleistungen nach
Kap. 3.2 erzeugt.

Abb. 5.8 zeigt fiir eine Hohe von hys4 = Om die Indikatoren im Cockpitdisplay®® fiir die
(deckungsgleichen) Kriterien schnellstes Steigen und energieeffiziente Steiggeschwindigkeit. In
Fahrt- und Drehzahlmesser markieren jeweils Balken optimale Bereiche fiir die stationédren
Steuerparameter. Die zwei kleinen weiflen Striche kennzeichnen die Steuerparameter, die mit
dem Maximum der Kriterien korrelieren. In Abb. 5.6 wurden diese jeweils mit ¢ markiert.
Daran grenzen fiir jeden Steuerparameter jeweils die oben genannten Toleranzbereiche fiir 2,5
und 5 %, die in Abb. 5.6 jeweils mit A und V markiert wurden. Es mag zunéchst verwundern,
dass der blaue und griine Bereich in der Drehzahlanzeige tiber N, hinausragen. Erhoht man
im Steigflug die Fluggeschwindigkeit iiber V74g op¢ hinaus, so erhéht sich (vgl. Abb. 5.2 und
wie oben beschrieben) zugleich die Drehzahl. Liegt die Fluggeschwindigkeit beispielsweise
genau auf der oberen Marke fiir 2,5 % Abweichung vom Optimum, so liegt auch die in der
Drehzahlanzeige auf der 2,5 %-Marke.

83 Zur genaueren Beschreibung des Displays: vgl. Kap. 4.2.
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Abbildung 5.8.: Cockpit-Display mit Eco-Anzeige in Fahrt- und Drehzahlmesser mit der
Einstellung fiir die deckungsgleichen Kriterien schnellstes Steigen und energieeffiziente
Steiggeschwindigkeit fir die Héhe hrg4 = Om.

Fiir beide Kriterien schnellstes Steigen und energieeffiziente Steiggeschwindigkeit befinden
sich die optimalen Betriebspunkte an der Leistungsgrenze des Motors Ppsot maz- Daher besteht
im Stationarfall beim Festpropeller ein fester Zusammenhang zwischen der Geschwindigkeit
Viags und der sich einstellenden Drehzahl N. Wahlt der Pilot eine hohere Drehzahl per
Eingabegerit, wird die Motoransteuerung diese zum Schutz des Antriebs solange abregeln, bis
die Antriebsleistung kleiner oder gleich der Maximalleistung ist. Eine Anzeige der optimalen
Drehzahl ist in diesem Fall nicht zwingend obligatorisch, da sich bei einer bestimmten
geflogenen Geschwindigkeit auch die zugehérige Drehzahl automatisch einstellt3*. Der Pilot
kann folglich den Drehzahlgeber auf sein Maximum einstellen und mit Hohenruder bzw.
Trimmung die Langsbewegung so steuern, dass sich die markierte stationdre Geschwindigkeit

einstellt.

Horizontalflug

Um die optimalen Betriebspunkte fiir den Horizontalflug zu ermitteln, werden zunéchst mit-
hilfe des in Kap. 3.2.1 beschriebenen numerischen Vorgehens die Indizes fiir min |y(V, N)|
ermittelt (vgl. Gl (3.111)). Damit ist numerisch gesehen mit der Genauigkeit der Stiitz-
punktauflosung die Horizontalflugbedingung v = 0° gegeben. Mit den Indizes lassen sich die
korrelierenden Kombinationen der stationdren Steuerparameter sowie die Ergebnisse aus den
Ausgangsgrofien des Modells extrahieren. Aus diesen wiederum lassen sich die Giitekriterien

fiir den Horizontalflug (vgl. Kap. 3.2.3) ermitteln und weiter analysieren.

84 In Abb. 5.8 ist die Eco-Anzeige fiir die Drehzahl dennoch enthalten, um die Funktionalitit zu demonstrieren.
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Fiir einen Horizontalflug im Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug wird

der Ausdruck v
max < TAS) (5.9)
IBat /=0

maximiert (vgl. Kap. 3.2.3). Abb. 5.9 zeigt das Kriterium aufgetragen iiber der Fluggeschwin-
digkeit V7ag und der Drehzahl N. Die Werte des Kriteriums bilden aufgetragen iiber der
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Abbildung 5.9.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug iber Geschwindigkeit Viag
und Drehzahl N in der Hohe hygq4 = 0m (auf den sprunghaften Verlauf in Abb. 5.9b wird
weiter unten eingegangen.).

Geschwindigkeit V749 ein deutliches Maximum bei 38,9 m/s, aufgetragen tiber der Drehzahl N
bei 2310 RPM aus.

Bei Drehzahlen N < 2200 RPM zeigt sich eine Art Zweideutigkeit in der Modellrechnung, die
sich mit der Lage der Schubkurve relativ zur Widerstandskurve bei fester Drehzahl erkléaren
lasst (vgl. Abb. 5.9b). Mit geringerer maximaler Drehzahl Ny,,, verlagert sich der Knick in
der Schubkurve zunehmend in Richtung kleinerer Geschwindigkeiten (vgl. Abb. 5.1a und [39]).
In Abb. 5.10 sind die Schubkurven fiir Drehzahlen von N4 = (2100...2200...2300 RPM)
iber der Geschwindigkeit V;ag dargestellt. Nur der Schubverlauf fiir N, = 2300 RPM
weist bei einer Geschwindigkeit von ca. Vias < 28,5m/s eine Leistungsgrenze auf. Fiir die
beiden anderen ausgewéhlten Drehzahlen befinden sich die Schubkurven schon in der Dreh-
zahlgrenze®: der Knick aus der Leistungsgrenze erfolgt erst bei Geschwindigkeiten links der
Widerstandskurve W(V;4g). Unter der Annahme, dass der Anstellwinkel « klein ist und es
keinen Triebwerkseinbauwinkel gibt (vgl. Kap. 2.4), gilt fiir den Horizontalflug Gleichgewicht

von Schub und aerodynamischem Widerstand®S:

F=W (5.10)

8 Fiir den Festpropeller ist die Drehzahl als geregelt angenommen. Die Steigung aus Gl. (5.3) ist in den
vorliegenden Verldufen nicht zu erkennen, da fiir die jeweiligen Verldufe einzelne Maximaldrehzahlen definiert
sind. Die Kurven fallen daher steiler mit steigender Geschwindigkeit ab.

86 Aufgrund der Bedingung fiir den stationiren Horizontalflug nach (5.10) ergibt sich wie zuvor fiir den
Steigflug ein fester Zusammenhang zwischen Fluggeschwindigkeit V7as und der Drehzahl N.
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Abbildung 5.10.: Kraft iiber Geschwindigkeit bei Drehzahlen
Numa = (2100...2200. .. 2300 RPM).

Im Schubdiagramm (Abb. 5.10) ist diese Bedingung in den Schnittpunkten aus Schub-
und Widerstandskurve gegeben. Alle drei Schubkurven schneiden die Widerstandskurve
jeweils einmal in Bereich I und Bereich II. Fiir Drehzahlen Ng,;,q > 2200 RPM schneidet die
Schubkurve einmal in Bereich I — mit der eingestellten Drehzahl N — und ein zweites Mal in
Bereich II — der Leistungsgrenze. In der Leistungsgrenze ist die tatséchliche Drehzahl jedoch
schon geringer als die zuvor eingestellte N¢,q. Fiir fix gewédhlte Drehzahlen N.,,q < 2200 RPM
schneidet die Schubkurve zweimal die Widerstandskurve bei gleicher Drehzahl. Fiir den
Horizontalflug ergeben sich fir Ng,q < 2200 RPM folglich zwei Betriebszustdnde. Dies dufert
sich in Abb. 5.9b in einem Springen zwischen zwei unterschiedlichen Werten des Kriteriums fiir
eine gewdhlte Drehzahl N,,,q. Der Schnittpunkt aus Bereich II liefert aufgrund des wesentlich
hoheren aerodynamischen Widerstands bei kleinen Geschwindigkeiten dabei immer einen
»Schlechteren Wert fiir das Kriterium verglichen mit dem Schnittpunkt in Bereich I. Fiir die
Betrachtung des Giitekriteriums spielen daher nur die jeweiligen Werte aus Bereich II eine Rolle,
bei denen das Giitekriterium hoher liegt. In den weiteren Diagrammen, die den Horizontalflug

des Festpropeller-Modells betreffen, wird das beschriebene Springen herausgefiltert.

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim batterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Hoéhenabhéngigkeit des optimalen Horizontalflugs und Verbrauchscharakteris-
tik (numerische Auswertung komplexes Modell mit Festpropeller; siehe auch

Eigenveroffentlichungen [68, 99])

Uber der Hohe aufgetragen ergeben sich die Verldufe aus Abb. 5.11. Der Wert des Kriteriums
mazximale Reichweite im Horizontalflug selbst nimmt mit der Hoéhe geringfiigig ab. Die

korrelierende, optimale Fluggeschwindigkeit V; 45 bleibt wiederum nahezu konstant, wihrend
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Abbildung 5.11.: Verldufe der Parameter fiir das Kriterium mazimale Reichweite im
Horizontalflug iber der Hohe aufgetragen.

die Drehzahl N mit der Hohe zunimmt. Auch wenn die Wahl der Flughdhe scheinbar keine
signifikante Rolle fiir die Reichweite des Flugzeuges spielt (1,5 % in einer Hohendifferenz von
3000 m), so verwundert die Abnahme des Kriteriums mit der Hoéhe zunéchst. Wie sich in Kap.

6.2.3 zeigen wird, ist der Peukert-Effekt (vgl. Kap. 2.1.6) Grund fiir die Hohenabhéngigkeit
des effizienten Horizontalfluges.

Fiir die Hohen hyjs4 = 0m und h;g4 = 3000 m wurde das Modell nochmals separat stationar

ausgewertet. Tab. 5.3 stellt einige Parameter fiir beide Héhen zum Vergleich dar. Nahezu

Streckenoptimaler Horizontalflug

h=0m h=3000m
VTAS [m/s] 38,9 45,6

N [RPM] 2310 2697

Jprop [~ 0,6315 0,6340
F(=W) [N] 229.5 227.4
Mprop [Nm] 55,7 56,1
Iat [A] 41,57 49,49
Prrot  [kW)] 13,478 15,839
Vras  [1/a] 0,9357 0,9215

Bat |[KW] 14,927 17,773

Vras - W [kW] 8,914 10,371
Nges  [%0)7 59,81 58,35

Tabelle 5.3.: Ausgewédhlte Modellausgéinge fiir das Kriterium mazimale Reichweite im
Horizontalflug in den Hohen hjg4 = 0m und hyg4 = 3000 m.
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identisch in beiden Hohen sind die angezeigte Geschwindigkeit Vy45 (vgl. Abb. 5.11), Fort-
schrittsgrad Jpyqp, Schub F' bzw. Widerstand W und das Propellermoment Mp,.,. Wegen der
verringerten Luftdichte p in A = 3000 m muss der Propeller schneller drehen, um den Schub
zur Uberwindung des Luftwiderstands zu generieren. Daher erhéht sich mit der Drehzahl
N auch die benétigte Motorleistung Prror = w Mprop = N %—g Mpyop (Mprop bleibt nahezu
konstant; vgl. Abb. 5.12 und Tab. 5.3).
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Abbildung 5.12.: Motorkennfeld mit Markierungen der Betriebspunkte im Kriterium
mazimale Reichweite im Horizontalflug in hysa = 0m und hyg4 = 3000 m.

Mit der in hyg4 = 3000 m groBeren bendtigten Motorleistung steigt mit Gl. (2.78) auch der
Batteriestrom Ip,; und damit auch die Batterieleistung Ppg: (hier um ca. 16 %, vgl. Tab. 5.3).
Dagegen wéchst in der Hohe auch die geflogene Leistung Vypag - W an (hier um ca. 14 %).
Insgesamt verringert jedoch schliefllich der Gesamtwirkungsgrad 7y.s in der Hoéhe den Wert
fiir das Giitekriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug. Damit ist ein Horizontalflug in

geringerer Flugh6he minimal effizienter.

Dieser Sachverhalt wird mithilfe anderer Betrachtungen in der Literatur genauer erldutert.
[211] zeigt die Hohenabhéngigkeit eines vergleichbaren Giitekriteriums fiir verschiedene Cha-
rakteristika konventionell fossiler Antriebe. Fiir eine moglichst grofie Reichweite wird die

Fluggeschwindigkeit V' bezogen auf den dafiir aufgewendeten Kraftstofffluss 1 p maximiert:

max (V> (5.11)

mp
Fiir ein lineares Verbrauchsmodell (vgl. Abb. 5.13a) mit
mp P

: X 5.12
MB max P ( )

Vras-W

87 Der Gesamtwirkungsgrad Nges berechnet sich aus dem Quotienten Flug- und Batterieleistung: nges = P
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und ein quadratisches Verbrauchsmodell (vgl. Abb. 5.13a) mit

B o ( P >2 (5.13)

77./LB,maz Pmax

zeigt Abb. 5.13b die resultierende Abhéngigkeit des Giitekriteriums tiber der Hohe aufgetragen.
Das quadratische Modell beinhaltet einen Leerlaufverbrauch: Selbst ohne abgegriffene Leistung

_thg h A

MBmax

hopt,qu -

// — — — — lineares Modell
s quadratisches Modell
/ >
2
- Pmech L
Pmax m
(a) Verbrauchscharakteristik (b) Resultierender Hohenverlauf

Abbildung 5.13.: Skizzierte Verbrauchscharakteristik fiir den stationéren Horizontalflug mit
moglichst grofler Reichweite und die Verbrauchscharakteristik in Abhéngigkeit von der
abgegriffenen Leistung modifiziert nach [211] (schematisch).

Ppecn weist das Modell einen Kraftstoffverbrauch 1 g auf. Es schneidet die y-Achse (Abb. 5.13a)
daher mit % > 0. Die sich ergebende Verbrauchscharakteristik bewirkt ein flaches
Optimum®® des Giitekriteriums in der Hohe hopt.qu (,qu“ fiir quadratisches Modell). Fir
das lineare Modell ist dagegen das Kriterium der gréfiten Reichweite unabhéngig von der
Flughohe.

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim Dbatterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Linear approximiertes Antriebsmodell (komplexes Modell; siehe auch Eigen-

verdffentlichung [68])

J

Die Charakteristik des vorliegenden elektrischen Antriebs dhnelt der linearen Verbrauchs-
charakteristik stark. Der Wert fiir das Giitekriterium (vgl. (5.9) und Abb. 5.11) mazimale
Reichweite im Horizontalflug sinkt zwischen h = 0 und h = 3000m nur um 1,5% ab. Fir
den Bedarf an Leistung im Horizontalflug im Hoéhenintervall A = 0...3000m (vgl. Tab.

88 Im Flughandbuch einer Cessna C172 [214] ist ein Reichweitendiagramm gegeben (sieche Abb. B.1 im Anhang).
Zwischen 45 % und 55 % gewéhlter Leistung bilden die Kurven fiir die erzielbare Reichweite ein flaches
Optimum innerhalb des untersuchten Hohenintervalls aus. Die Charakteristik ist vergleichbar mit der eines
quadratischen Modells.
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5.3) zeigt Abb. 5.14 den Zusammenhang zwischen mechanischer Leistung P,,e;, und dem

Verbrauchséquivalent g4 (dicke Linie). Die lineare Approximation passt fiir den Leistungs-

- Leistungsbereich Horizontalflug
--- Lineare Approximation
—— Quadratische Approximation

50 |

I]?af, [A]

Preen [W] -10?

Abbildung 5.14.: Verbrauchscharakteristik des elektrischen Antriebs inklusive linearer
Approximation.

bereich fiir den Horizontalflug gut. Jedoch weist sie einen negativen Leerlaufverbrauch auf,
welcher physikalisch im Hinblick auf die Verbrauchscharakteristik keinen Sinn ergibt. Eine
quadratische Approximation mit einem sehr kleinen Koeffizienten vor dem quadratischen
Anteil zeigt keinen Leerlaufverbrauch. Wegen des sehr kleinen quadratischen Koeffizienten ist

diese Approximation vor allem im Leistungsbereich (Abb. 5.14) nahezu linear.

Grund fiir die leichte Hohenabhingigkeit ist der Peukert-Effekt. Dieser beschreibt die Charak-
teristik der Batterie, an effektiver Kapazitit zu verlieren, je mehr Batteriestrom entnommen
wird. Der Peukert-Exponent [vgl. (2.93)] hangt ab vom betrachteten Batterietypen und be-
stimmt die Gréfle der Auswirkungen des Effektes auf die Entladecharakteristik der Batterie.
Kap. 6 zeigt einige ausfiihrliche analytische Auswertung und Herleitung eines vereinfach-
ten Modells mit und ohne Peukert-Effekt. Die hier betrachtete Lithium-Ionen-Batterie (vgl.
Kap. 2.1.6) weist einen Wert fpe, ~ 1 nahe dem Wert eins fiir eine ideale Batterie. Daher
sind die Auswirkungen des Peukert-Effektes auf die Antriebscharakteristik und resultierende
Flugleistungen wie zu sehen war gering. Fiir groflere Peukert-Exponenten reicht die lineare

Approximation nicht aus (sieche Abb. 6.12).

Der Vollstédndigkeit halber stellt Abb. 5.15 die stationdren Steuerparameter fiir das Kriterium
mazimale Dauer im Horizontalflug (vgl. Kap. 3.2.3) dar. Das Giitekriterium nimmt mit
zunehmender Hohe um ca. 15 % ab. Im Gegensatz zum Giitekriterium mazimale Reichweite

im Horizontalflug enthélt dieses die Fluggeschwindigkeit Vpag nicht:

1
max < ) mit der Einheit [s/cC] (5.14)
Igat /) 4o
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Abbildung 5.15.: Verldufe der Parameter fiir das Kriterium maximale Dauer im
Horizontalflug iiber der Hohe.

Die Geschwindigkeit Vr4g nimmt bei gleichbleibender V;4g mit abnehmender Dichte p zu.
Dieser ,Vorteil* ist im Giitekriterium mazimale Dauer im Horizontalflug nicht enthalten. Somit
begrindet sich der im Vergleich zum Giitekriterium fiir maximale Reichweite signifikantere
Unterschied zwischen hjg4 = 0m und hrs4 = 3000 m (siehe oben; ca. 15 %). Fiir einen Flug
in geringerer Hohe sind damit deutlich groflere Flugdauern zu erwarten als in gréfleren Hohen

— ist das Ziel also eine moglichst grofie Flugdauer, sollte moglichst tief geflogen werden.

Nach Ostler [38] ist die optimale Geschwindigkeit V7 4g fur eine maximale Reichweite bei Vyy,

lokalisiert. Diese Geschwindigkeit liegt laut (5.5) bei Viasw,,,, = 43,5m/s. Die Auswertung des

Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug ergibt jedoch eine optimale Geschwindigkeit

von V7as, opt (‘;‘;if )mw = 38,9m/s. Die Geschwindigkeit fiir maximale Flugdauer liegt laut
Ostler [38] bei min (W -Vr4g) und damit fiir das Modell nach (5.7) bei Viy.v;. 4 6),00 = 38,1 7/s.
Die Auswertung des Kriteriums maximale Dauer im Horizontalflug ergibt jedoch eine optimale
Geschwindigkeit von V;ag opt ( ﬁ) = 34,8 m/s. Diese Diskrepanz lasst sich folgendermafien

max
erkldren: Ostler [38] betrachtet nur den rein von der Aerodynamik her giinstigsten Punkt,

min

nicht aber einen gleichzeitig optimalen Betrieb des Antriebs. Die Auswertung der Kriterien
mazimale Reichweite im Horizontalflug und mazimale Dauer im Horizontalflug beinhaltet
dagegen die Charakteristik des Antriebs. Einerseits ist im hier vorliegenden Fall die Auslegung
des Propellers speziell fiir den Horizontalflug nicht optimal. Fiir das Verstellpropellermodell
zeigt sich spéter eine bessere Korrelation zwischen den Optima von Aerodynamik und Antrieb.
[35] und Kap. 6.2.3 zeigen zudem, dass der Peukert-Effekt verantwortlich ist fiir die Diskrepanz
zwischen aerodynamisch optimaler Fluggeschwindigkeit und der optimalen Fluggeschwindigkeit

unter Mitberiicksichtigung der Antriebscharakteristik.
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5.1.2. Optimale Trajektorie

Das folgende Kapitel stellt die Ergebnisse der Trajektorienoptimierung fiir das vorliegende

Modell mit einem Festpropeller vor.

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebe-
ne Flugzeuge

Quasi-lineare Optimaltrajektorien fiir das Festpropeller-Modell

Unbeschrankte Optimaltrajektorie
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Abbildung 5.16.: Optimaltrajektorie fiir das Festpropellermodell fiir sy = 220 km.

Abb. 5.16 zeigt das Ergebnis der Optimierung des Problems aus Kap. 3.1.3. Die Hohe h zeigt
einen Verlauf zwischen Start- und Endbedingung aus (3.35) und (3.40) in Form einer leichten

Senke. Diese betragt in der Mitte der Trajektorie einen Héhenunterschied von Ah = 500 m.
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Dies duflert sich neben der Senke im Hoéhenverlauf auch im Verlauf des Bahnwinkels ~y, dieser
verlduft nahezu linear von ca. —0,6 ° mit Nulldurchgang nach 0,6 °. Die Hohe h strebt offenbar
leicht hin zu geringeren Flughéhen. Dies begriindet sich mit der leichten Hohenabhangigkeit
des effizienten Horizontalflugs aufgrund des Peukert-Effekts, der schon in Kap. 5.1.1 fiir
den reinen Horizontalflug gezeigt wurde. Demnach ist eine geringere Flughéhe geringfigig
effizienter als eine gréflere Flughdhe. Interessanterweise verlauft die Trajektorie aber nicht mit
moglichst steilem Sinkflug, anschlieendem Horizontalflug bei minimal mdéglicher Héhe und
einem abschlieBenden Steigflug auf die Zielhohe. Auch dieses Verhalten ist begriindet durch den
Peukert-Effekt und wird genauer fiir das vereinfachte Modell in Kap. 6.2.1, 6.2.2, 6.2.3 und 6.2.3
beschrieben. Demnach sind fiir eine energieeffiziente Flugfithrung steile Steigflugabschnitte

moglichst zu vermeiden und damit flache Trajektorien zu bevorzugen.

Durch den senkenartigen Verlauf der Optimaltrajektorie kommt ein flaches Sinkflugsegment
und ein flaches Steigflugsegment zustande. In diesen beiden Segmenten ergeben sich die
Verldufe der restlichen Parameter: Die Fluggeschwindigkeit V7 4g bleibt wihrend der Trajektorie
nahezu konstant bei ca. 39,3 m/s und damit auch der Auftriebsbeiwert C4 bei ca. 0,56. Mit
der Hohenabhéngigkeit der Luftdichte p(h) und dem Zusammenhang (2.104) muss damit
die Fluggeschwindigkeit V45 wiahrend des flachen Sinkflugsegmentes leicht abnehmen und
wahrend des flachen Steigflugsegmentes wieder leicht zunehmen. Aufgrund der Form der
beiden Segmente wird im ersten Segment etwas weniger Motorleistung Py als im zweiten
Segment benotigt. Die Motorleistung steigt daher iiber den Verlauf der Trajektorie an und
bestimmt damit die Verldufe von Motor- und Batteriestrom I, und Ipq:. Im Mittel betragt
die Motorleistung ca. 13,5 kW, der Batteriestrom ca. 48 A. Die im flachen Steigsegment erhohte
Motorleistung wird iiber eine ebenfalls erhéhte Propellerdrehzahl N umgesetzt. Mit dem
Verlauf der Optimaltrajektorie und Zusammenhang (2.2) ergibt sich der flach abfallende
Verlauf des Propellerfortschrittsgrads Jp,op. Die Motortemperatur Ths, sinkt infolge des
Motorleistungsverlaufs im Sinkflugsegment etwas ab und steigt im Steigflugsegment etwas
an. Mit dem tiber die Trajektorie zunehmenden Batteriestrom Ip,: ergibt sich schliefllich
ein leicht rechtsgekrimmt bauchiger Verlauf des Batterieladezustands SoC. Die bendtigte
Batterieladungsmenge betrédgt fiir die unbeschrankte Trajektorie in Abb. 5.16 ASoC =
63,068 %.

Hohenbeschrankte Optimaltrajektorie

Im néchsten Schritt soll untersucht werden, wie grofl die Einbufle an Optimalitdt bei Annahme
einer linearen Trajektorie ist. Dazu wird die untere Grenze des Zustands der Héhe h angehoben
und mit

h > 500m (5.15)

beschriankt. Abb. 5.17 zeigt das Ergebnis der Trajektorienoptimierung und die Optimaltra-

jektorie des unbeschréankten Optimierungsproblems zum Vergleich in gestrichelten Linien.

89 Die diinnen gestrichelten Linien im Verlauf ny (s) stellen die Grenzen durch Nebenbedingungen dar.
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Abbildung 5.17.: Optimaltrajektorie®*fiir das Festpropellermodell fiir s ¢ =220 km mit
h > 500 m.

Mit der zusétzlichen Beschrankung ergeben sich nun lineare Trajektorienverldufe. Der Wert
der Hohe bleibt wihrend der gesamten Trajektorie erwartungsgeméfl an seiner Beschrankung
bei 500 m, es bildet sich keine Senke mehr aus. Die Fluggeschwindigkeit betrigt konstant
Vras = 40,2m/s bzw. Vias = 39,2 m/s mit einem zugehorigen Auftriebsbeiwert von Cy = 0,557.
Die Motorleistung ergibt sich zu 13,9 kW. Der Batteriestrom steigt an von 46 A zu Beginn
auf 53,4 A am Ende der Trajektorie (im Diagramm nicht erkennbar). Uber den Verlauf der
Trajektorie sinkt mit fallender Batterieladung SoC die Batteriespannung (vgl. Abb. 2.30)
leicht ab. Bei konstanter Leistung muss daher der Strom tiber die Dauer ansteigen. Wéahrend
des Verlaufs der Trajektorie sinkt daher der Batterieladezustand SoC' leicht progressiv ab. Die
Drehzahl betragt 2380 RPM. Die benétigte Batterieladungsmenge betrégt fiir die Trajektorie
mit A > 500m schlieflich ASoC = 63,156 %.

Der relative Unterschied zur Optimaltrajektorie betragt damit nur 0,14 %. Die Annahme

linearer Verldufe der Trajektorien ist damit legitim. Eine Vereinfachung des Trajektorien-
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optimierungsproblems auf lineare Verldufe ist — zumindest solange keine Randbedingung

(technische Grenze) des Antriebs erreicht wird — fiir den vorgestellten Fall zuléssig.

Unbeschrankte Optimaltrajektorie mit Terrain

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebe-
ne Flugzeuge

Quasi-lineare Optimaltrajektorie mit Terrain fiir das Festpropeller-Modell

(siehe auch Eigenveroffentlichung [68])

V.

Ein realistischeres Flugprofil weist aufgrund von &ufileren Randbedingungen (Terrain, Luftrau-
me, Sicherheitsabsténde, etc.) eine komplexere Form auf. Um ein realistisches Flugprofil zu
erzwingen, wird im Folgenden eine weitere Nebenbedingung eingefiihrt. Die Trajektorie muss

oberhalb eines fiktiven Terrains verlaufen, das in Abb. 5.18 zu sehen ist.
3000

2 2000
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0 L L L L L L L L l

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
s [km]

hrerr [I

Abbildung 5.18.: Angenommenes Terrain inkl. Sicherheitsabstand zwischen Start- und Ziel
der Trajektorienoptimierung.

Die ,,Gipfel“ der beiden Hindernisse weisen folgende Daten auf:

st = 50km
hi = 2550m
(5.16)
so = 150km
hs = 2550m

Das Ergebnis der Trajektorienoptimierung® fiir s ¢ = 220km ist in Abb. 5.19 zu sehen. Die
Trajektorie lisst sich in 3 Flugabschnitte unterteilen: Steigflug, Horizontalflug®' und Sink-
flug. Die meisten Betriebsparameter bewegen sich wéihrend der stationdren Abschnitte der
Trajektorie in relativ schmalen Bereichen (z.B. Vi4g grob zwischen 38,5 m/s und 40 m/s). Die
relativ konstante Geschwindigkeit V749 deutet darauf hin, dass sich das Flugzeug zumeist
nahe seines aerodynamischen Optimums bewegt. Begrenzungen durch die gestellten Nebenbe-
dingungen (gestrichelt) werden nur in den nicht stationir geflogenen Ubergiingen zwischen

den Phasen erreicht (genauere Erlduterung siehe unten). Auch die eingefithrte mathematische

% Der maximale Propellerfortschrittsgrad ist fiir den Festpropeller mit Jimaz = 0,73 definiert (vgl. Kap. 3.1.3).
91 Dieses Segment ist zwar kein echtes Horizontalflugsegment, es bildet sich eine leichte Senke (dhnlich Abb.
5.16) aus, auf die spater eingegangen wird.
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Abbildung 5.19.: Optimaltrajektorie fiir das Festpropellermodell fiir sy = 220 km mit
Nebenbedingung infolge Terrains.

Nebenbedingung aufgrund Gl. (2.78) ist wihrend der gesamten Trajektorie Disc > 0. Der
Batteriestrom verlduft treppen-férmig absteigend, quasi proportional zur in den einzelnen
Flugphasen abverlangten Flugleistung. Analog dazu sinkt der Batterie-Ladezustand SoC im
Steigflugsegment am steilsten, etwas weniger steil im Horizontalflug und am flachsten im
Sinkflugsegment. Der Batterieladezustand am Zielpunkt?? betrigt SoCy ; = 30,12 %.

Im Steigflugsegment steigt die Trajektorie an bis auf die Hohe des ersten Hindernisses.
Die angezeigte Fluggeschwindigkeit ist dabei nahezu konstant bei Vigg ~ 40m/s. Auch in
diesem Segment bildet sich wie zuvor fiir die unbeschriankte Trajektorie eine leichte Kriimmung
(analog zur Senke im Horizontalflugsegment) aus, die nur am leicht zunehmenden Bahnwinkel
~ erkennbar ist. Die wahre Geschwindigkeit gegeniiber der Luft Vrag nimmt mit der Héhe

abnehmender Dichte zu bis auf Vpag &~ 45m/s. Der Motor erwédrmt sich im Steigflug auf

92 Es wird davon ausgegangen, dass dieser Rest noch fiir den restlichen Sinkflug und die Landung ausreicht.
Vergleiche hierzu die Abschitzung des Batterieladezustands am Startpunkt der Trajektorienoptimierung in
Kap. 3.1.3.
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Tyor = 78°C, die Temperatur der umgebenden Luft in der Hohe reicht aus, den Motor
ausreichend zu kithlen. Wie bei den in Kap. 5.1.1 ausgewerteten Giitekriterien steigt auch in

der Trajektorie die Drehzahl N mit zunehmender Héhe an.

Abb. 5.20 zeigt das Motorkennfeld und die Betriebspunkte zu Beginn (h = 500m) und
am Ende (h = 2550m) der Steigflugphase (markiert mit ©). Der Betriebspunkt befindet
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Abbildung 5.20.: Motorkennfeld mit dem Bereich der Betriebspunkte im Steigflugsegment.

sich nicht direkt im Optimum des elektrischen Antriebs, jedoch nur ca. 1% darunter. Die
Darstellung beinhaltet nicht den Gesamtwirkungsgrad des Antriebs, sondern lediglich den
Wirkungsgrad von Elektromotor und Motoransteuerung. Analog zur Drehzahl N steigt auch
die abgegriffene Motorleistung Phs.¢, vergleichbar zu den in Tab. 5.3 aufgefiihrten Werten. Mit
zunehmender Motorleistung Py im Steiglugsegment und abnehmender Batteriespannung
steigt der Batteriestrom Ip,; leicht an. Fiir den Propellerfortschrittsgrad ergibt sich in beiden
untersuchten Hoéhen Jp,o, =~ 0,59. Der Betriebspunkt liegt damit sehr nahe am Optimum
des untersuchten Festpropellers bei J ~ 0,55 (vgl. Abb. 2.5). Die Lage des Betriebspunktes
wird folglich vorrangig vom Propellerwirkungsgrad bestimmt, nicht vom Wirkungsgrad des
elektrischen Antriebs. Der Gesamtwirkungsgrad 7g.s betragt fiir beide Héhen (500 m und
2550m) rund 61 %.

Die Form des Horizontalflugsegments erinnert an die Form der unbeschrankten Optimaltra-
jektorie (Abb. 5.16). Zwischen den beiden Hindernissen bildet sich wiederum eine leichte Senke
von Ah = 220 m aus, in denen sich die Parameter analog zur unbeschriankten Optimaltrajek-
torie verhalten. Die ,/ Tiefe“ der Senke hiangt ab vom Abstand der beiden Eckpunkte: Je kiirzer

dieser ist, umso geringer fillt der Hohenunterschied der Senke?® aus. Die Fluggeschwindigkeit

98 Diese Erkenntnis wurde mithilfe einer Variation des Abstands der beiden Hindernisse erzeugt und wird hier
nicht nédher erlautert.
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betragt in diesem Segment im Schnitt Vi4s =~ 39,1 m/s; die Drehzahl N ~ 2627 RPM. Dem
Motor wird eine Leistung von durchschnittlich Py, &~ 15,4 kW entnommen, wegen der im Ver-
gleich zum Steigflugsegment geringeren Leistung sinkt die Motortemperatur auf Ths, = 32°C
ab. Aus Abb. 5.19 geht wegen der Achseinteilung nicht hervor, dass der Batteriestrom I, fir
die Dauer des Horizontalflugsegments leicht zunimmt. Zu Beginn des Horizontalflugsegments
betrigt dieser Ipq: = 54,93 A, am Ende I, = 58,60 A. Der Grund hierfiir liegt wie zuvor
erklart in der sinkenden Batteriespannung. Der Betriebspunkt weist einen Wirkungsgrad von
NMot+w R = 94,5 % auf und liegt damit sehr nahe am absoluten Maximum des Wirkungsgrades
von Motor und Wechselrichter, jedoch nicht direkt im Maximum selbst (vgl. Motorkennfeld
z.B. Abb. 5.20).

Im Sinkflugsegment sinkt die Trajektorie von der Hohe des Horizontalflugs auf die Zielhéhe
hy = 500m ab. Auch hier ldsst der Bahnwinkel v auf eine Kriimmung (analog zur Senke
im Horizontalflugsegment) schlieflen. Die Fluggeschwindigkeit ist dabei nahezu konstant bei
Vias = 38,9m/s. Die Fluggeschwindigkeit Vg nimmt entsprechend mit steigender Luftdichte
p ab. Der Flugbahnwinkel liegt bei durchschnittlich v ~ —1,7°. Er liegt damit iiber dem
kleinsten Gleitflugwinkel €,,;, = ﬁ

Phrrot = 8,4kW einen Wert > 0kW. Der Sinkflug findet folglich mit Energieeintrag, also nicht

im reinen Gleitflug statt. Das Terrain und damit die Nebenbedingung im Sinkflugsegment

= —3,0°. Die abgegriffene Motorleistung behélt mit ca.

bestimmt dabei den Bahnwinkel der Trajektorie. Verglichen mit den restlichen Flugabschnitten
ist die abgegriffene Motorleistung gering. Der Batterieladezustand SoC' sinkt daher zwar ab,
im Vergleich jedoch nur noch sehr flach. Die Drehzahl N nimmt mit sinkender Héhe ab, genau
invers zum Ansteigen der Drehzahl im Steigflugsegment. Je nach gesteuertem Auftriebsbeiwert
Cy stellt sich eine stationdre Fluggeschwindigkeit Vi4g ein. Der Auftriebsbeiwert Cy4(t)
befindet sich in Phase 3 auf dem h6chstem Niveau der Trajektorie, weil die Fluggeschwindigkeit
Vras in der Trajektorie ihren kleinsten Wert einnimmt. Er liegt mit C'4 &~ 0,56 nicht im besten
Gleiten®* aus der rein aerodynamischen Polare ohne Propellereinfluss. Allerdings stimmt der
Auftriebsbeiwert C4(t) gut mit dem Auftriebsbeiwert der geringsten Widerstandsleistung
(V- W),,in, Uberein. Nach (5.7) liegt dieser bei C4(V - W)nin = 0,55.

Das Sinkflugsegment erfolgt mit einem Bahnwinkel von « > €,4,. Intuitiv zu erwarten sind
zwei mogliche Alternativen, die jedoch real als Ergebnis der Trajektorienoptimierung nicht

auftreten:

1. verlangerter Horizontalflug und ein anschliefender Sinkflug mit v = €,,,s, (unter Beriick-

sichtigung von I, = 0) zum Zielpunkt oder

2. Sinkflug mit v = €,;, mit anschliefendem Horizontalflug oder sogar Steigflug zum

Zielpunkt.

Alternative 1 ist gegeniiber 2 im Nachteil, da sie ldnger in grofler Hohe verweilt, in der nach Abb.
5.11 das Kriterium fiir die maximale Reichweite schlechter ist. Auch Alternative 2 erscheint

nicht als Ergebnis der Trajektorienoptimierung. Sinkflug und Horizontalflug bzw. Steigflug

9 Nach (2.105) Ca,c,,,, = 0,45.
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sind offensichtlich weniger effizient als ein direkter nahezu linearer Sinkflug zum Zielpunkt.
Wie spéter anhand der Analyse des vereinfachten Modells (Kap. 6.2.3) gezeigt wird, ist dieses
Verhalten durch die Verbrauchscharakteristik infolge des Peukert-Effektes zu begriinden. Ein
Steigflug zum Zielpunkt wiirde nach (2.93) den effektiven Batteriestrom I. ¢ {iberproportional
erhéhen (vgl. Kap. 6.2.3 und Abb. 6.12) und damit die Effizienz verschlechtern.

Die Menge an verbrauchtem Batterieladezustand betrigt am Ende der Trajektorie ASoC =
64,787 %.

Beschrankte Optimaltrajektorie mit Terrain

Auch fiir das durch Terrain eingeschrankte Optimierungsproblem soll im Weiteren untersucht
werden, wie grofl die Einbufle an Optimalitdt infolge der Annahme linearer Verldufe der
Trajektorie ist. Dazu wird auch hier das Terrain so ,,angehoben“, dass sich lineare Verbindungen

zwischen Startpunkt, den Hindernissen (5.16) und dem Endpunkt ergeben:

S0 s 4 500 m 0km > s > 50 km
hrerr(s) = 4 2550m 50km > s > 150 km (5.17)
i (s —220km) 4+ 500m  150km > s > 220km

mit Ah = 2550m — 500m = 2050 m. Durch die Nebenbedingung h(s) > hrer(s) wird die

Trajektorie in eine lineare Form gezwungen.

Abb. 5.21 zeigt das Ergebnis der Trajektorienoptimierung (durchgezogene Linien) und das
Ergebnis der Trajektorienoptimierung aus Abb. 5.19 zum Vergleich (gestrichelte Linien). Wie
fiir die beschrankte Optimaltrajektorie ohne Terrain verschwinden durch die Ergénzung der
Nebenbedingung (5.17) die zuvor benannten Senken bzw. Kritmmungen. Dies ist unter anderem
an den in den jeweiligen Segmenten konstanten Bahnwinkeln v zu erkennen. Dieser betragt
im Steigflug 2,348°, im Horizontalflug 0° und im Sinkflug —1,677°. Die meisten Verldufe
zwischen beiden Trajektorien stimmen qualitativ stark {iberein, die grofiten Unterschiede sind

in den Verldufen von Hoéhe h, Fluggeschwindigkeit Vrag und Viag.

Die Menge an verbrauchtem Batterieladezustand betragt fiir die beschriankte Optimaltra-
jektorie mit Terrain am Ende ASoC = 64,787 %. Der quantitative, relative Unterschied zur
Optimaltrajektorie betragt damit nur 0,19 %. Die Annahme linearer Verlaufe der Trajektorien
ist damit auf fiir das realistischere Szenario mit Hindernissen infolge Terrain legitim. Eine
Vereinfachung des Trajektorienoptimierungsproblems auf lineare Verldufe ist — zumindest
solange keine Randbedingungen (technische Grenzen) des Antriebs erreicht werden — fiir den

vorgestellten Fall zuléssig.

Tab. 5.4 vergleicht zusammenfassend die benétigten Batterieladungsmengen ASoC fiir die
vier Optimaltrajektorien. Erwartungsgemaf wird fiir die Trajektorie mit Terrain etwas mehr
Batterieladung benotigt. Im unbeschrankten Fall sind es relativ 2,73 %, im beschrankten

Fall 2,78 %. Der Grund hierfiir liegt unter anderem in der leichten Hohenabhéngigkeit des
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Abbildung 5.21.: Héhenbeschriankte Optimaltrajektorie fiir das Festpropellermodell fiir
s = 220 km mit Nebenbedingung infolge Terrains (Die gestrichelten Linien reprasentieren die
unbeschrankte Optimaltrajektorie aus Abb. 5.19).

energieeffizienten Horizontalflugs aufgrund des Peukert-Effekts (vgl. Kap. 5.1.1 und Abb. 5.11).
Wie oben genannt, ist der Unterschied zwischen den jeweils unbeschrankten und den beschrénk-
ten Optimaltrajektorien marginal, es diirfen also lineare Trajektorienverldufe angenommen
werden. Tab. 5.4 enthélt zusétzlich die benétigten Endzeiten ¢ fiir jede Optimaltrajektorie.
Die Optimaltrajektorien mit Terrain haben jeweils eine etwas kiirzere Endzeit als die ohne
Terrain. Aufgrund der geringeren Dichte ist bei in etwa gleicher Fluggeschwindigkeit Vjag die
Fluggeschwindigkeit Vg in groflerer Hohe grofier und damit trotz der geringfiigig grofieren
Distanz (durch das Flugprofil) die Dauer fiir die Optimaltrajektorie mit Terrain kiirzer als

ohne Terrain.

Es zeigt sich, dass der Fehler durch Annahme linearer Trajektorien (also der Vernachléissi-
gung der beschriebenen leichten Senke bzw. Kriimmung) sehr klein ist. Die Abschnitte der

Optimaltrajektorie konnen damit als linear angenommen werden. Insgesamt bestimmt die
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ASoC t
[%] [103s]  [h:min:sec]

ohne Terrain unbeschrankt | 63,068 5,5773 1:32:57
ohne Terrain beschriankt 63,156 5,4796 1:31:19
mit Terrain unbeschrinkt 64,787 5,1279 1:25:28
mit Terrain beschrankt 64,910 5,1036 1:25:04

Tabelle 5.4.: Vergleich der bendtigten Batterieladungsmengen ASoC und der Dauer ¢ fiir die
vorgestellten Trajektorien.

Form des Terrains die Form der Optimaltrajektorie. Die Gipfel des Terrains werden dabei
nicht mit Héhenabstand ,,iiberstiegen“, die Trajektorie bildet eine Art ,,(konvexe) Einhiillende*
iiber dem Terrain aus. In [64] zeigen sich andere Verlaufe fiir die energieoptimalen Trajek-
torien: Diese tendieren auch ohne Terrain-Constraint zu gréfferen Flughéhen. Im Gegensatz
zu [64] beinhaltet das vorliegende Modell zur Trajektorienoptimierung den Peukert-Effekt.
Die Eigenschaft der Batterie ist in der vorliegenden Arbeit genauer modelliert. Der Einfluss
des Peukert-Effektes auf die Form der Optimaltrajektorie kann damit gezeigt werden. Die
Optimaltrajektorien fiir das Verstellpropellermodell finden sich in Kap. 5.2.2, die fiir das
vereinfachte Modell (mit und ohne Peukert-Effekt) in Kap. 6.2.1.

Segmentiiberginge

Nach der ausfiihrlichen Analyse der stationdren Abschnitte der Trajektorie mit nz ~ 1 wird
exemplarisch auf den Ubergang zwischen dem Steigflug- und dem Horizontalflugsegment
anhand der unbeschréankten Optimaltrajektorie mit Terrain (vgl. Abb. 5.19) eingegangen.
Dabei fallen die Verldufe der Groflen Fluggeschwindigkeit Vi 49, Bahnwinkel v und vor allem
die Beschleunigung n. besonders auf. Typischerweise ruft ein Ubergang vom Flugzustand vom
Steigflug in den Horizontalflug?® eine kurze Phase mit einer Beschleunigung von n, < 1 hervor.
Abb. 5.22 zeigt die wichtigsten Werte fiir diesen Ubergang vergréfiert. Die vertikalen Linien
kennzeichnen das Steigflug- und Horizontalflugsegment und die dazwischenliegende Ubergangs-
phase. Zum Ende des Steigflugsegments nimmt der Bahnwinkel v deutlich zu. Gleichzeitig
erhoht sich die Beschleunigung n, und kurz darauf verringert sich die Fluggeschwindigkeit
Vras. Analog dazu nimmt der Auftriebsbeiwert C4 ein wenig zu. Die Ubergangsphase ist
bestimmt von der Nebenbedingung n, die in der Untergrenze n, = 0,95 verlauft (vgl. (3.44)).
Die Fluggeschwindigkeit erreicht ihr Minimum wihrend des Ubergangs, der Bahnwinkel geht
nahezu linear zuriick auf den Wert 0° (vgl. Nebenbedingungen im Horizontalflugsegment
(5.16) und (5.17)).

9 Wie auch ein Ubergang vom Horizontalflug in den Sinkflug.
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Abbildung 5.22.: Der Ubergang vom Steigflug in den Horizontalflug in der Optimaltrajektorie
vergroflert”.

Die Beschleunigung 7, berechnet sich fiir eine Fluggeschwindigkeit V und einen Ubergangsra-
dius r mit%:
V2
n, = cosy— — (5.18)
gr
Um den Wert fiir die Beschleunigung n. beim Ubergang von einem Steigflug in einen Hori-
zontalflug nahe am Wert 1 zu halten, im erlaubten Intervall aus (3.44), kann entweder die
Geschwindigkeit V' verringert werden oder der Radius r grofl gewahlt werden. Zur Einhaltung
der Nebenbedingung (3.44) muss das Optimierungsverfahren folglich die Geschwindigkeit
verringern und/oder den Bahnradius vergrofern. Auf eine genauere Analyse des Verlaufes des
Auftriebsbeiwertes C'4 wird hier verzichtet, im Weiteren sind die stationédren Bereiche der

Trajektorie von Interesse.

Folgende Ergebnisse der Untersuchung lassen sich zusammenfassen: Die Optimaltrajektorie
ohne Einschrénkung durch Terrain verlauft nahezu geradlinig zwischen Start- und Zielpunkt,
wahrend die Optimaltrajektorie unter Einbezichung von Hindernissen infolge Terrains diesem
in Form einer nahezu konvex Einhiillenden folgt. In den jeweiligen Abschnitten bilden sich
leichte Senken bzw. Kriimmungen in Richtung geringerer Hohen infolge des Peukert-Effektes
aus. Bei Annahme von linearen Trajektorienabschnitten (ohne Senken oder Kriimmungen) ist

der resultierende Fehler sehr gering.

96 Die Literatur (z.B.[43]) gibt fiir die Beschleunigung im Abfangbogen (z.B. Ubergang vom Sinkflug in den
Horizontalflug) n. = cosvy + % an. Fiir das ,,gegenteilige® Flugmanéver (z.B. Ubergang vom Sinkflug in
den Horizontalflug ergibt sich ein Vorzeichenwechsel fiir den Zentripetalanteil.)
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5.1.3. Trajektorien des Flugfiihrungskonzepts

Um das in Kap. 4.1 vorgestellte Flugfithrungskonzept zu verifizieren, wird es mit den Ergeb-

nissen der Trajektorienoptimierung verglichen.

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Validierung des Konzeptes inkl. Displaydarstellungen

(siehe teilweise in Eigenveroffentlichung [68])

J

Dazu wird eine Trajektorie simuliert, deren Vorgabewerte mit der in Kap. 3.2.1 beschriebenen
Methode abhéngig von der Flugphase ermittelt werden. Ein Vergleich zu den Optimaltrajek-
torien zeigt schliefflich die Validitdt des Konzeptes.

Durch ein explizites Steuergesetz v = f(Vras, N) (vgl. Gl (2.133)), fiir das sichergestellt
ist, dass es mit den Flugleistungen immer quasi-stationar erreichbar ist, wird implizit eine
Zustandsbedingung erginzt, die die Zahl der unabhéngigen Zustéinde um den Bahnwinkel ~
reduziert. Das reduzierte System an Differentialgleichungen kann fiir die Simulation integriert

werden. Die Zustandsgrofien der Simulation sind mit der Vereinfachung aus (3.49) durch

Xeat = (s h Taror Soo)T (5.19)

reprasentiert. Mit den Vereinfachungen aus Kap. 3.2 entféllt der Bahnwinkel v als Zustands-
grofe (siehe oben) und wird zum Modellausgang, die Fluggeschwindigkeit Vyrgg wird zum
Modelleingang. Die stationdren Steuergréfien ergeben sich damit fiir das Festpropellermodell

zZu:

Ustat = (VTAS N)T (5.20)

Fir die gleichen Startbedingungen des Trajektorienoptimierungsproblems (3.35) und fiir
Zeitschritte von At = 5s wird die Trajektorie simuliert. Die Ergebnisse werden dabei zunéchst
fir das Problem ohne Einschréankung durch Terrain und im Folgenden mit Terrain dargestellt
und jeweils mit den Optimaltrajektorien verglichen. Es wird dabei immer auf die beschrankten

(linearen) Formen der Optimaltrajektorien referenziert.

Ergebnisse reiner Horizontalflug

Ein geradliniger Flug von Start nach Ziel ohne Einschrankung infolge Terrain wird zunéchst
mithilfe der berechneten stationdren Punktleistungen im Optimum des Kriteriums mazimale
Reichweite im Horizontalflug simuliert. Die Ergebnisse werden mit der héhenbeschrankten

Form der Optimaltrajektorien ohne Terrain (vgl. Abb. 5.17) verglichen.

Fiir das Szenario ohne Einschrdnkung durch Terrain interessiert die lineare Verbindung
zwischen Start und Endpunkt. Dafiir werden die Vorgaben in jeder Simulationsiteration

mithilfe des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug ermittelt. Abb. 5.23 zeigt das
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Ergebnis aus der Simulation des Flugfiihrungskonzept (FFK) zusammen mit den Verlaufen

aus der Optimaltrajektorie (vgl. Abb. 5.17). Die Hohenverlaufe verlaufen beide konstant auf
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0 38
3
1, 2,510
— 08 = 24|
o 06 =
= — 23}
04} -
0,2 > 2,2 Ly
0 05 1 15 2 0 05 1 15 2
s [m] 108 s [m] 108

Abbildung 5.23.: Simulation des Flugfiihrungskonzeptes ohne Terrain.

einer Hohe von 500 m, die Verldufe des Batterieladezustands fallen mit der gleichen Steigung.
Die Fluggeschwindigkeit®” V745 unterscheidet sich um knapp 0,2m/s, die Drehzahl um ca.
5RPM. Die Unterschiede resultieren im Vergleich aus den Auflésung der Schrittweiten (vgl.
3.2.4) und der Auswertung der Nebenbedingung (3.111). Trotz der kleinen Unterschiede
in den Vorgabeparametern V;sg und N ergibt sich eine gute Ubereinstimmung zwischen
Optimaltrajektorie und dem neuen Konzept (Tab. 5.5). Das neuartige Flugfithrungskonzept
liegt damit um unter 1% unter der Optimaltrajektorie und ist damit fiir den vorgestellten
Fall valide.

ASoC

%]

FFK 63,37
Optimaltrajektorie 63,16

Tabelle 5.5.: Quantitativer Vergleich der Batterieladezustdnde am Ende der Trajektorien ohne
Terrain.

Ergebnisse Flugprofil

Im Folgenden wird ein realistischer Flug inklusive Steig-, Horizontal- und Sinkflug mithilfe
Steuervorgaben aus den stationdren Punktleistungen simuliert. Fiir den Steigflug wird das
Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil, fiir den Horizontalflug das Kriterium maxi-
male Reichweite im Horizontalflug und fiir den Sinkflug das Kriterium mazimale Reichweite

im Sinkflug herangezogen. Die Ergebnisse werden jeweils direkt mit der h6henbeschrankten

97 Die Fluggeschwindigkeit Vras wurde in Abb. 5.23 und allen folgenden zur besseren Vergleichbarkeit schon
in Vras umgerechnet und angezeigt.

125



5.1. FESTPROPELLER

KAPITEL 5. ERGEBNISSE KOMPLEXES MODELL

Optimaltrajektorie mit Terrain (vgl. Abb. 5.41) verglichen. Zuvor werden die Steuervorgaben

aus Steig- und Horizontalflugsegment dieser Optimaltrajektorie mit den Steuervorgaben aus

der Stationdrauswertung verglichen. Diese Beispiele dienen zugleich zur Demonstration der

Cockpitanzeige des neuartigen Flugfithrungskonzeptes.

Abb. 5.24 vergleicht das Giitekriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil mit dem Be-
triebspunkt bei hyga = 1883 m im Steigflugsegment der Trajektorie. Zudem fasst Tab. 5.6
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Abbildung 5.24.: Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil mit Markierung des

aktuellen Betriebszustands in der optimalen Trajektorie im Steigflugsegment in
hrsa = 1883 m (t 1 bedeutet ,mit zunehmender Zeit“).

den aktuellen Betriebspunkt und die optimalen Steuerparameter fiir das Kriterium mazximale

Reichweite mit Vertikalprofil zusammen.

Vias N (cosy +sin7y - Epnag) - %‘;5
[m/s]  [RPM] [m/c]
Akt. Betriebszustand o | 39,7 2728 0,886
mazx. Reichweite m. Vertikalprofil < | 39,9 2778 0,891
Abweichung absolut 0,2 50 0,005
Abweichung relativ 05% 1,8% 0,56 %

Tabelle 5.6.: Vergleich der aktuellen Betriebsparameter in der Trajektorie mit der
Betriebsparameter fiir das Kriterium maxzimale Reichweite mit Vertikalprofil in der Hohe
hrsa = 1883 m.
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Die Ahnlichkeit der Werte — vor allem der Fluggeschwindigkeiten V745 (Abweichung um 0,5 %)
— zeigt die Korrelierbarkeit von aktuellem Betriebszustand und dem Kriterium mazimale
Reichweite mit Vertikalprofil. Wie in Kap. 3.2.3 gezeigt wurde, weist der sich ergebende
Betriebszustand im Steigflug im Kriterium maximale Reichweite mit Vertikalprofil maximal

moglichen Gesamtwirkungsgrad 7,5 und gleichzeitig eine moglichst grofle Gleitzahl E auf.

Abb. 5.24 beinhaltet zusétzlich die Trajektorien der Kriteriumswerte aufgetragen iiber der
jeweiligen SteuergroBe wihrend des Steigflugsegments (Die Richtung der Werte wahrend
des Steigflugsegments ist mit einem Pfeil und ¢ 1 gekennzeichnet). Der Kriteriumswert der
Optimaltrajektorie berechnet sich dabei aus aktueller Fluggeschwindigkeit V745, dem Bat-
teriestrom Ip,; und dem Bahnwinkel v, wahrend der Kriteriumswert des FFK sich aus der
Stationdrauswertung des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug mit der in der
Optimaltrajektorie aktuellen Hoéhe h und dem aktuellen Batterieladezustand SoC' ergibt.
Tendenziell gleichen sich die Verldufe der Trajektorien, die Steuerparameter unterscheiden
sich jedoch bei FFK und Optimaltrajektorie etwas, da der Bahnwinkel, der fiir die Optimal-
trajektorie vorgegeben ist, einen anderen Wert aufweist als der optimale Steigflugwinkel im
Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil. Konkret liegt die Fluggeschwindigkeit des
FFK etwas iiber der Fluggeschwindigkeit in der Optimaltrajektorie und die Drehzahl des FFK
etwas iiber der Drehzahl der Optimaltrajektorie. Die optimale Fluggeschwindigkeit V7 g bleibt
wahrend des Steigflugsegments nahezu konstant, die Drehzahl nimmt mit zunehmender Hohe
zu. Der Wert des Kriteriums mazimale Reichweite mit Vertikalprofil nimmt mit zunehmender

Dauer des Steigflugsegments leicht ab.

Abb. 5.24c zeigt den Zusammenhang Vy45(V) im Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikal-
profil. Der in der Optimaltrajektorie aktuelle Punkt (gekennzeichnet mit ) befindet sich nicht
exakt auf der Linie V745(N), da der Steigflug wie oben beschrieben in der Optimaltrajektorie
etwas flacher verlduft als im Kriterium maximale Reichweite mit Vertikalprofil (vgl. Abb.
5.28).

Zwar sieht der Abstand der Drehzahl von 50 RPM (oder 1,8 %) in Abb. 5.24b zum theoretischen
Optimum vergleichsweise grofl aus, das Optimum fiir das Kriterium maximale Reichweite
mit Vertikalprofil ist jedoch so flach iber der Drehzahl IV, so dass sich der effektive Wert
des Optimums quasi nicht unterscheidet (0,56 %). Auch die Darstellung im Cockpit-Display
relativiert die Abweichung der Drehzahl von 50 RPM (vgl. Abb. 5.25). Die Nadeln der einzelnen
Instrumente zeigen hier die aktuellen ZustandsgréBen aus der Optimaltrajektorie in der Héhe
hrsa = 1883 m an. Die Markierungen werden gemafl Kap. 4.1 nachgefiihrt und zeigen zu jedem
Zeitpunkt der Trajektorie die optimalen Steuerparameter an. (Zur genaueren Beschreibung

des Displays: vgl. 4.2.)
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Abbildung 5.25.: Cockpit-Display mit Indikatoren in Fahrt- und Drehzahlmesser mit der
Einstellung fiir das Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil zum Zeitpunkt in der
Hohe hrga = 1883 m im Steigflugsegment der optimalen Trajektorie.

Abb. 5.26 zeigt das Giitekriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug (vgl. Abb. 3.2.3 und
Gl. (3.74)) mit Markierung des aktuellen Betriebspunktes (markiert mit ©) des Horizontal-

flugsegments. Zudem fasst Tab. 5.7 den aktuellen Betriebspunkt und die Steuerparameter
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Abbildung 5.26.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug mit Markierung des
aktuellen Betriebszustands im Horizontalflugsegment der Trajektorie (¢ 1 bedeutet ,mit
zunehmender Zeit“).

fir maximale Reichweite zusammen.

Abb. 5.26 beinhaltet zuséatzlich die Trajektorien der Kriteriumswerte aufgetragen iiber der
jeweiligen Steuergrofle wiahrend des Horizontalflugsegments (Die Richtung der Werte wiahrend
des Horizontalflugsegments ist mit einem Pfeil und ¢ 1 gekennzeichnet). Der Kriteriumswert

der Optimaltrajektorie berechnet sich dabei aus aktueller Fluggeschwindigkeit V45 und dem
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Vias N | (Yeas)

(/5] [RPM] | [m/c]
Aktueller Betriebszustand o | 39,11 2627 0,779
mazximale Reichweite im Horizontalflug < | 38,92 2618 0,779
Abweichung absolut 0,19 9 0,0
Abweichung relativ 05% 0,3% 0,0%

Tabelle 5.7.: Vergleich der aktuellen Betriebsparameter in der Trajektorie mit der
Betriebsparameter fiir das Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug in der Hohe
hrsa = 2550 m.

Batteriestrom [Ip,:, wihrend der Kriteriumswert des FFK sich aus der Stationdrauswertung
des Kriteriums maximale Reichweite im Horizontalflug mit der in der Optimaltrajektorie
aktuellen Héhe h und dem aktuellen Batterieladezustand SoC' ergibt. Die Werte der stationéren
Steuergrofen sowie die Werte in der Optimaltrajektorie sind dabei konstant iiber die Dauer
des Horizontalflugsegments und unterscheiden sich nur minimal (vgl. Tab. 5.7). Anfangs- und

Endwert der beiden Trajektorien des Kriteriums sind deckungsgleich.

Abbildung 5.27.: Cockpit-Display mit Eco-Anzeige in Fahrt- und Drehzahlmesser mit der
Einstellung fir das Kriterium maxzimale Reichweite im Horizontalflug in der Hohe
hrsa = 2550 m im Horizontalflugsegment der optimalen Trajektorie.

In Abb. 5.26 sowie in Tab. 5.7 zu erkennen, dass aktueller Betriebspunkt in der Optimaltrajek-
torie und stationér ermittelte Werte fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug
nahezu deckungsgleich sind. Die Abweichung betragt fiir die Geschwindigkeit V745 nur 0,5 %
und fiir die Drehzahl N nur 0,3 %. Der Optimalwert des Glitekriteriums mazimale Reichweite

im Horizontalflug stimmt sehr exakt mit dem Betriebspunkt in der Trajektorie {iberein. Das
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zeigt sich auch in den Anzeigen des Cockpit-Displays (Abb. 5.27). Die Nadeln fiir Flugge-
schwindigkeit V749 und Drehzahl N liegen exakt auf den weiflen Balken, die das Optimum

fir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug markieren.

Wiéhrend des Horizontalflugsegments nimmt der Batterieladezustand SoC' ab. Dadurch re-
duziert sich der Wert fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug. Tab. 5.8
vergleicht Beginn und Ende des Horizontalflugsegments der Trajektorie hinsichtlich deren
Fluggeschwindigkeiten Vi ag, Batteriestrome I+ und den daraus berechneten Werten fiir das
Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug. Die Werte der optimalen Steuerparameter

werden durch das Absinken der Batteriespannung nicht beeinflusst.

Ubato Vras IBat ( - t)
VI e (A | e
Beginn Phase 2 (SoC = 0,7153)
44,37 54,93 | 0,8078
44,25 54,65 | 0,8097
Ende Phase 2 (SoC = 0,4236)
Aktueller Betriebszustand 0] 44.36 58,60 | 0,7552

mazximale Reichweite im Horizontalflug < 298,3 4425 58,60 | 0,7570

Aktueller Betriebszustand

mazimale Reichweite im Horizontalflug 317.,9

<O

Tabelle 5.8.: Vergleich der aktuellen Betriebsparameter in Phase 2 der Trajektorie und
Betriebsparameter fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug in der Hoéhe
hrsa = 2550 m zu Beginn und am Ende von Phase 2.

Um abschlielend eine quantitative Aussage iiber die Validitdt des neuen FFK treffen zu
konnen, wird wie oben (Abb. 5.23) eine Trajektorie durch Simulation der stationdr ermittelten
Steuergrofien erzeugt und die Ergebnisse mit der Optimaltrajektorie verglichen. Wie in Kap. 4.1
beschrieben, wird fiir ein realistisches Flugprofil zundchst ein Steigflugsegment im Optimum des
Kriteriums mazimale Reichweite mit Vertikalprofil vorgesehen. Zur besseren Vergleichbarkeit,
wird die Simulation nach dem Steigflugsegment bei Erreichen der Hohe h = 2550 m im
Horizontalflug entlang dem Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug weitergefiihrt.
Ist im weiteren Verlauf der Zielpunkt bei (3.40) im Gleitflug?® ohne Energieeintrag (vgl. Kap.
3.2.3) erreichbar, so wird das Horizontalflugsegment verlassen und die Hohe im Gleitflug bis

zum Zielpunkt abgebaut (vergleichbar mit einem Endanflugrechner).

Abb. 5.28 zeigt das Ergebnis der Simulation zusammen mit den Verldufen aus der Opti-
maltrajektorie (Abb. 5.21). Qualitativ beurteilt &hneln sich die beiden Trajektorien. Sowohl
das Steigflugsegment (mit konstant v = 3,1°) als auch das Sinkflugsegment (mit konstant
v = —4,4°) des FFK sind vom Betrag her etwas steiler als fiir die Optimaltrajektorie. Dadurch
ist das Horizontalflugsegment auf h = 2550 m etwas langer als bei der Optimaltrajektorie.
Der Verlauf des Batterieladezustands SoC ist im gemeinsamen horizontalen Teilstiick beider
Trajektorien qualitativ deckungsgleich, trotz unterschiedlicher Verldufe in Steigflug- und

Sinkflugsegment enden sie bei qualitativ &hnlichem Zielwert. Da kein Energieeintrag wahrend

% Der Bahnwinkel fiir das beste Gleiten betrigt fiir das Festpropeller-Modell v = —4,4°, siehe Kap. 3.2.3.
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Abbildung 5.28.: Simulation des FFK mit Terrain.

des Sinkflugsegments des FFK mehr stattfindet, verlauft der Batterieladezustand hier auf
einem konstanten Wert. Die Fluggeschwindigkeit V7ag ist in Steig- und Sinkflug fiir das FFK
geringfiigig hoher als fiir die Optimaltrajektorie, im Horizontalflugsegment ist die Optimal-
trajektorie etwas schneller, wie schon fiir die rein horizontale Trajektorien aus Abb. 5.23 zu
sehen war. Die Drehzahlen N sind im Horizontalflugsegment beider Trajektorien gleich. Im
Steigflugsegment liegt die Drehzahl wegen des steileren Winkels fir das FFK etwas hoher, im
Sinkflugsegment niedriger, da im Gegensatz zur Optimaltrajektorie kein Energieeintrag mehr

stattfindet (Igq = 0).

Trotz der Unterschiede in den Verliufe beider Trajektorien ergibt sich eine gute Ubereinstim-

mung der Batterieladezustinde am Ende (vgl. Tab. 5.9). Das FFK liegt damit um relativ

ASoC

%]

Neuartiges FFK 66,58
Optimaltrajektorie | 64,91

Tabelle 5.9.: Quantitativer Vergleich der benotigten Menge an Batterieladung des neuartigen
Flugfihrungskonzeptes und der beschriankten Optimaltrajektorie mit Terrain.

2,5 % unter der Optimaltrajektorie. Fiir das Szenario ohne Terrain (vgl. Abb. 5.28) lag das
FFK weniger als 1% unter der beschrankten Optimaltrajektorie ohne Terrain. Aus dem
Vergleich beider Szenarien ohne und mit Terrain (Abb. 5.23 und 5.28) ldsst sich im vorliegen-
den Fall schlussfolgern, dass das FFK umso valider ist, je flacher das Flugprofil ist (geringe

Flugh6henénderung wihrend des Fluges; also kurze Steig- und Sinkflugsegmente).
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5.2. Modell mit Verstellpropeller

Dieses Kapitel stellt die Ergebnisse der Modellvariante mit variablem Propellerblattwinkel ¢

Vor.

5.2.1. Stationare Flugleistungen

Vor der Modellanalyse auf Energieeffizienz (vgl. Kap. 3.2.3) werden zunachst die Flugleis-
tungen des vorliegenden Modells beschrieben. Dabei werden die Ergebnisse mit denen der
Auswertung des Festpropeller-Modells verglichen. Es wird auch hier angenommen, dass die
volle Steigleistung des Flugzeugs nur vergleichsweise kurzfristig ausgereizt wird. Beschrankun-
gen durch die Motortemperatur Ty, werden daher bei der Betrachtung der Steigflugleistung
nicht bertcksichtigt. In die Ausfiihrungen der folgenden Unterkapitel sind an einigen Stellen
weiterfiihrende Erkldrungen zum neuartigen Flugfithrungskonzept eingebettet. Diese sind

entsprechend gekennzeichnet.

Steigflug
8004
700 4001
5
350 |-
600 |-
= 300 14
z.
— 500 = =
=3 Z 250, <
£ 400} E 13
g | 5 200} E
N —_— =1 g
s — VL 2 2
—FP £ 150| 12 2
200 [/ L P1 7 oll—vrel
P2 — FP|i 1,
100 |- Néherung mit ny = —1 H 501 P1 |
—— Niherung mit ny = —0.934 ! P2 |
0 I AT ——— - I I I | ! 1! | |
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Vias [m/s] N [RPM]
(a) (b)

350 |
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Schubiiberschuss [N]
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50 | P1 |
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L I ;

Abbildung 5.29.: Schub bzw. Schubiiberschuss (Kriterium steilstes Steigen) iiber
Geschwindigkeit Viag, Drehzahl? N und Blattwinkel ¢ in der Hohe hrg4 = Om. Vergleich
von Verstellpropeller (VP) und Festpropeller (FP).
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Abb. 5.29 zeigt die Verldufe der Schubkraft (Kriterium steilstes Steigen) in Abhéngigkeit
von der Fluggeschwindigkeit V745, Drehzahl N und dem Propellerblattwinkel ¢ in der Hohe
hrsa = 0m. Die Kurve fiir den Verstellpropeller weist keinen Knick infolge der Maximaldreh-
zahl Ny, auf. Der maximale Schub kann mithilfe eines vergréfierten Propellerblattwinkels ¢
vor allem bei hoheren Geschwindigkeiten bei Drehzahlen N < N, abgerufen werden.
Auflerdem befindet sich das Modell iiber den gesamten Geschwindigkeitsbereich an seiner
Leistungsgrenze, es wird also im Gegensatz zum Festpropeller-Modell nicht durch die tech-
nische Grenze N, eingeschrankt. Dadurch ist die maximale stationdr im Horizontalflug
erreichbare Geschwindigkeit mit Verstellpropeller (V7agmaz(y = 0°) & 61,1 m/s) grofer als die
mit Festpropeller (V7agmaz(7 = 0°) = 52,5m/s).

Zum Vergleich sind jeweils die Kurven fiir Verstellpropeller (VP) und Festpropeller (FP)
dargestellt. Der Verstellpropeller liefert grundsétzlich ahnlich viel Schub F' wie der Festpropeller.
Der Verlauf iiber der Geschwindigkeit V745 (vgl. Abb. 5.29a) ist fiir den Festpropeller etwas
steiler als fiir den Verstellpropeller. Bei geringerer Geschwindigkeit liefert der Festpropeller
mehr Schub F als der Verstellpropeller, bei groflerer Geschwindigkeit liefert wiederum der

Verstellpropeller mehr Schub als der Festpropeller.

Analog zu Gleichung (5.3) ergibt sich fiir das Verstellpropellermodell nyyp = —0,934. Diese
N&herung und die fiir nyy = —1 sind in Abb. 5.29a integriert. Als Referenzkraft wurde fir
den Verstellpropeller F,..;y = 708,6 N bei Viag ey = 27 m/s angenommen. Mit dem Wert fur
den Geschwindigkeitsexponenten liegt das Verstellpropellermodell etwas ndher am Wert —1
als das Festpropellermodell (zum Vergleich: ny pp = —0,89). Die klassische Ndherung stimmt
nicht gut mit den Schubwerten des komplexen Modells iiberein, es wird daher mit den realen

Schubwerten weiter gerechnet.

FP VP
Vras — [w/s] 33,3 34,9
N [RPM] | 2420 2198

o [ — 18,5
v [Pl | 515 460
Jprop  [—] | 0,5160 0,5858
Cr [-] |0,0484 0,0515
Cp [-] 0,337 0,0429
Cr/cp  [] 144 1,20
F [N] | 6672 6038
Mprop [Nm] | 1183 1273

]
Nprop (%10 | 74,1 70,2

Tabelle 5.10.: Ausgewéhlte Modellausgénge fiir das Kriterium steilstes Steigen in der Hohe
hrsa = 0m fiir Festpropeller und Verstellpropeller.

9 Der unstete Verlauf der Kurven in Abb. 5.29b fiir Drehzahlen von N > 2600 RPM resultiert aus der groberen
Auflosung des Stiitzpunktgitters (vgl. Kap. 3.2.4).

100 Der Propellerwirkungsgrad berechnet sich aus Vorschub- und Wellenleistung;: NProp = %
rop

133



5.2. VERSTELLPROPELLER KAPITEL 5. ERGEBNISSE KOMPLEXES MODELL

Tab. 5.10 vergleicht den Betrieb von Verstellpropeller- und Festpropellermodell im Betrieb-
spunkt des Kriteriums steilstes Steigen. Fiir die beiden verglichenen Modelle findet steilstes
Steigen mit dem Verstellpropeller bei etwas hoherer Geschwindigkeit und geringerer Drehzahl
statt. Mit Gl. (2.2) liegt der Fortschrittsgrad des Propellers Jp,, fiir das Verstellpropellermo-
dell etwas hoher. Sowohl Schubbeiwert Cp als auch Leistungsbeiwert Cp sind damit fiir das
Verstellpropellermodell etwas hoher als fiir das Festpropellermodell. Zum Vergleich der beiden

Modelle wird jeweils der Quotient

Cr(J)
Cp(J)

gebildet. Die Analyse des Quotienten zeigt, welcher der beiden Propellermodelle bei gleicher

(5.21)

Leistung und gleichem Fortschrittsgrad J mehr Schub abgeben kann.

In Abb. 5.30 ist der Quotient iiber dem Propellerfortschrittsgrad (2.2) fiir Fest- und Ver-
stellpropeller dargestellt. Der Quotient relativiert den erzeugbaren Schub pro eingebrachter
Leistung. Beide Antriebe (VP und FP) liegen im Steigflug mit dem maximalen Steigwinkel
Ymaz in ihrer Leistungsgrenze Pyt maz = 30 kW. Mithilfe des Quotienten lasst sich daher der

erzeugbare Schub beider Konfigurationen vergleichen.

3,

92 L
;L L5
QR
1
A\
0,5 — FP
O’Y(maw,VP)
~@ V(max,FP)
O I I L L L L L \ |

0 o1 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Tprop |1

Abbildung 5.30.: Vergleich der Verlaufe von % fiir Fest- und Verstellpropeller'®!(vgl. Abb.
2.3 und 2.6). Propellerblattwinkel des Verstellpropellers: ¢ p,o, = [14, 16, 18,20, 22] °.

Fiir Fortschrittsgrade Jp;qp, < 0,6 liegt die Kurve des Festpropellers hoher als die Kurven des
Verstellpropellers. Durch den variablen Blattwinkel ist der Verstellpropeller bei in diesem Fall
Jprop > 0,6 im Vorteil. Dieser Sachverhalt zeigte sich schon in Abb. 5.29a und 5.29b: Bei
kleinen Geschwindigkeiten oder grofien Drehzahlen, also kleinen Fortschrittsgraden liegt der
Schub des Festpropellers hoher als fiir den Verstellpropeller. Fiir groflere Geschwindigkeiten

oder kleine Drehzahlen erzeugt der Verstellpropeller einen grofleren Maximalschub.

101 Der Vollstindigkeit halber vergleicht Abb. A.2 im Anhang die beiden Wirkungsgrade der Propeller.
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~

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Erweiterung des Algorithmus bei Abweichung eines der Steuerparameter

Abb. 5.29 beinhaltet zusétzlich zwei Testpunkte P1 und P2 mit zwei Geschwindigkeiten, die
von der optimalen Fluggeschwindigkeit fiir das Kriterium steilstes Steigen unterschiedlich
gewdhlt wurden. Die Geschwindigkeit ist fiir Testpunkt P1 etwas oberhalb der fiir das
Kriterium optimalen Fluggeschwindigkeit festgesetzt, der Punkt P2 unterhalb. Daher sind
die beiden Betriebspunkte nicht mehr optimal im Sinne des Kriteriums steilstes Steigen,
der Schubiiberschuss ist fiir beide Punkte geringer als im Optimum. Fiir beide Punkte
sind die anderen beiden Steuerparameter (Drehzahl N und Propellerblattwinkel ¢pyqp) mit
dem vorgestellten Approximationsverfahren fiir das steilste Steigen vy, maximiert. Die sich
ergebenden Werte sind in den Abb. 5.29b und 5.29¢ als © und & dargestellt. Tab. 5.11 fasst die

Werte zusammen. Die optimale Drehzahl fiir Punkt P1 ist etwas niedriger als die urspriinglich

Vias N ) F-W ~
[vs)  [RPM] [ N[
opt | 34,875 2198 18,5 340,6 4,60

P1 o© | 425 2178 20,35 | 289,6 3,91
P2 © 30 2245 16,9 298 4,03

Tabelle 5.11.: Zusammenfassung fiir das Kriterium steilstes Steigen und Vergleichswerte (P1
und P2) in der Hohe hrsa = Om fiir das Verstellpropellermodell.

optimale Drehzahl, der Blattwinkel ist ein wenig gréfler als der urspriinglich optimale. Fiir
Punkt P2 verhélt es sich genau anders herum. Mit zunehmender Fluggeschwindigkeit nehmen
also fiir Maximalschub die Drehzahl N ab und der Propellerblattwinkel ¢p;o, zu (siche
Markierung in Abb. 5.29a). Der Wert des Kriteriums steilstes Steigen liegt fir P1 liegt ca.

15 % unter dem absoluten Maximum, fir P2 ca. 12,5 %.

In Abb. 5.29b und 5.29c¢ liegen die beiden Betriebspunkte P1 und P2 unterhalb der Maxi-
malkurve. Dies erklért die Problematik der Darstellung nach Kap. 3.2. Obwohl die Werte
der Giitekriterien von mehreren Steuerparametern abhéngen, tduscht die Art der Darstellung
in Abb. 5.29 {iber einem bestimmten Parameter Unabhéngigkeit von den beiden anderen
Parametern vor. Wird einer der Parameter auf einem festen Wert ungleich dem Optimum
fixiert, ist das absolute Optimum durch Anpassung der restlichen Parameter nicht mehr
erreichbar. Auflerdem ist der als Optimum <) markierte Betriebspunkt fiir Drehzahl und
Propellerblattwinkel nicht mehr der optimalste, da ja die Geschwindigkeit vom Optimalwert
abweicht. Der im Sinne des Kriteriums optimale Betriebspunkt ist nur erreichbar, wenn
alle drei Steuerparameter im Optimum liegen. Dieser Sachverhalt wird mithilfe einer zwei-

102

dimensionalen'®? Funktion ,Kriterium“= f(z1,22) mit f : R? — R genauer erliutert. Abb.

102 iir das Verstellpropeller-Modell existieren drei Steuerparameter, respektive drei Dimensionen in den
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5.31 zeigt eine zweidimensionale Funktion, die ein absolutes Maximum in etwa in der Mitte

des dargestellten Bereichs aufweist (markiert mit ). Die beiden griinen Linien stellen die

Kriterium

T2 I

Abbildung 5.31.: Darstellung eines Giitekriteriums inklusive Beispiel fiir eine Abweichung
vom Optimum (dreidimensional).

Hillkurven jeweils aus Sicht der Parameter x1 und zo (vgl. Kap. 3.2.1) dar. Beide verlaufen
durch das Maximum <. Fiir einen festen Wert von z1 (ungleich dem optimalen Wert von x1)

wurde das zugehorige Maximum

II%CE;X h(wl#xl,opt)(xQ) (5.22)

durch Variation von xo gesucht und als rotes Dreieck A markiert. Die rote Linie zeigt die
moglichen Werte des Kriteriums, die durch Variation von x5 zustande kommen kénnen. Es ist
zu sehen, dass fiir z1 # @1 oy das absolute Optimum < durch Variation von xp nicht mehr zu

erreichen ist.

Abb. 5.32 zeigt die beiden zweidimensionalen Seitenansichten der Funktion f(x1,x2) sowie die
Hiillkurven in griin und die rote Linie, die alle Werte fiir einen festen Wert von z; beinhaltet

und durch Variation des Parameters x2 entsteht. In beiden Diagrammen bildet jeweils eine der

0 A

-2

Kriterium
i i

Kriterium

y. | A
4| £ | N

-6

30 40 50 60 70
T T2

Abbildung 5.32.: Darstellung eines Giitekriteriums inklusive Beispiel fiir eine Abweichung
vom Optimum (zweidimensional).

grinen Linien die Hiilllinie der Funktion f(x1,x2). Diese verlauft jeweils am oberen Rand aller

moglichen Funktionswerte. Im linken Diagramm f(z) liegt das Maximum fiir einen festen

Stutzpunktgittern. Da die Visualisierung einer dreidimensionalen Funktion keinen anschaulichen Mehrwert
aufweist, wird hier zur Erlauterung kurz eine zweidimensionale Funktion verwendet.
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Funktionswert in 1 auf der Hilllinie und damit am oberen Rand der Funktionswerte, die rote
Linie zeigt die Fixierung des Wertes x;. Dagegen im rechten Diagramm f(z2) verlduft die rote
Linie der moglichen Werte durch Variation von x4 unter der griinen Hiilllinie. Obwohl der sich
einstellende Parameter x2 sehr nahe am Optimum xg o) liegt, ist der Wert des Giitekriteriums
an dieser Stelle geringer als der Wert am absoluten Optimum. Das bedingte Maximum (ein

Parameter fix, der andere frei) ist ungleich dem absoluten Maximum (beide Parameter frei).

Ist einer der Parameter beispielsweise auf der Grenze von 5% Abweichung vom absoluten
Optimum fixiert, so erzeugt dies eine zusitzliche Bedingung in der Optimierung. Das absolute
Maximum ist durch Variation des anderen Parameter nicht mehr erreichbar. Stattdessen ergibt
sich durch den fixierten Parameter ein neues Optimierungsproblem mit einer zuséitzlichen
Nebenbedingung. Fiir das Beispiel aus Abb. 5.32 beschréankt sich dann der Suchraum nach
dem Maximum mit dieser zusétzlichen Nebenbedingung auf die rote Linie. Dementsprechend
muss bei Abweichung von Parameter x1 die Darstellung der Maxima in der Analyse (spater

auch im Cockpitdisplay) des Parameters zo nachgefiihrt werden.

Fiir die Datenanalyse des neuen Flugfithrungskonzeptes wird daher folgende Anpassung!®3
vorgeschlagen: Die Auswertung und Analyse der Modelldaten (vgl. Abb. 4.1) wird in zwei
Schritte aufgebrochen (vgl. ,Modellauswertung 1“ und ,Modellauswertung 2“ Abb. 5.33). Im
ersten wird die Modellfunktion fiir den gesamten Giiltigkeitsraum (vgl. Kap. 3.2.1) ausgewertet
und die Daten auf das Maximum und die genannten Abweichungen um beispielsweise 2,5 und
5% hin durchsucht. Die mit dieser Analyse ermittelten Daten werden fiir die Darstellung der
Fluggeschwindigkeit gespeichert. Im zweiten Schritt wird das Modell nochmals ausgewertet,
allerdings mit der aktuellen, als fixiert betrachteten Fluggeschwindigkeit Vrag. Die mit
diesen Daten ermittelten Werte werden dann fiir die Darstellungen von Drehzahl N und

Propellerblattwinkel ¢p,, gespeichert.

Abb. 5.34 zeigt das Ergebnis des beschriebenen Vorgehens beispielhaft fiir den Punkt P1 in
Anlehnung an Abb. 5.29. Das absolute Optimum ist mit {», Punkt P1 mit O gekennzeichnet.
Die exemplarisch gewihlte Fluggeschwindigkeit V;4g 5 liegt oberhalb des absoluten Optimums
V1as,¢- Die beiden anderen Abbildungen 5.34b und 5.34c enthalten neben den Kurven aus dem
zweiten Schritt der Auswertung und Analyse der Modelldaten die urspriinglichen Hiilllinien aus
der Sicht der jeweiligen Parameter N und ¢p,q,. Punkt P1 liegt nun jeweils beim Maximum
der Linien (F'— W)y, 405 (N) bzw. (= W)y, 495 (¢Prop). Durch die Anpassung der
Datenauswertung werden nun also die Parameter N und ¢p;., in der Darstellung so nachge-
fithrt, dass mit der aktuellen (vom absoluten Optimum abweichenden) Fluggeschwindigkeit
ein (durch die Fixierung der Fluggeschwindigkeit) beschranktes Optimum des Giitekriteriums

erreicht wird.

Fiir die Darstellung der optimalen Geschwindigkeit im Display werden die Daten aus der
Auswertung des gesamten Giiltigkeitsraumes (siehe oben) verwendet, fiir die Darstellung

der optimalen Drehzahl N und den optimalen Propellerblattwinkel ¢p,op die Daten aus der

103 Die Anpassung wird beispielhaft fiir das Verstellpropeller-Modell gezeigt, ist aber mit Anpassungen auch
auf das Festpropeller-Modell anwendbar.
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[ Wahl des Kriteriums
!
Modellauswertung 1
Absolutes Maximum fiir akt. A und SoC
(gesamter Giiltigkeitsraum)

l

Ermittlung der Abweichungen der akt.
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Modellauswertung 2
Suboptimales Optimum unter Rand-
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Abbildung 5.33.: Verfeinerung des Algorithmus zur Nachfithrung der Antriebsparameter
(in Anlehnung an Abb. 4.1).

Auswertung mit Fixierung der Geschwindigkeit auf die aktuelle Fluggeschwindigkeit. Mit
dem vorgestellten Verfahren wird der Betriebsparameter Fluggeschwindigkeit Viag bzw. Vrag
gegeniiber den beiden anderen priorisiert. Will oder muss das Flugzeug (beispielsweise auf
die Aufforderung durch die Flugsicherung hin) mit einer Fluggeschwindigkeit ungleich der
optimalen gefithrt werden, so kénnen die restlichen Parameter entsprechend der Indikatoren im
Display nachgefithrt werden und das Flugzeug so fiir die fixierte Fluggeschwindigkeit effizient

betrieben werden.

Tab. 5.12 fasst die Werte fiir die Auswertung ohne und mit Nachfithrung quantitativ zusam-
men. Die Werte mit Nachfithrung wurden fiir die jeweiligen Geschwindigkeiten V7ag x als
fixe Vorgabewerte (fett gedruckt) mit der oben beschriebenen Anpassung des Algorithmus
berechnet. Jeweils die Werte der ersten Spalte Vrag x sind gleich, die Modellauswertung hat
sich fir deren Ermittlung nicht gedndert. Alle restlichen Werte unterscheiden sich mitunter
deutlich. Die Werte fiir das Optimum (maximaler Steigwinkel) sind ohne und mit Nachfithrung

erwartungsgeméaf identisch.

t104

Abb. 5.35 zeigten den resultierenden relevanten Displayausschnit ohne und mit Nachfiihrung

der Antriebsparameter. In beiden Abbildungen sind die gleichen Betriebsparameter (Nadeln)

104 Zur besseren Vergleichbarkeit sind in dieser Abbildung beide Varianten zugleich integriert. In der Endversion
ist pro Parameter nur eine Anzeige der optimalen Parameter samt Toleranzbereichen vorgesehen.

138



5.2. VERSTELLPROPELLER KAPITEL 5. ERGEBNISSE KOMPLEXES MODELL

8004

1004
700 | 5
350 |
600 -
o 300 1
— 500 & =
& £ 2501/ <
£ 400} El g L |52
2 £ 20| - T
300 . > Z ) £
------ Z 150, — %, 2 3
—(F— W (Vias) Falecaaaam=="" =) - .
200} %’V Jmaz (Vias) ‘ = — (F = W), (N) ’%
=== W(Vias) | WORG (r-w) ©
W : mazr 11
100 [{ X2 F = Winaa | soll=— (F = W)y s (V)
P1 I 50 OPl Vias=42,5
20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 D500 2000 2200 2400 2600 2800 3000
Vias [m/s] N [RPM]
(a) (b)

w
&
=]

w
S
=]

o

3

=)
T

)
=]
=]

-

o

=)
T

Bahnwinkel v [°]

Schubiiberschuss [N]

-
o
=]

o
=)

T
01 2

Abbildung 5.34.: Anpassung der Datenauswertung zur verbesserten Darstellung im
Cockpitdisplay mit Nachfiihrung der Parameter N und ¢p;.qp.

dargestellt. Die aktuelle Geschwindigkeit wurde mit 42,5 m/s =153 km/h deutlich tiber der
eigentlich optimalen Fluggeschwindigkeit von 34,9 m/s =126 km/h gewéhlt (vgl. Punkt P1 in
Abb. 5.29 und 5.34). Die Werte der angezeigten aktuellen Antriebsparameter sind die fir diese
fixe Fluggeschwindigkeit 42,5 m/s optimalen nachgefithrten Werte. Ohne Nachfithrung bei der
Auswertung zeigt das Display falsche Optimalwerte an, mit Nachfithrung sind die Striche
der Optimumsanzeigen und die aktuellen Parameter (Nadeln) deckungsgleich. Wird also bei
Abweichung der Fluggeschwindigkeit nicht mit der aktuellen Fluggeschwindigkeit ausgewertet,

so werden falsche Antriebsparameter im Indikator des Displays angezeigt.

Konkret fiihrt das Steuern des Flugzeuges in einem Betriebspunkt ohne nachgefiihrte Steuer-
parameter zu einem Steigwinkel von v = 2,29 ° und mit nachgefiihrten Steuerparametern zu
v = 3,92°. Der absolute Einbufle an erfliegbarem Steigwinkel betrédgt bei falschen Vorgaben
dabei also signifikante 1,63 °. Fiir einen Bezugssteigwinkel von im Mittel 3,11 ° betrigt die

relative Einbufle 52 % — eine Nachfithrung der Steuerparameter ist daher zwingend notig.

Die Diagramme fiir Kraftiiberschuss aufgetragen tiber der Hohe (Kriterium steilstes Steigen)
und Leistung bzw. Leistungsiiberschuss (Kriterium schnellstes Steigen) sind der Vollstédndigkeit
halber dem Anhang beigefiigt (siehe Abb. B.2, B.3 und B.4).

In Kap. 3.2.2 wurde dargestellt, wie sich die Gréflen der Schrittweiten der Stiitzpunkte im
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‘ Ohne Nachfiihrung ‘ ‘ Mit Nachfiihrung ‘ ‘

Viasx  Nx ¢x | v || Viasx  Nx ox | v || Ay
m/s]  [RPM]  [7] | ° (v/s)  [RPM]  [°] | [7] || [°]
5% | 31,6 2450 148 |39 31,6 2230 174 |44 05
25% | 324 2373 158 | 4,1 32,4 2240 174 |45 | 04
Ymaz 34,9 2198 18,5 | 4,6 34,9 2198 18,5 | 4,6 0
25% | 374 2053 210 | 41| 37.4 2220 18,6 |45 || 04
5% | 388 2000 221 /39| 38,8 2190 194 |44 05

>a<c gD

Tabelle 5.12.: Zusammenfassung der stationdren Steuerparameter fiir das steilste Steigen im
Vergleich fiir ohne und mit Nachfiithrung der Antriebsparameter.

Rechengitter auf die Ergebnisse auswirken. Anhand eines Vergleichs (dhnlich zu Abb. 3.8) sollen
nun die Auswirkungen der Schrittweitenwahl auf die Ergebnisse der Stationdrauswertung des
Modells visualisiert und quantifiziert werden. Abb. 5.36 zeigt die Verldufe des Kraftiiberschusses

105 Die vier Abbildungen wurden mit vier Konstellationen

iber der Drehzahl N aufgetragen
verschiedener Schrittweiten erzeugt. Jede einzelne Abbildung beinhaltet eine Referenz-Kurve

(obere, diinnere Linie). Deren Erzeugung wird im Folgenden kurz beschrieben.

Fiir manche Modelle kann eine solchen Referenz-Kurve analytisch erzeugt werden. Ist die
aktive Begrenzung im System bekannt, so kénnen die Modellgleichungen nach der jeweiligen
Begrenzung aufgelost werden und mit einem festen Grenzwert auf die Steuerparameter und
Modellausgénge zuriickgerechnet werden. Das vorliegende Modell lésst sich jedoch nicht ohne
weiteres analytisch nach der aktiven Begrenzung auflésen, da es unter anderem aus Lookup-
Tabellen besteht. Aulerdem fithrt die Abhéngigkeit von mehr als einem Steuerparameter (in
diesem Fall Va5 und ¢prep) zu nicht eindeutigen Losung der invertierten Gleichungen. Anstatt
durch analytische Losung werden die Verlaufe des maximalen Schubiiberschuss numerisch
mithilfe eines Trimm-Algorithmus ermittelt, der mit der MATLAB-Funktion fmincon realisiert
wurde. Dieser ermittelt fiir jeden aufgetragenen Wert von N mit einer Schrittweite von
AN = 0,5RPM die Kombination aus den beiden Steuerparametern Vrag und ¢pyqp fiir den

maximal moglichen Wert in diesem Fall fiir den Term F — W:

max J=F-W (5.23)

VTAS 7¢Prop

unter Beriicksichtigung der Nebenbedingungen aus Kap. 3.1.3. Im speziellen vorliegenden Fall

sind die beiden aktiven Nebenbedingungen die Motortemperatur und Motorleistung:

TMot,stat < 100°C (5.24)
Pyt < 30kW (5.25)

105 Dje Temperaturgrenze wurde hier absichtlich aktiv geschalten. Abb. 5.36 ist daher nicht zu vergleichen
mit Abb. 5.29b, die ohne eine aktive Temperaturgrenze erzeugt wurde (vgl. Annahme aus Kap. 5.1.1). Im
Rahmen der Untersuchungen zeigten speziell diese Diagramme die groite ,Rauschbreiten. Die Abbildung
stellt den ,,worst case* an ,Rauschbreite“ dar.
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Abbildung 5.35.: Cockpitdisplay fur das steilste Steigen ohne und mit Nachfithrung der
Antriebsparameter.

Die so entstehende Kurve dient als Vergleichskurve und wird im Rahmen des numerischen

Trimmverfahrens als ,theoretisch exakt* angenommen.

Mithilfe der Abb. 5.36 kénnen qualitative Aussagen hinsichtlich der Genauigkeit des Verfahrens
in Abhéangigkeit der Schrittweiten im Rechengitter getroffen werden. Die Auflésung in Abb.
5.36a reicht fiir eine sinnvolle Analyse nicht aus'®6. Das Maximum stimmt zwar relativ gut mit
dem Maximum der Vergleichskurve iiberein, der Rest der Kurve ist jedoch wenig valide. Die
Kurven aus den Abb. 5.36b und 5.36¢ stimmen deutlich besser mit der Vergleichskurve tiberein.
Auch in gréflerer Entfernung vom Maximum passen die Kurven noch gut zur Referenzkurve.
Am besten reprasentiert die Kurve aus Abb. 5.36d die Referenzkurve. Es féllt auf, dass in
allen vier Abbildungen 5.36a - 5.36d das Maximum qualitativ gesehen bei derselben Drehzahl
liegt, jedoch mit einem gewissen Versatz zum Referenzmaximum. Das Maximum ist recht
flach ausgeprégt. Fine exakte Bestimmung der optimalen Drehzahl ist daher schwierig, aber
auch nicht zwingend notwendig, weil auch fiir die ermittelte Drehzahl der Wert des Kriteriums
aufgrund der schwachen Kriimmung der Kurve im Bereich des Optimums nur sehr wenig vom

theoretisch exakten Maximum abweicht.

Tabelle 5.13 fasst die Werte aus Abb. 5.36 quantitativ zusammen. Spalte 5.36a zeigt die groben
Schrittweiten aus (4.1), Spalte 5.36d die feinen Schrittweiten aus Tab. 3.2. Tab. 5.13 enthélt

zusétzlich Angaben zur maximalen Abweichung zwischen Schubiiberschuss der Referenzlosung

106 Abb. 5.36a weist eine ungeniigende Konfiguration an Schrittweiten auf. Die Schrittweitenkonfiguration ist fiir
genauere Analysen ungeeignet. Die Abbildung ist lediglich als Beispiel einer ungeniigenden Schrittweitenwahl
aufgefiihrt.
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Abbildung 5.36.: Vergleich (qualitativ) verschiedener Schrittweitenkonfigurationen fiir die
Stationdrauswertung am Beispiel Kraftiiberschuss iiber Drehzahl N.

(F'— W)yep und der approximierten Losung (F' — W)gpp:
max Diff = max [(F — W),er — (F = W)app) (5.26)
Die zugehorige Drehzahl betrigt:
N(max Diff) = N(max [(F — W)res — (F — W)app|) (5.27)

Die Summe der Abweichungen iiber die Drehzahl N betrégt (in Abb. 5.36 rot markiert)

> Diff = §§<F —W)per = (F = W)app (5.28)
Ny

mit den Drehzahlen N, = 2200 RPM und N, = 2700 RPM. Die mittlere Abweichung iiber der
Drehzahl betrigt mit der Anzahl der ausgewerteten Stiitzpunkte der Drehzahl
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Abb. | 5.36a  5.36b 5.36c 5.36d | Referenz
AN [RPM] | 10 1 1 1 0,5
AVpas [1/s] 0,5 05 025 01 -

A¢ [°] 025 005 025 005 -

Drehzahl N [RPM]

2250 2215 2215 2215 2211
2320 2303 2308 2303 2290,5
2490 2491 2491 2491 2502

2530 2559 2559 2559 2562,5
2570 2586 2586 2586 2587,5

N

Kriteriumswert Maximum F' — W [N]

| 201,26 202,15 202,18 202,18 | 202,18

max Diff N] 155 98 9,6 3,6 ;

N(max Diff) [RPM] | 2630 2674 2679 2657 -

ny -] 50 500 500 500 -

mean Diff [N] 9,52 2,12 2,72 1,27 -
Berechnungsdauer [s] (ohne MEX-Funktion)

teale [s] |23 11,5 6,8 152 | 43

Tabelle 5.13.: Vergleich (quantitativ) verschiedener Schrittweitenkonfigurationen fiir die
Stationdrauswertung am Beispiel Kraftiiberschuss F' — W iiber Drehzahl N.

nn = (N, — Ny) z: S Dif
1

nN

mean Diff = (5.29)

Letzteres stellt als mittlerer Fehler zwischen beiden Kurven eine Vergleichsgrofle der verschie-
denen Schrittweiten dar. Alle vier Konstellationen von Schrittweiten treffen das Maximum
quantitativ trotz der Flachheit des Optimums sehr gut. Dies spiegelt auch der absolute
Wert fiir das Maximum wieder (letzte Zeile). Die groiten Abweichungen von der Referenz
hinsichtlich der Toleranzbereiche von 2,5 und 5% (V und A) weist erwartungsgemaf 5.36a
auf. Der Drehzahlfehler fiir Fall 5.36a betrégt ca. 20 — 40 RPM. Am besten approximiert 5.36d
die Referenzkurve. Bis auf die Abweichung des Maximums von der Referenzkurve betrigt die
Abweichung der restlichen aufgefithrten Werte maximal 3,6 N. Damit liegt die Auswertung
mit der SchrittweitengroBe aus Abb. 5.36d unter der in (4.1) geschétzten Auflosungsbreite
der Cockpitanzeige fiir die Drehzahl. Wird das Rechengitter fiir jede Kriteriumsanalyse also

entsprechend angepasst, so kann das Verfahren als valide betrachtet werden.

Tabelle 5.13 enthélt zusétzlich die gesamten Berechnungsdauern t.q. fir die Ermittlung
der Kurven. Bei der Approximation der stationdren Flugleistungen beinhaltet der Wert
der Berechnungsdauer auch Funktionen der Darstellung (plot, etc.). Diese sind aber nach
einer Analyse mit dem Performance-Tool ,Run and Time“ in MATLAB [210] mit unter

1% vernachlassigbar klein. Die Modellfunktion wurde fiir die Analyse nicht in eine MEX-
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Funktion umgewandelt, um Vergleichbarkeit zu den Ergebnissen zu wahren, die mithilfe der
Funktion fmincon generiert wurden. Die Referenzkurve wurde mit einem Trimmverfahren
mithilfe der MATLAB-Funktion fmincon (siehe oben) fiir Drehzahlschrittweiten von AN =
0,5 RPM ermittelt. Als Algorithmus kommt hier das Interior-Point-Verfahren zum Einsatz.

Die Abbruchtoleranzen fiir die Trimmrechnung liegen mit

OptimalityTolerance =1-1073
Constraint Tolerance = 1-1073

StepTolerance =1-1073

hoher, als die Schrittweiten der Approximation der stationidren Flugleistungen. Inklusive

»Scalling® entspricht dies einer Abbruchtoleranz (,,Genauigkeit“) von

A(F—W) ~ 0,IN
ATy =~ 0,1°C
AViag ~ 0,03m/s
A¢prop ~ 0,01°

Q

und ist damit verglichen zu den Schrittweiten im Stiitzpunktgitter der Approximation deutlich
genauer. Die Gesamtdauer der Trimmrechnung zur Erzeugung der Referenzkurve liegt mit ca.
43 s deutlich hoher als die stationidre Approximation der Flugleistung. Es werden dabei jedoch
Punkte im Abstand von AN = 0,5 RPM evaluiert, um eine kleinschrittig aufgeléste Kurve zu
erhalten. Dementsprechend oft wird die Funktion fmincon in einer Schleife aufgerufen. Suchte
man dagegen nur beispielsweise das absolute Optimum und je zwei Werte der Einbufle von
maximal 2,5 und 5% vom absoluten Optimum, so wiirde sich die Berechnungsdauer deutlich
verkiirzen: Im Schnitt benétigt die Funktion fmincon fiir die Trimmrechnung bei einer festen
Drehzahl N ca. 0,05s und maximal ca. 0,5s. Fiir fiinf auszuwertende Betriebspunkte brauchte
man mit der Funktion fmincon also die Dauer in der Gréoflienordnung von 2,5s. Damit ldge
man in zeitlich der selben Gréflenordnung wie fiir die Approximation mit der grébsten
Auflésung in Tab. 5.13 — allerdings mit deutlich besserer Genauigkeit. Allerdings ist das
Konvergenzverhalten mit dem iterativen Verfahren nicht garantierbar. Dieses hingt stark
vom Startpunkt der Suche (,,initial guess“) und vom Scalling der einzelnen Parameter ab. Ein
nicht iteratives Verfahren wie das in Kap. 3.2 ist hier stabiler und kommt trotz Einbufle von

Genauigkeit und Geschwindigkeit sicherer zu Losungen.

Energieeffizienter Steigflug

Der Vollstandigkeit halber sind die Verlaufe fiir das Kriterium energieeffiziente Steiggeschwin-
digkeit im Anhang beigefiigt (vgl. Abb. B.5 und B.6).
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Abbildung 5.37.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug iber Geschwindigkeit
Vias, Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in der Hohe hyga = 0m

Horizontalflug

Abb. 5.37 zeigt das Giitekriterium mazximale Reichweite im Horizontalflug

max ( I;) (5.30)

iiber Fluggeschwindigkeit V749, Drehzahl N und Propellerblattwinkel ¢ aufgetragen. Die
Verlaufe der Steuerparameter Drehzahl N und Propellerblattwinkel ¢ weisen anders als beim
Festpropeller keine Zweideutigkeiten auf (vgl. Abb. 5.9 und 5.10). Durch die zusétzliche
Variabilitdt infolge der zusétzlichen Steuergréfie ¢ prqp entsteht keine Zweideutigkeit mehr in

der Darstellung des Kriteriums im Horizontalflug.

Abb. 5.38 zeigt den Verlauf des Kriteriums maximale Reichweite im Horizontalflug iiber der
Hohe aufgetragen inklusive der zugehorigen stationdren Steuergrofen. Zum Vergleich ist der
Wert des Kriteriums fiir das Festpropellermodell aufgetragen. Wie auch im Festpropellermodell
nimmt der Wert fiir das Kriterium mit der Hohe leicht ab (1,1 % auf 3000 m; zum Vergleich
fir den FP: 1,5 % auf 3000 m Hohendifferenz). Gegeniiber dem Festpropellermodell liegt das
Verstellpropellermodell jedoch mit konstant rund 6 % im Vorteil. Tab. 5.14 fasst ausgewéhlte

Werte der Betriebspunkte des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug fiir Verstell-
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Abbildung 5.38.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug inklusive Steuerparameter
iiber der Hohe.

und Festpropellermodell vergleichend zusammen.

| VP FP

hisa [m] 0 3000 0 3000
Viras m/s] [ 40,75 47,00 | 38,9 456
N [RPM] | 1718 1991 | 2310 2697
b [°] 22,0 21,875 - -
JProp -] |0,8895 0,8852 | 0,6315 0,6340
NProp [%)] 63,44 6845 | 66,00 6545
F(=W) [N] 2230 2238 | 2295 2274
Mprop [N m] 738 73,7 | 557 56,1
I [A] 41,06 47,90 | 41,57 49,49
Putot kW] | 13,28 1536 | 13,478 15,839
Ppat kW] | 14,74 17,20 | 14,927 17,773
Vias W [kW] 9,81 10,52 | 8914 10,371
Nges [%] 61,65 61,13 | 59.81 58,35
g

- [m/c] | 0,9924 09811 | 09357 0,9215

Tabelle 5.14.: Ausgewéhlte Modellausgénge fiir das Kriterium mazimale Reichweite im
Horizontalflug in den Hohen h;jg4 = Om und hygs = 3000 m.

Der Fortschrittsgrad Jpop ist im Betriebspunkt im Optimum des Kriteriums maximale
Reichweite im Horizontalflug beim Verstellpropeller groflier als beim Festpropeller, weil die
Drehzahl N des Verstellpropellermodells deutlich geringer ist'%”. Aufgrund der Lage der

107 An dieser Stelle zeigt sich einer der Vorteile des Verstellpropellers gegeniiber dem Festpropeller im Hinblick
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Propellerdaten (vgl. Abb. 2.5 und 2.8) weist der Verstellpropeller daher im Kriterium mazimale
Reichweite im Horizontalflug einen geringfiigig besseren Wirkungsgrad auf (ca. 2,5 %). Zudem
ist die Geschwindigkeit Vp4g fiir das Verstellpropellermodell um knapp 2 m/s héher (bzw. 4,5 %).
Der Batteriestrom Ip,; jedoch ist fiir das Verstellpropellermodell geringfiigig niedriger als fiir
das Festpropellermodell. Die Verwendung eines Verstellpropellers ermoglicht eine effizientere
Umsetzung der vorhandenen Batterieenergie in zuriickgelegte Strecke. Trotz des verringerten
Batteriestroms Ip,; fiir den Verstellpropeller ist die Fluggeschwindigkeit V745 hoher. Folglich
ist das Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug fiir das Verstellpropellermodell hoher

als fiir das Festpropellermodell.

- VP, I =0
160 Momentengrenze %VP’ }Zzi _ Sg(L)Om
\QFP, hrsa =0m
ﬁOﬁFP, hISA = 3000m

140 |-

120 |
_ 100}
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Abbildung 5.39.: Motorkennfeld mit den Betriebspunkten von Verstellpropeller- und
Festpropellermodell fir das Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug in hjga = 0m
und hISA = 3000 m.

Abb. 5.39 vergleicht die Betriebspunkte im Motorkennfeld (inkl. Inverter). Beide Propel-
lermodelle liegen fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug zwischen 94 %
und 95 % Wirkungsgrad nasot+wr- Gleichzeitig bleibt das vom Motor abgegriffene Moment
Mpror jeweils tiber der Hohe gleich, lediglich die Drehzahl N nimmt mit der Hohe etwas
zu. Das Verstellpropellermodell weist im Betrieb ein etwas hoheres Moment bei gleichzeitig
geringerer Drehzahl auf (vgl. Tab. 5.14). Die abgegebene Leistung Pjso; beider Modelle ist
nahezu identisch (vgl. Tab. 5.14).

Nach Ostler [38] ist die optimale Geschwindigkeit V;4g fiir maximale Reichweite bei Wi,

und fiir maximale Dauer bei (V W) lokalisiert. Nach einem Vergleich zwischen dieser

min
Aussage und dem Festpropellermodell in Kap. 5.1.1 wird das Gleiche hier nochmals fiir das

Verstellpropellermodell betrachtet. Tab. 5.15 fasst die korrelierenden Geschwindigkeiten zusam-

auf die Larmentwicklung: Je geringer die Drehzahl ist, umso geringer ist auch der vom Propeller erzeugte
Larm. Folglich ist der Verstellpropeller leiser als der Festpropeller.
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men. Tendenziell kommen die optimalen Geschwindigkeiten ausgewertet nach den Kriterien

Optimum Viasopt | Kriteriumswert fiir V7ag opt
bei FP- VP-
[m/s] Modell
Maximale Reichweite [m/c]
nach [38] Viy,. 435 | 0,898 0,976
FP max E‘gAf% 389 | 0,936
VP max % 40,8 0,992
Maximale Dauer [1/A]
nach [38]  Viy.wy,... 38,1 | 0,0245 0,0255
FP max (7 348 | 0,0252
VP max | 7_— 37,0 0,0257

Tabelle 5.15.: Vergleich der Werte der Kriterien mazimale Reichweite im Horizontalflug und
mazximale Daver im Horizontalflug mit [38].

mazimale Reichweite im Horizontalflug und maximale Dauer im Horizontalflug fir den Ver-
stellpropeller etwas nidher an die nach Ostler [38] genannten Geschwindigkeiten. Sie befinden
sich nicht im aerodynamischen Optimum. Ostler [38] gibt eine optimale Geschwindigkeit an,
die rein von der Aerodynamik (Polare) herrtihrt. Wie fiir das Festpropeller-Modell beschrie-
ben werden dabei die Charakteristik und Wirkungsgrade des Antriebs vernachlassigt. Der
Betriebspunkt im Optimum der Kriterien maximale Dauer im Horizontalflug bzw. maximale

Reichweite im Horizontalflug berticksichtigt diese jedoch fiir das vorgestellte Modell mit.

Tabelle 5.15 vergleicht zusétzlich die Maximumwerte der Kriterien maximale Reichweite im
Horizontalflug und mazximale Dauer im Horizontalflug beider Modelle mit den Kriteriumswer-
ten, die sich bei der Auswertung fiir die fixe optimale Geschwindigkeit nach Ostler [38] fir die
beiden Propellermodelle ergeben. Die optimalen Geschwindigkeiten nach [38] beriicksichtigten
lediglich die aerodynamische Polare zur Ermittlung der optimalen Geschwindigkeiten fiir
maximale Reichweite und maximale Dauer und nicht den Antriebswirkungsgrad, der von der

Geschwindigkeit abhéingen kann. Die Kriteriumswerte'?®

werden jeweils mit der festen nach
Ostler ermittelten ,optimalen® Fluggeschwindigkeit (43,5 m/s bzw. 38,1 m/s) ermittelt. Es ist zu
sehen, dass man mit dieser rein aus der Aerodynamik ermittelten Geschwindigkeit ein wenig
an Reichweite bzw. Flugdauer einbiifit gegeniiber der Fluggeschwindigkeit, die mithilfe des
Giitekriteriums ermittelt wird und neben der Aerodynamik auch die Antriebscharakteristik
beriicksichtigt. Konkret ergeben sich fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug
fir das Festpropellermodell 4 % und fiir das Verstellpropellermodell 2 % Einbufle durch die
falsche Wahl der Fluggeschwindigkeit. Die Einbufle beim Kriterium maxzimale Dauer im
Horizontalflug betragt fiir das Festpropellermodell 3 % und fiir das Verstellpropellermodell 1 %.

Der moglichst energieeffizienter Betrieb setzt die Kenntnis {iber das gesamte System voraus.

108 Ausgewertet jeweils fiir SoC' = 1,0 in der Hohe hrsa = Om.
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Fir die Auslegung gilt es im Vorfeld, nach Moglichkeit alle optimalen Betriebspunkte im

Auslegungspunkt zu versammeln, um einen méoglichst guten Gesamtwirkungsgrad zu erzielen.

Die Diagramme fiir das Giitekriterium maximale Dauer im Horizontalflug mit Vergleich
zum Festpropellermodell finden sich im Anhang (Abb. B.7 und B.8). Auch fiir dieses Giitekri-

terium liegt das Verstellpropellermodell etwas im Vorteil gegeniiber dem Festpropellermodell.

5.2.2. Optimale Trajektorie

Das folgende Kapitel stellt die Ergebnisse der Trajektorienoptimierung fiir das vorliegende
Modell'® mit einem Verstellpropeller vor. Das Problem der Trajektorienoptimierung inklusive
seiner Nebenbedingungen ist in Kap. 3.1.3 definiert. Wie fiir das Festpropellermodell (vgl.
Kap. 5.1.2) werden zunéchst die Optimaltrajektorien ohne Einschrinkung infolge Terrain
gezeigt und analysiert, um im Anschluss die Trajektorien vorzustellen, die durch Terrain zu

Steig-, Horizontal und Sinkflug gezwungen werden.

Optimaltrajektorien ohne Terrain

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebe-
ne Flugzeuge

Quasi-lineare Optimaltrajektorien fiir das Verstellpropeller-Modell

Abb. 5.40 zeigt das Ergebnis der Optimierung des Problems mit der zusétzlichen Steuerva-
riablen Propellerblattwinkel ¢p;o,. Die Abbildung enthélt dabei sowohl die unbeschrankte
(gestrichelte Linien) als auch die beschrankte Optimaltrajektorie mit A > 500 m (durchgéngige

Linien). Die Verldufe &hneln denen fiir das Festpropellermodell sehr stark.

Ohne Beschriankung (gestrichelte Linien) bildet sich wieder ungeféhr in der Mitte der Tra-
jektorie eine Senke aus. Die Hohendifferenz dieser Senke betrégt im Gegensatz zum Fest-
propeller-Modell nur mehr ca. 270 m (Festpropellermodell zum Vergleich: ca. 500 m). Diese
Senke wird tiefer, je groBer die Distanz zwischen Start- und Zielpunkt ist'!?. Die Senke ist
somit fiir das Verstellpropeller-Modell in etwa halb so tief wie fiir den Festpropeller. Auch der
Bahnwinkel v verlduft damit linear zwischen den ungefdhr nur mehr halb so grofien Grenzen
von ca. —0,3° mit Nulldurchgang nach 0,3°. Die Drehzahl steigt wahrend der Trajektorie
von 1720 RPM um ca. 7T0RPM an. Auch hier ist in der zweiten Hélfte der Verldufe die
Motorleistung P geringfiigig hoher, weil wieder auf die Endhéhe von 500 m ,, gestiegen®
werden muss. Der Propellerblattwinkel sinkt dabei ein wenig von 22,3° auf 21,9° ab. Das

Entstehen der Senke begriindet sich wie fiir den Festpropeller durch die Héhenabhéngigkeit

109 Die Kiihlkonstante aus (2.46) des Elektromotors wurde fiir das Verstellpropellermodell auf kxun = 7,2 W/k
erhoht.

10 Durch die Variation der Distanz s ¢ wurde diese Erkenntnis erzielt, sie wird hier jedoch nicht genauer
beschrieben.
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Abbildung 5.40.: Unbeschriankte (gestrichelt Linie) und beschriankte (durchgehende Linie)
Optimaltrajektorie fiir das Verstellpropellermodell fiir sy = 220 km.

des effizienten Horizontalflugs infolge des Peukert-Effektes. Auch hier verlduft die Trajektorie
nicht mit moglichst steilem Sinkflug, anschlieBendem Horizontalflug bei minimal moéglicher
Hohe und einem abschliefenden Steigflug auf die Zielhohe, sondern in einem sehr gemaBigtem
Bogen mit betragsméflig kleinen Steigungen und Kriimmungen. Abermals sind zugunsten ge-
ringer negativer Auswirkungen des Peukert-Effekts fiir eine energieeffiziente Flugfiihrung steile

Steigflugabschnitte moglichst zu vermeiden und damit eine flache Trajektorie zu bevorzugen.

Fiir die auf A > 500 m beschrénkte Trajektorie (normale Linien) ergeben sich in den meisten
Verldufen konstante Werte. Mit ca. 40,9m/s liegt die Fluggeschwindigkeit V74g fiir den Ver-
stellpropeller ca. 1,6 m/s {iber der fiir den Festpropeller (zum Vergleich: 39,2m/s). Durch den
Verstellpropeller ist der Antrieb variabler und kann damit fiir das Horizontalflugsegment bei

besserem Wirkungsgrad eingesetzt werden. Der Verstellpropeller kommt der aerodynamisch
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optimalen Fluggeschwindigkeit Vias g,,.., = 43,65 m/s daher etwas néher als der Festpropeller.
Weil die Fluggeschwindigkeit geringfiigig hoher ist, ist der korrelierende Auftriebsbeiwert
C4 um ca. 0,05 niedriger. Zugleich ist wegen der etwas grofleren Fluggeschwindigkeit die
Motorleistung Pjso+ um ca. 140 W hoher als beim Festpropeller. Der Batteriestrom steigt
aufgrund des fallenden Batterieladezustands SoC (bzw. Batteriespannung Upggt ) von 45,9 A
auf 52,0 A. Die Drehzahl N liegt fiir den Verstellpropeller mit 1760 RPM deutlich niedriger als
fiir den Festpropeller (2380 RPM), durch den Verstellmechanismus kann der Verstellpropeller

folglich wesentlich langsamer drehen fiir in etwa die gleiche Vorschubleistung.

Die unbeschrankte Trajektorie bendtigt fiir die geflogene Strecke einen Batterieladezustand
von ASoC = 59,26 % bei ty = 5,31 - 103 s. Dagegen ,verbraucht® die beschrinkte Trajektorie
ASoC = 59,32 % mit der Endzeit t; = 5,26 - 103s und ist damit um knapp 1% schneller. Die
beschriankte (lineare) Trajektorie benétigt damit unter 1% mehr an Batterieladung, es diirfen

fiir das vorgestellte Szenario folglich ohne groflien Fehler lineare Verldufe angenommen werden.

Optimaltrajektorien mit Terrain

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebe-
ne Flugzeuge

Quasi-lineare Optimaltrajektorien mit Terrain fiir das Verstellpropeller-Modell

Auch fiir das Verstellpropeller-Modell werden im Folgenden Optimaltrajektorien mit der
zusétzlichen Nebenbedingung infolge Terrains erzeugt. Um die Ergebnisse beider Propellermo-
delle vergleichen zu kénnen, wird hier die gleiche Terrainform wie fiir das Festpropeller-Modell
angenommen. Dem unbeschrankten Optimierungsproblem wird das Terrain aus Abb. 5.18
zugrunde gelegt, dem beschrénkten (linearen) Optimierungsproblem Gl. (5.17). Das Ergebnis
der unbeschrénkten (gestrichelte Linien) und der beschrénkten (normale Linien) Trajekto-
rienoptimierung!!! fiir s ¢ =220km ist in Abb. 5.41 zu sehen. In deren weiteren Besprechung

wird vor allem auf Unterschiede zum Festpropeller-Modell eingegangen.

Auch hier sind die beiden Optimaltrajektorien (unbeschrankt und beschrankt) nahezu de-
ckungsgleich und verlaufen abgesehen von der Senkenform (bzw. Kriimmungsform; analog zum
Festpropellermodell) tangential in Form einer konvexen Hiille iiber das Terrain hinweg. Leichte
Unterschiede sind zu erkennen in den Verldufen der Hohe h, den Fluggeschwindigkeiten Vrag
und V7ag und damit auch des Auftriebsbeiwertes C4. Die unbeschrankte Trajektorie bildet
im Horizontalflug- und im Sinkflugsegment eine leichte Kriitmmung (analog zur Senke) aus.
Der Propellerblattwinkel ¢p;, steigt iiber die drei Segmente treppenférmig an und erreicht

im Sinkflugsegment seine technische Grenze von ¢4z, prop = 24°.

11 Die nicht-stationdren Uberginge zwischen Steig- und Horizontalflug sowie zwischen Horizontal- und Sinkflug
gleichen denen in Abb. 5.22 in Kap. 5.1.2. Die Ergebnisse sind auf das Modell mit Verstellpropeller
iibertragbar.

12 1 Verlauf @ pProp(s) stellt die Punkt-Strich-Linie die Obergrenze des Propellerblattwinkels ¢maa, Prop dar.
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Abbildung 5.41.: Unbeschriankte (gestrichelte Linie) und beschrinkte (durchgehende Linie)
Optimaltrajektorie!?fiir das Verstellpropellermodell fiir s 7 = 220km mit Nebenbedingung
infolge Terrains.

Im Gegensatz zum Festpropeller-Modell erreicht das Verstellpropeller-Modell im Steigflugseg-
ment!!3 bei s ~ 25km seine Temperaturgrenze'!'* von Tnaz Mot < 100°C. Der Bahnwinkel
v(s) sinkt vom Anfangswert von v ~ 2,5° bis zum Erreichen der Temperaturgrenze um
A~ =~ 0,3° ab und steigt dann wieder um knapp 0,2° an. Der Terrainwinkel liegt mit 2,38 °
genau zwischen diesen Werten. Bis zum Erreichen der Temperaturgrenze wird folglich ,voraus-
schauend*“ steiler als notig gestiegen, um anschlieBend in der Temperaturgrenze etwas flacher
steigen zu kéonnen. Die Motorleistung bleibt wahrend der ersten Hélfte nahezu konstant bei

ca. 24,5 kW. Mit steigender Hohe verbessert sich aufgrund der geringeren Lufttemperatur die

113 Dem Anhang ist Abb. B.9 beigefiigt. Sie vergrofert nochmals das Steigflugsegment der beiden Optimaltra-
jektorien.

114 Dieser Zustand wire fiir den realen Flugbetrieb nicht akzeptabel, da schon ein kurzer vergleichsweise flacher
Steigflug zu einer Uberhitzung des Motors fiihrt. Die Kiihlung des Motors miisste also im Realbetrieb noch
effektiver gestaltet sein. Fiir die weiteren Untersuchungen ist das Ergebnis dennoch verwendbar.
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Kiihlleistung nach (2.44) und die Motorleistung kann wieder erhoht werden, wodurch der
Bahnwinkel wieder minimal zunehmen kann. Allerdings vernachlissigt das Temperaturmodell
die Abnahme der Kiihlwirkung infolge geringerer Luftdichte p(h) in der Hohe (vgl. Kap.
2.1.2). Das Ergebnis ist nur fiir den Steigflug des vorliegenden Modells giiltig, nicht jedoch
unter Berticksichtigung der mit der Hohe verdnderlichen Kithlwirkung. Bis zum Erreichen
der Temperaturgrenze nimmt die Fluggeschwindigkeit V745 leicht ab, danach bleibt sie im
Rest des Steigflugsegments konstant bei Vya5 = 41,3 m/s fiir die beschrénkte Trajektorie. Die
Steigfluggeschwindigkeit liegt im Schnitt damit im Vergleich zum Festpropeller um ca. 1,7 m/s
hoher. Aufgrund der im Verlauf erreichten technischen Grenze der Motortemperatur kann
im Gegensatz zum Festpropeller kein linearer Verlauf der Trajektorie angenommen werden!
Zudem ist das Ergebnis der Trajektorienoptimierung aufgrund vereinfachter Modellierung der
Kiihlwirkung des Motors (ohne der Beriicksichtigung der Luftdichte, siehe oben) vor allem fiir
den Steigflug mit Vorsicht zu geniefen.

Im Horizontalsegment bildet sich wie zuvor fiir das Festpropeller-Modell ohne Beschrén-
kung (vgl. Abb. 5.19) eine leichte Senke mit Ah ~ 120m aus. Dieser Héhenunterschied ist,
wie auch in der unbeschrankten Trajektorie ohne Terrain zu sehen war, geringer als fiir
das Festpropeller-Modell (Ah ~ 220m). Die Fluggeschwindigkeit liegt mit V;45 = 40,8 m/s
ca. 1,7m/s iiber der Fluggeschwindigkeit fiir das Festpropeller-Modell. Fiir das Verstellpro-
peller-Modell ist die Motordrehzahl mit N = 1920 RPM anstatt rund 2630 RPM deutlich
niedriger. Trotz groferer Fluggeschwindigkeit des Verstellpropeller-Modells ergibt sich eine
sogar minimal kleinere Motorleistung Pyt = 15,1 kW (Festpropeller: 15,4 kW). Dies deutet
auf den besseren Propellerwirkungsgrad 7p,, des Verstellpropellers hin. Mit der kleineren
Motorleistung ist auch der Batteriestrom mit 54,0 A zu Beginn und mit 57,1 A am Ende des
Horizontalflugsegments geringer als fiir das Verstellpropeller-Modell (54,9 A bzw. 58,6 A). Mit
geringerem Batteriestrom ist das Verstellpropeller-Modell folglich effizienter im Horizontal-
flugsegment. Der Betriebspunkt liegt bei einem Wirkungsgrad von nysot+wr =~ 94,5 % (nicht
dargestellt) und damit sehr nahe am absoluten Maximum des Wirkungsgrades von Motor und
Wechselrichter, jedoch nicht direkt im Maximum selbst (vgl. Motorkennfeld z.B. Abb. 5.20).

Die Fluggeschwindigkeit im Sinkflugsegment liegt mit Vi4s = 40,5m/s ca. 1,6 m/s tiber
der Fluggeschwindigkeit fiir das Festpropeller-Modell. Dies erfordert einen etwas kleineren
Auftriebsbeiwert von C'4 = 0,53 im Gegensatz zu 0,56 fiir das Festpropeller-Modell. Der
zugehorige Auftriebsbeiwert fiir (V- W), . liegt bei 0,55 (vgl. Gl. (5.7)) Die Motorleistung ist
fiir das Verstellpropeller-Modell mit im Schnitt Py = 7,6 kW um ca. 0,8 W geringer als fiir

min

das Festpropeller-Modell. Deutlich geringer ist fiir das Verstellpropeller-Modell wiederum die
Drehzahl mit im Schnitt 1560 RPM im Gegensatz zu 2360 RPM fiir das Festpropeller-Modell.
Der Propellerblattwinkel ¢p,o, befindet sich dabei in seinem maximal moglichen Wert von
24°. Auch fir das Verstellpropeller-Modell findet der Sinkflug mit Energieeintrag, also nicht

im reinen Gleitflug statt.

Die unbeschriinkte Trajektorie benétigt fiir die geflogene Strecke einen Batterieladezustand!!®

15 Fs wird davon ausgegangen, dass der verbleibende Rest an Batterieladezustand von gut 33 % noch fiir den
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von ASoC = 61,25% bei t; = 4,91 - 10%s = 1:21:50. Dagegen ,verbraucht“ die beschrink-
te Trajektorie ASoC = 61,32% bei t; = 4,90 - 103s = 1:21:40. Der Unterschied zwischen
dem unbeschrinkten und dem beschriankten Fall liegt damit zwar auch fiir das Verstellpro-
peller-Modell weit unter 1%, allerdings darf aufgrund der erreichten Temperaturgrenze im

Steigflugsegment kein linearer Verlauf angenommen werden.

5.2.3. Trajektorien des Flugfiihrungskonzepts

‘

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Validierung des Konzeptes fiir den Steigflug Festpropeller inkl. Displaydarstel-
lung

\. 4

Auch fiir das Verstellpropeller-Modell wird eine Trajektorie mittels Simulation erzeugt, deren
Vorgabewerte mit der in Kap. 3.2.1 beschriebenen Methode abhéingig von der Flugphase
ermittelt werden. Das verwendete Simulationsverfahren ist in Kap. 5.1.3 beschrieben. Durch
das explizite Steuergesetz v = f(Vras, N, ¢prop) (vgl. w.a. Gl. (2.133)), fiir das sichergestellt
ist, dass es mit den Flugleistungen immer quasi-stationér erreichbar ist, wird implizit eine
Zustandsbedingung ergénzt, die die Zahl der unabhéngigen Zustdnde um den Bahnwinkel v re-
duziert (siehe Kap. 5.1.3). Die vereinfachten stationdren Zustdande des Verstellpropellermodells
fiir die Simulation bleiben zum Festpropellermodell unverdndert, lediglich die stationédren

Steuergrofen der vereinfachten Simulation werden um den Propellerblattwinkel erweitert:

Ugstqt = (VTAS N (f)prop)T (5.31)

Die Ergebnisse werden zunéchst fiir das Problem fiir den reinen Horizontalflug und im Folgen-
den fiir ein realistisches Flugprofil mit Steig-, Horizontal-, und Sinkflugsegment verglichen.
Zum Vergleich der jeweiligen Optimalitdten werden jeweils die quasi-linearen (beschrankten)

Formen der Optimaltrajektorien herangezogen.

Ergebnisse reiner Horizontalflug

Fiir einen geradlinigen Flug von Start nach Ziel ohne Einschrdnkung infolge Terrain wird
zundchst mithilfe der berechneten stationdren Punktleistungen im Optimum des Kriteriums
mazximale Reichweite im Horizontalflug simuliert. Die Ergebnisse werden direkt mit der

beschréankten Form der Optimaltrajektorien ohne Terrain verglichen.

Fiir das Szenario ohne Einschrénkung durch Terrain interessiert die lineare Verbindung zwi-

schen Start und Endpunkt. Dafiir werden die Vorgaben lediglich mithilfe des Kriteriums

restlichen Sinkflug und die Landung ausreicht. Vergleiche hierzu die Abschédtzung des Batterieladezustands
am Startpunkt der Trajektorienoptimierung in Kap. 3.1.3.
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mazximale Reichweite im Horizontalflug ermittelt. Abb. 5.42 zeigt das Ergebnis aus der Simu-

lation zusammen mit den Verldufen aus der Optimaltrajektorie (vgl. Abb. 5.40). Wie auch fiir
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Abbildung 5.42.: Simulation des Flugfiithrungskonzeptes ohne Terrain.

das Festpropeller-Modell sind die Verldufe von Optimaltrajektorie und der Simulation nahezu
deckungsgleich. Die Hohenverldufe verlaufen beide konstant auf einer Héhe von 500 m, die Ver-
laufe des Batterieladezustands fallen mit der gleichen Steigung. Die Fluggeschwindigkeit Viag
unterscheidet sich in beiden Fallen um knapp 0,05m/s, die Drehzahl um ca. 1 RPM und der

Propellerblattwinkel um ca. 0,06 °. Trotz der kleinen Unterschiede in den Vorgabeparametern

ASoC

[%]

Neuartiges Flugfiihrungskonzept | 59,72
Optimaltrajektorie 59,32

Tabelle 5.16.: Quantitativer Vergleich der Batterieladezustédnde am Ende der Trajektorien
ohne Terrain.

Vias, N und ¢p,,, ergibt sich eine gute Ubereinstimmung zwischen Optimaltrajektorie und
dem neuen Konzept (Tab. 5.16). Das neuartige Flugfithrungskonzept liegt damit wie fiir das
Festpropeller-Modell um unter 1 % unter der Optimalitat der Optimaltrajektorie und ist damit

fiir den vorgestellten Fall valide.
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Ergebnisse Flugprofil

Im Folgenden wird ein realistischer Flug inklusive Steig-, Horizontal- und Sinkflug mithil-
fe Steuervorgaben aus den stationdren Punktleistungen simuliert. Fiir den Steigflug wird
das Kriterium maximale Reichweite mit Vertikalprofil, fiir den Horizontalflug das Kriteri-
um mazimale Reichweite im Horizontalflug und fir den Sinkflug das Kriterium mazimale
Reichweite im Sinkflug herangezogen. Die Ergebnisse werden jeweils mit der beschrankten
Optimaltrajektorie mit Terrain verglichen. Zuvor werden die Steuervorgaben aus Steig- und
Horizontalflugsegment dieser Optimaltrajektorie mit den Steuervorgaben aus der Stationér-
auswertung verglichen. Diese Beispiele dienen zugleich zur Demonstration der Cockpitanzeige

des neuartigen Flugfiithrungskonzeptes.

Wie fiir das Festpropeller-Modell werden im Folgenden zunéchst jeweils ein Zeitpunkt aus
aus Steigflug- und Horizontalflugsegment der Optimaltrajektorien genauer betrachtet. Dabei
werden die aktuellen Steuergréfien aus der Optimaltrajektorie mit den Steuergrofen verglichen,
die aus der Stationdrauswertung ermittelt wurden. Anhand der zwei Beispiele wird das
Displaykonzept demonstriert. Abschliefend wird wie oben (Abb. 5.23) eine Trajektorie durch
Simulation der stationdr ermittelten Steuergréflen erzeugt und mit der Optimaltrajektorie

verglichen.

Abb. 5.43 zeigt das Giitekriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil (vgl. Kap. 3.2.3)

Vras

5.32
IBat ( )

(cosy+siny - Epaz)
iber Fluggeschwindigkeit V745, Drehzahl N und Propellerblattwinkel ¢ in der zweiten Hélfte

des Steigflugsegments (in der Temperaturgrenze des Motors Tipaz Mot)-

Tab. 5.17 fasst die Werte aus den Abb. 5.43 zusammen. Die Geschwindigkeit Viag liegt
genau auf dem Wert fiir das Optimum, wéhrend die Drehzahl N im aktuellen Punkt um
144 RPM hoher und der Propellerblattwinkel ¢ um 0,8 ° niedriger ist — beide dennoch weit
innerhalb der 2,5 %-Grenze. Anders als fiir das Festpropellermodell (vgl. Abb. 5.24b) liegt

Vias N 10) (cosy +sin7y - Enag) - Tocs
(/] [RPM] 7] [m/c]
o 4125 2068 21,3 0,8929
O 41,35 2212 20,5 0,8863
Abweichung absolut | 0,1 144 0,8 0,0066
Abweichung relativ | 02% 7,0% 3,9% 0,7%

Tabelle 5.17.: Zusammenfassung der stationdren Steuerparameter fiir das Kriterium maximale
Reichweite mit Vertikalprofil in der Héhe hrga = 1950 m.

die Drehzahl nun iiber dem Optimum des Kriteriums. Fiir das Festpropellermodell bzw.
Verstellpropellermodell ergeben sich fiir das Optimum des Kriteriums mazimale Reichweite

mit Vertikalprofil Steigfluges verschiedene Steigwinkel (Festpropeller: 3,13 °, Verstellpropeller:
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Abbildung 5.43.: Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil iiber Geschwindigkeit
Vras, Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in der zweiten Hélfte des Steigfluges der Trajektorie mit
Korrelation der aktuellen Werte (¢ 1 bedeutet ,mit zunehmender Zeit*).

1,27°). Der effektive Winkel bis zum ersten Hindernis des Terrains betragt 2,29 °. Daher miissen
Drehzahl grofler und Blattwinkel kleiner im Vergleich zum Optimalpunkt mit flacherem
Steigwinkel sein, um das Hindernis iibersteigen zu konnen. Der Wert fiir das Kriterium
im aktuell geflogenen Punkt ¢ liegt dennoch nur 0,7 % unter dem absoluten Maximum <.

Offensichtlich ist dabei die Geschwindigkeit relativ genau einzuhalten.

Abb. 5.43 beinhaltet zusétzlich die Trajektorien der Kriteriumswerte aufgetragen iiber der
jeweiligen SteuergroBe wiahrend des Steigflugsegments (Die Richtung der Werte wahrend
des Steigflugsegments ist mit einem Pfeil und ¢ 1 gekennzeichnet). Der Kriteriumswert der
Optimaltrajektorie berechnet sich dabei aus aktueller Fluggeschwindigkeit V745, dem Bat-
teriestrom Ip,; und dem Bahnwinkel v, wahrend der Kriteriumswert des FFK sich aus der
Stationdrauswertung des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug mit der in der
Optimaltrajektorie aktuellen Hohe h und dem aktuellen Batterieladezustand SoC ergibt.
Tendenziell gleichen sich die Verldufe der Trajektorien, die Steuerparameter unterscheiden sich
jedoch bei FFK und Optimaltrajektorie etwas, da der Bahnwinkel, der fiir die Optimaltrajekto-
rie vorgegeben ist, einen anderen Wert aufweist als der optimale Steigflugwinkel im Kriterium
mazimale Reichweite mit Vertikalprofil (siche oben). Konkret liegt die Fluggeschwindigkeit
fiir das FFK etwas unter der Fluggeschwindigkeit in der Optimaltrajektorie, die Drehzahl des
FFK etwas unter der Drehzahl der Optimaltrajektorie und der Propellerblattwinkel des FFK
etwas iiber dem der Optimaltrajektorie. Die Werte der stationdren Steuergréfien sowie die
Werte in der Optimaltrajektorie verdndern sich dabei bis auf die Drehzahl mit der Héhe im

Steigflugsegment kaum. Die Drehzahl nimmt mit steigender Héhe zu. Der Wert des Kriteriums
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maximale Reichweite mit Vertikalprofil nimmt mit zunehmender Dauer des Steigflugsegments

leicht ab.

Das Horizontalflugsegment findet mit konstanter Geschwindigkeit V;45 = 40,80 m/s statt.
Der Ladezustand SoC nimmt dabei von 71,80 % auf 44,01 % ab. Abb. 5.44 zeigt das Kriterium
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Abbildung 5.44.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug iiber Geschwindigkeit,
Drehzahl und Blattwinkel im Horizontalflugsegment der Trajektorie in der Hohe
hrsa = 2550m (t 1 bedeutet ,mit zunehmender Zeit“).

mazimale Reichweite im Horizontalflug iber Fluggeschwindigkeit Viag, Drehzahl N und
Propellerblattwinkel ¢ im Horizontalflug inklusive der aktuellen Betriebsparameter aus der
Trajektorie. Die aktuellen Betriebspunkte aus dem Horizontalflugsegment der Optimaltrajek-
torie stimmen sehr gut mit dem Optimum des Kriteriums iiberein. In diesem Fall betrégt die
Abweichung fiir die Fluggeschwindigkeit 0,7 %, fiir die Drehzahl 0,05 % und fiir den Blattwinkel
0,5 %. Der Wert des Kriteriums selbst weicht um nur 0,02 % ab (vgl. Tab. 5.18).

Vias N ¢ [;/M

(/s [RPM] ]| [m/c]
& 41,08 1940 22,25 | 0,8327
Q 40,80 1939 22,13 | 0,8325
Abweichung absolut | 0,28 1 0,12 | 0,0002
Abweichung relativ | 0,7% 0,06% 0,5% | 0,02%

Tabelle 5.18.: Zusammenfassung der stationiren Steuerparameter fiir das Kriterium mazimale
Reichweite im Horizontalflug mit Vergleich der aktuellen Parameter.

Abb. 5.44 beinhaltet zusétzlich die Trajektorien der Kriteriumswerte aufgetragen iiber der
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jeweiligen Steuergrofe wihrend des Horizontalflugsegments (Die Richtung der Werte wihrend
des Horizontalflugsegments ist mit einem Pfeil und ¢ 1 gekennzeichnet). Der Kriteriumswert
der Optimaltrajektorie berechnet sich dabei aus aktueller Fluggeschwindigkeit V45 und dem
Batteriestrom [Ipg,:, wihrend der Kriteriumswert des FFK sich aus der Stationdrauswertung
des Kriteriums maximale Reichweite im Horizontalflug mit der in der Optimaltrajektorie
aktuellen Héhe h und dem aktuellen Batterieladezustand SoC' ergibt. Die Werte der stationédren
Steuergrofen sowie die Werte in der Optimaltrajektorie sind dabei konstant iiber die Dauer
des Horizontalflugsegments und unterscheiden sich nur minimal (vgl. Tab. 5.18). Anfangs-

und Endwert der beiden Trajektorien des Kriteriums sind deckungsgleich.

Wihrend des Horizontalflugsegments sinkt der Batterieladezustand von 71,75 % auf 44,18 %
ab. Bei konstanter abgegriffener Leistung und mit der in Abhéngigkeit von SoC sinkenden
Batterienullspannung Upgqt 0 muss der entnommene Strom Ipgg; steigen. Tab. 5.19 zeigt Beginn
und Ende der zweiten Phase (Horizontalflugsegment) der Trajektorie mit den Parametern,
die das Kriterium betreffen. Da die Geschwindigkeit Vrag iiber den Abschnitt konstant

-
Uao Vras  Ioa | (YE45)

VI s [A] | [/
Beginn Phase 2 (SoC = 0,7175)
46,28 53,68 | 0,8622
46,00 53,35 | 0,8622
Ende Phase 2 (SoC = 0,4418)
Aktueller Betriebszustand O 999.3 46,28 57,62 | 0,8032
mazximale Reichweite im Horizontalflug < ’ 46,00 57,06 | 0,8062

Aktueller Betriebszustand

18,1
mazximale Reichweite im Horizontalflug 318,

<O

Tabelle 5.19.: Vergleich der aktuellen Betriebsparameter der Trajektorie und der
Betriebsparameter fiir das Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug in der Hohe
hrsa = 2550 m zu Beginn und am Ende von Phase 2 (Horizontalflugsegment).

bleibt, der Batteriestrom Ip,; jedoch ansteigt, sinkt im Gesamten der Wert fir das Kriterium

% leicht ab. Die stationar ermittelten Werte fir die

Fluggeschwindigkeit und den Batteriestrom liegen sehr nahe an jenen der Optimaltrajektorie.

maximale Reichweite im Horizontalflug

Abb. 5.45 zeigt das zugehorige Cockpitdisplay!'® mit der Einstellung fiir das Kriterium
mazimale Reichweite im Horizontalflug. Auch hier ist klar zu erkennen, dass sich in der
Trajektorie ein Betriebszustand sehr genau im Optimum des Kriteriums einstellt. Wie schon
in Abb. 5.44b zu sehen war, ist der Abstand der Markierungen um 2,5 % und 5 % Abweichung
vom Optimum des Kriteriums durch einen steileren Abfall und die Form der Kurve bei kleinen

Drehzahlen kleiner als bei groflien Drehzahlen.

Um abschlieflend eine quantitative Aussage iiber die Validitéit des neuen Flugfiihrungskonzeptes
treffen zu kénnen, wird wie oben (Abb. 5.42) eine Trajektorie durch Simulation der stationar
ermittelten Steuergréfien erzeugt und die Ergebnisse mit der beschrédnkten Optimaltrajektorie

mit Terrain (vgl. Abb. 5.41) verglichen. Wie in Kap. 4.1 beschrieben wird fiir ein realistisches

16 Zur genaueren Beschreibung des Displays: vgl. 4.2.
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rpm

Abbildung 5.45.: Cockpit-Display mit Eco-Anzeige in Fahrt-, Drehzahl- und
Propellerblattwinkelmesser mit der Einstellung fiir das Kriterium mazimale Reichweite im
Horizontalflug im Horizontalflugsegment der Optimaltrajektorie.

Flugprofil zunéchst ein Steigflugsegment im Optimum des Kriteriums mazimale Reichweite
mit Vertikalprofil vorgesehen. Zur besseren Vergleichbarkeit, wird der Flug bei Erreichen
der Hohe h = 2550m in den Horizontalflug iibergegangen und entlang dem Kriterium
mazimale Reichweite im Horizontalflug weitergefithrt. Ist im weiteren Verlauf der Zielpunkt

117

im Gleitflug™* ohne Energieeintrag erreichbar, so wird das Horizontalflugsegment verlassen

und die Hohe im Gleitflug bis zum Zielpunkt abgebaut.

Abb. 5.46 zeigt das Ergebnis der Simulation zusammen mit den Verldufen aus der Optimaltra-
jektorie (Abb. 5.21). Die Trajektorie, die mithilfe des neuartigen FFK (blau) erzeugt wurde,
weist einen flacheren Steigflug und einen steileren Sinkflug auf. Das Horizontalflugsegment ist
daher gegeniiber der Optimaltrajektorie etwas nach hinten verschoben und geringfiigig kiirzer

als fiir die Optimaltrajektorie.

Am stérksten unterscheiden sich beide Steigflugsegmente: Die Trajektorie der Optimaltrajek-
torie verlduft aufgrund der Nebenbedingung infolge Terrains steiler als fiir das Flugfiithrungs-

konzept, welches das Terrain nicht beriicksichtigt!!®.

Der Steigwinkel der Trajektorie des neuen Konzeptes betragt mit 1,22 ° weniger als selbiger
Steigwinkel fiir das Festpropeller-Modell (3,1 °). Dies lasst sich wie folgt interpretieren: In Kap.
3.2.3 wurde gezeigt, dass sich der Steigflug fiir moglichst grofie Effizienz im Betriebspunkt

17 Der Bahnwinkel fiir das beste Gleiten betrégt fiir das Festpropeller-Modell —4,0 °, sieche Kap. 3.2.3.

118 Hinweis: Das neuartige FFK ist ausdriicklich nicht fiir die Vermeidung von Terrain geeignet. Ein Steigflug im
Kriterium mazimale Reichweite mit Vertikalprofil findet mit einem fixen Steigwinkel unter Berticksichtigung
der Antriebskomponenten, jedoch ohne Beriicksichtigung von Terrain statt. Im vorliegenden Beispielfall
misste im Steigflugsegment steiler (beispielsweise mit dem steilsten Steigen) gestiegen werden, um das
Terrain iibersteigen zu kénnen.
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Abbildung 5.46.: Simulation des Flugfithrungskonzeptes mit Terrain.

des maximalen Wirkungsgrades 745 und der besten Gleitzahl E stattfinden sollte. Durch die
zusitzliche Variabilitdt des Verstellpropeller-Modells gegeniiber dem Festpropeller-Modell liegt
der effiziente Steigflug aufgrund des geringeren Steigflugwinkels v ndher am Horizontalflug.
Im Umkehrschluss ist damit der Horizontalflug — wie sich auch erwartungsgeméf zeigt — mit

einem Verstellpropeller effizienter als mit einem Festpropeller.

Das neuartige FFK bertiicksichtigt bei der Ermittlung der optimalen Steuerparameter aufler-
dem die Temperaturgrenze des Motors Ths(t — inf) nach (2.55). Vorausschauend wird durch
diese Gleichung die stationdre Motortemperatur abgeschitzt und der Giltigkeitsraum fiir
die Approximation der Flugleistungen und die Auswertung der Giitekriterien dementspre-
chend eingeschrinkt. Da die Lufttemperatur mit zunehmender Héhe sinkt und sich damit
die Warmeabfuhr mit (2.46) vergroBert, erreicht die Motor im Steigflug nicht seine Grenz-
temperatur, sondern bleibt sogar im Gegensatz zur Optimaltrajektorie deutlich darunter. Die
Fluggeschwindigkeit Viag verlauft im Steigflug fiir das FFK zunéchst geringfiigig niedriger
als die Optimaltrajektorie. Sobald die Optimaltrajektorie die Grenztemperatur des Motors
erreicht, verlaufen die Geschwindigkeiten auf nahezu dem selben Niveau. Die Drehzahl des
neuen Konzeptes ist um knapp 100 RPM geringer als fiir die Optimaltrajektorie, wihrend der
Propellerblattwinkel um ca. 0,8° grofer ist. Der Batterieladezustand SoC(s) sinkt fiir die
Optimaltrajektorie etwas steiler ab als fir das FFK, weil deren Steigwinkel steiler ist und sie
frither die Zielhohe h = 2550 m erreicht.

Die Horizontalflugsegmente beider Trajektorien sind zwar wie oben beschrieben etwas versetzt,
von ihren Parametern her aber sehr dhnlich. Fiir das neue Konzept liegt die Fluggeschwindigkeit
ca. 0,4 m/s tiber, die Drehzahl ca. 10 RPM iiber und der Propellerblattwinkel ca. 0,1° unter
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der Optimaltrajektorie. Die Steigungen und Niveaus des Batterieladezustands sind nahezu
identisch in den jeweiligen Horizontalflugsegmenten. Wie zuvor fiir das Festpropeller-Modell
unterscheiden sich die Sinkflugsegmente: Die Optimaltrajektorie verlduft wie beschrieben
linear zum Zielpunkt mit Energieeintrag, hingegen die Trajektorie des neuen Konzeptes
flihrt einen vergleichsweise steileren Gleitflug entlang der besten Gleitzahl E,,,, aus. Der
Propellerblattwinkel befindet dabei jeweils in seiner Maximalgrenze von 24 °, die Drehzahl
ist in der Optimaltrajektorie etwas grofler aufgrund des erforderlichen Energieeintrags. Die
Fluggeschwindigkeit liegt fiir das neue Konzept um ca. 0,4 m/s unter der Optimaltrajektorie.
Der sich ergebende Sinkflugwinkel betragt —4,0° (vgl. hierzu Abb. 3.11 in Kap. 3.2.3) und ist
damit um 0,4 ° flacher als fiir das Festpropeller-Modell.

Die beiden Trajektorien fiir das Verstellpropeller-Modell sind nicht uneingeschrankt zu verglei-
chen. Aufgrund der Nebenbedingung infolge Terrains muss die Optimaltrajektorie zu Beginn
steiler ansteigen als die Trajektorie der Simulation der Punktleistungen entlang des Kriteriums
maximale Reichweite mit Vertikalprofil. Zugleich ist aufgrund der erreichten Temperaturgrenze
eventuell nicht im optimalen Betriebszustand. Die Trajektorie, die durch das FFK zustande
kommt, beriicksichtigt keine Nebenbedingung infolge Terrains und erreicht zudem nicht die
Temperaturgrenze. Die beiden zugrunde gelegten Optimierungsprobleme sind damit nicht
uneingeschrankt vergleichbar. Es konnte dennoch gezeigt werden, dass das FFK fiir das
Horizontalflug- und in Grenzen auch fiir das Sinkflugsegment nahezu identische oder dhnliche

Betriebsparameter ermitteln kann.

Die benétigte Menge an Batterieladung ASoC(ts) (vgl. auch Tab. 5.20) betrdgt am Ende fiir
die Optimaltrajektorie 61,32 % und fiir die Trajektorie des neuartigen Flugfiihrungskonzept
62,22 % (relativ 1,4 % mehr als fiir die Optimaltrajektorie). Die Trajektorie des neuartigen

ASoC

(%]

Neuartiges Flugfiithrungskonzept | 62,22
Optimaltrajektorie 61,32

Tabelle 5.20.: Quantitativer Vergleich der Batterieladezusténde am Ende der Trajektorien mit
Terrain.

Konzeptes verlduft etwas kiirzer im Horizontalflugsegment als die Optimaltrajektorie, die ja
vom Terrain auf diese Hohe gezwungen wurde. Das neue Flugfiihrungskonzept liegt relativ
1,4 % unter der Optimalitiat der Optimaltrajektorie und damit ein bisschen ndher am Optimum
als es fir das Festpropeller-Modell (2,5 % hoherer ,Verbrauch“ an Batterieladung) gezeigt
wurde. Wie besprochen ist die Vergleichbarkeit jedoch eingeschrankt. Dass die Trajektorie
des neuartigen Konzeptes die Temperaturgrenze nicht erreicht und sogar noch mit einigem

Abstand dazu (> 20°C) dazu verlduft, ist ein positiver und sicherheitsfordernder Nebeneffekt.

Abschlieflend soll die Echtzeitfahigkeit des neuartigen Flugfiihrungskonzepts untersucht wer-

den. Um Aussagen iiber die grundséitzliche Echtzeitfahigkeit treffen zu kénnen, wird die
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folgende Analyse mit dem Verstellpropeller-Modell durchgefiihrt. Dieses weist aufgrund seines
zusétzlichen Steuerparameters (¢prop) eine Vielzahl mehr an Berechnungspunkten im Stiitz-
punktgitter auf und stellt damit den ,,worst case“ an Rechenaufwand dar. Bei der Simulation
der Trajektorie mit Terrain des neuen Konzeptes (vgl. Abb. 5.46) wurden in jeder Iteration die
benotigten Zeiten fiir Modellauswertung und Datenanalyse anhand des jeweiligen Kriteriums
(vgl. Abb. 4.1) aufgezeichnet. Die Modellauswertung betrifft den Aufruf der Modellfunk-
tion [gamma,h_dot,I_Bat] = AC_stat(TAS,N,Phi,h,SoC) (vgl. Kap. 3.2.4) mit den in Kap.
3.2.4 und Tab. 4.1 beschriebenen Stiitzpunktgittern und das Abrufen der Ergebnisgittern
der Modellausgénge. Die Datenauswertung beinhaltet die Berechnung der Giitekriterien aus
den Modellausgéngen (vgl. Kap. 3.2.3) sowie die Suche in den so erzeugten Daten nach den
Maxima und den Toleranzbereichen mit der in Kap. 3.2.1 beschriebenen Approximation
der Flugleistungen. Diese zwei Zeiten stellen bei den Berechnungen die Hauptanteile der
Gesamtberechnungszeiten dar. Die Modellfunktion AC_stat (siehe Kap. 3.2.4) wurde hierfiir
in MATLAB zu einer sogenannten MEX-Funktion (vgl. Kap. 3.1.2 und [204]) umgewandelt, um

mit deren Anwendung die Berechnungsdauer zu verkiirzen.

An rund 3,3 Millionen Stiitzpunkte im Stiitzpunktgitter wird das Modell ausgewertet und die
Ergebnismatrizen mit dem Verfahren aus Kap. 3.2.2 anhand der in Kap. 3.2.3 beschriebenen
Kriterien evaluiert. Dazu steht ein System mit 16 GB Arbeitsspeicher sowie einem INTEL-i7
Prozessor mit 2,2 GHz zur Verfiigung. Abb. 5.47 zeigt die Verlaufe der Zeiten fiir Modellauswer-

tung und Datenanalyse fiir alle benotigten Iterationen. Die Dauer zur Auswertung des Modells
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Abbildung 5.47.: Rechenzeitevaluation fiir das neuartige Flugfithrungskonzeptes fiir die
Trajektorie mit Terrain des VPs.

(blaue Flache) liegt deutlich iiber der Dauer fir die Datenanalyse anhand des Kriteriums. Bis
auf wenige vereinzelte Spitzen ist die Dauer fiir die Modellauswertung iiberwiegend konstant.

In Verlauf der Dauer fiir die Datenauswertung spiegelt sich die jeweilige der drei Flugphasen
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wieder (siehe Markierungen). Dabei benétigt die Datenauswertung im Sinkflug''® deutlich am
wenigsten Berechnungsaufwand. Bei der Datenanalyse wurde der Propellerblattwinkel fixiert
auf @prop = OPmaz,Prop = 24°, da sich diese Werte bei allen vorigen Untersuchungen fiir den
Sinkflug ergaben. Damit entféllt eine Dimension in den Ergebnismatrizen und der Berech-
nungsaufwand sinkt erheblich. Steigflug- und Horizontalflugsegment sind nahezu identisch im
Berechnungsaufwand, die Berechnungsdauer im Horizontalflugsegment ist minimal hoher, weil
hier eine zusétzliche Auswertung nach (3.111) durchgefithrt werden muss. Im Durchschnitt
betrdgt die Dauer zur Auswertung des Modells 1,388 s, die Dauer zur Datenanalyse 0,086 s
und in Summe 1,474 s. Die Gesamtberechnungsdauer in Abb. 5.47 bleibt unter 1,8 s und liegt
damit deutlich unter dem Wert der Simulationszeitschritte (55, siehe Kap. 5.1.3). Damit kann
die Echtzeitfahigkeit nachgewiesen werden. Die Dauer fiir die Speicherinitialisierung betragt
0,4s, diese muss jedoch nur einmal zu Beginn der Simulation erfolgen und féllt damit nicht

ins Gewicht.

Die Auswirkungen durch die Vernachldssigung der Berechnungsdauer (konservativ 2s ange-
nommen) sind sehr gering: Die Parameter, die die Ergebnisse (aufler den Steuerparametern
selbst) der Stationdrauswertung maflgeblich beeinflussen sind einerseits die Flughthe h und
damit Lufttemperatur T7,s:(h) und Luftdichte p(h) und andererseits der Batterieladezustand
SoC und damit die Batteriespannung Up pat(SoC') (siehe Kap. 3.2.4 und 4.1). Mit einer
mittleren Geschwindigkeit von ca. 45m/s und einem mittleren Steigwinkel von v = 5° wird
eine Steiggeschwindigkeit von rund h = 4m/s erreicht. Innerhalb einer Zeitspanne von 2s
fallt eine Hohendnderung von ca. Ah ~ 8m an. In diesem Hohenintervall (berechnet auf
hrsa = 0m) betragt der Fehler durch Vernachldssigung der Berechnungsdauer fir die Luft-
dichte < 0,1 % und fiir die Lufttemperatur < 0,4 %. Die Batteriespannung fallt im mittleren
Kapazitatsbereich (vgl. Abb. 2.30) bei einem angenommenen Batteriestrom von I, = 100 A
um ca. 0,0001 %. Die Fehler, die bei der Berechnung infolge Vernachlassigung der Rechendauer

entstehen, sind damit zu vernachléssigen.

Es konnte gezeigt werden, dass der Einfluss der vergleichsweise grofien Berechnungsdau-
er auf die Optimalitit gering ist. Dennoch bieten alternative Methoden der Modellierung
und Auswertung Vorteile hinsichtlich Berechnungsdauer und Berechnungsaufwand. Generell
konnte das Effizienzmodell reduziert werden. Eine Vernachlédssigung der Effekte vor allem
kleiner Verlustanteile und deren Abhéngigkeiten von den Zustdnden des Systems kann den
Berechnungsaufwand bei nahezu gleich bleibenden Ergebnissen verringern. Eine sehr grobe
Modellvereinfachung ist in Kap. 6 zu sehen, bei der unter anderem mit festen Wirkungsgraden
der einzelnen Antriebskomponenten gerechnet wird. Zusétzlich kénnen aufwéndige Interpola-
tionen durch eine vorab (bereichsweise) durchgefithrte Approximation (,,fit“) durch Funktionen
(Polynome, etc.) ersetzt werden. Moglicherweise lassen sich die optimalen Steuerparameter
damit sogar analytisch bestimmen (vgl. dazu die analytische Ermittlung der optimalen Steuer-
parameter fiir das vereinfachte Modell in Kap. 6). In beiden Féllen ist jedoch vorab genau zu

prifen, welche Einbufle an Optimalitdt des Konzeptes sich durch die Modellvereinfachungen

19 Tn Abb. 5.47 nicht mehr zu erkennen.
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ergibt und wie valide die ermittelten optimalen Steuerparameter sind. Der Modellierungs- und
Testaufwand erhoht sich damit im Vorfeld.

Des weiteren kann durch Reduzierung der Anzahl zu berechnenden Stiitzpunkte im Gitter
Berechnungsaufwand eingespart werden. Beispielsweise kann der gesamte Suchraum erst mit
einem verhéltnisméaBig groben Stiitzpunktgitter abgesucht werden und in einem zweiten Schritt
um das so angendherte Maximum herum mit einem feineren Gitter gesucht werden. Gegeniiber
dem in Kap. 3.2.4 angegebenen Gitter fiir die Stationdrauswertung kann damit bei gleicher
Genauigkeit des Ergebnisses Berechnungsaufwand eingespart werden, da die Grofie vor allem
des feinen Gitters erheblich verkleinert werden kann. Andere Algorithmen, mit denen ein
diskreter Parameterraum mithilfe von Heuristiken (Einschriankung des Suchraumes) nach
seinen Extremum durchsucht werden kann, werden hier explizit nicht in Betracht gezogen, da

sich diese dem Extremwert iterativ ndhern.

5.2.4. Vergleich

Abschlieflend werden die benétigten Batterieladungsmengen ASoC und die benétigten Zei-
ten ¢y der vorgestellten Optimaltrajektorien (OT) und die Trajektorien des neuartigen Flug-
fithrungskonzeptes (FFK) fiir das Festpropeller- und des Verstellpropeller-Modell gegeniiber-
gestellt. Fiir die Trajektorien mit Terrain werden zuséatzlich die in den jeweiligen Segmenten
bendtigte Ladungsmengen dargestellt. Tab. 5.21 enthélt alle genannten Werte fiir beide

Propellermodelle zum Vergleich.

ASoC [%] tr
OT bzw. FFK Steig- Hor.- Sink- | gesamt
flugsegment [103s]  [h:min:sec]

‘ Festpropeller-Modell

OT o. Terrain unbeschrankt — 63,07 - 63,07 | 5,577 1:32:57
OT o. Terrain beschriankt — 63,16 — 63,16 5,480 1:31:20
FFK o. Terrain - 63,37 — 63,37 | 5,635 1:33:55
OT m. Terrain unbeschréankt | 22,79 29,68 12,32 | 64,79 | 5,130 1:25:30
FFK m. Terrain 20,12 46,46 0 66,58 | 5,055 1:24:15

Verstellpropeller-Modell

OT o. Terrain unbeschrankt — 59,26 — 59,26 5,308 1:28:28
OT o. Terrain beschrankt — 59,32 — 59,32 | 5,262 1:27:42
FFK o. Terrain — 59,72 — 59,72 5,379 1:29:39
OT m. Terrain unbeschréankt | 23,13 27,76 10,43 | 61,32 | 4,900 1:21:40
FFK m. Terrain 35,25 26,97 0 62,22 | 4,900 1:21:40

Tabelle 5.21.: Vergleich der Werte fiir ASoC' [%] in den Abschnitten der Optimaltrajektorien
fiir Festpropeller- und Verstellpropellermodell.

Das Verstellpropeller-Modell ist in der Summe des fiir die gesamten Trajektorien bendtigten

Batterieladezustand ASoCyes gegeniiber dem Festpropeller-Modell um absolut ca. 3 —4 %
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effizienter. Zwar benotigt der Festpropeller im Steigflugsegment der Optimaltrajektorie mit
Terrain weniger ASoC'; moglicherweise, weil er nicht wie der Verstellpropeller an die Tem-
peraturgrenze stofft und damit durchgéngig nédher an seinem Optimum betrieben werden
kann. Dafiir benotigt der Verstellpropeller im Horizontal- und Sinkflugsegment aufgrund
seiner Variabilitdt weniger ASoC. Im vorliegenden Fall ist, wie oben zu sehen war, die Flug-
geschwindigkeit fiir den Verstellpropeller grofler und damit die Flugdauer ¢y geringer als
fiir den Festpropeller. Der Unterschied zwischen den unbeschrénkten und den beschrankten
Optimaltrajektorien ohne Terrain ist wie genannt sehr klein, es diirfen lineare Verldufe der
Trajektorien angenommen werden — wenn keine technischen Grenzen erreicht werden. Mit
der Nebenbedingung infolge Terrains ist das bendtigte ASoC' jeweils aufgrund der Héhenab-
hangigkeit des effizienten Horizontalflugs (vgl. Kap. 5.1.1 und Abb. 5.14) ein wenig hoher.
Die Endzeiten t; sind dafiir fiir die Optimaltrajektorien mit Terrain etwas geringer, da die

Fluggeschwindigkeit Vrag grofer ist bei gleicher Viag bei kleinerer Dichte in grofler Hohe.

Das neuartige FFK néhert die Trajektorien ohne Terrain grundsatzlich sehr gut an. Fiir das
Festpropeller-Modell ergab sich ein im Vergleich zur Optimaltrajektorie steileres und damit
kiirzeres Steigflugsegment. Der Festpropeller benétigt in selbigem geringfiigig weniger ASoC.
Das Verstellpropeller-Modell befindet sich aufgrund der Temperaturgrenze und des oben
genannten flacheren Bahnwinkels im Steigflugsegment deutlich linger im Steigflugsegment'20.
Daher benétigt es im Gegensatz zum Festpropeller-Modell mehr ASoC'. Aufgrund der Hohen-
abhéngigkeit infolge des Peukert-Effekts (vgl. u.a. Abb. 6.11) ist die Optimaltrajektorie im
Horizontalflugsegment minimal im Nachteil und benétigt etwas mehr Batterieladung als die
Trajektorie des neuen Konzeptes. Aufgrund der Vorgabe des Sinkflugs ohne Energieeintrag

des neuartigen Flugfiihrungskonzeptes ergibt sich jeweils ASoC = 0 fir die Sinkflugsegmente.

120" Hinweis: Das neuartige FFK ist ausdriicklich nicht fiir die Vermeidung von Terrain geeignet.
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6. Analyse eines vereinfachten Modells

Im folgenden Kapitel wird ein vereinfachtes mathematisches Modell auf die optimale Steuerung
hin untersucht. Mit dem vereinfachten Modell kénnen einerseits grundsétzliche Abhangigkeiten
der Flugleistung qualitativ gezeigt werden. Andererseits ermdéglicht die Vereinfachung des
Modells eine analytische Losung des Optimalsteuerungsproblems. Es lassen sich damit die

Ergebnisse fir die komplexe Modellrechnung verifizieren.

Der Peukert-Effekt (PE) spielt nicht nur fiir die Reichweitenberechnung bzw. die Ermittlung
der Flugleistungen eines batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges eine wichtige Rolle [30],
sondern auch — wie sich zeigen wird — fiir die optimale Steuerung. Durch die Vereinfachung
des Modells kann der Einfluss des PE auf die Ergebnisse besonders gut gezeigt werden. Es
werden dafiir im Weiteren zwei Modelle analysiert: eines ohne und eines mit Beriicksichtigung
des Peukert-Effekt (vgl. Abb. 6.1). Die Ergebnisse der Trajektorienoptimierung und die

Modell ohne PE

Vereinfachtes
Modell mit PE

Vereinfachtes

/|
N\

Vergleich /j j
Ableitung von
Steuerstrategien

N\
/

Korrelation
der Ergebnisse

Analytische
Betrachtung

Abbildung 6.1.: Analyse-Schema fiir das vereinfachte Modell.

Verlaufe des Giitekriteriums maximale Reichweite im Horizontalflug (stellvertretend fir die
Gitekriterien aus Kap. 3.2.3) beider Modellvarianten werden miteinander verglichen. Es
zeigt sich, dass der PE nicht zu vernachlidssigenden Einfluss auf die optimale Steuerstrategie
hat. Mithilfe einer ausfiihrlichen analytischen Betrachtung werden Vergleichswerte fir die
optimale Steuerung generiert. Durch eine Korrelation mit deren Ergebnissen mit denen aus
Trajektorienoptimierung und Stationdrauswertung kénnen die Methoden validiert werden. Die
Ahnlichkeit der Ergebnisse der komplexen Modellrechnung zum vereinfachten Modell mit PE

verifiziert zusédtzlich die komplexe Modellrechnung qualitativ.
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6.1. Vereinfachung des Modells

Die Vereinfachungen des Modells umfassen die Aerodynamik und das Verbrauchsmodell des
Antriebs. Im Weiteren wird die Polare als quadratisch angenommen, die flugmechanischen
Zusammenhénge bleiben fiir die Trajektorienoptimierung und die Stationdrauswertung un-
verandert zu denen in Kap 2.4 beschriebenen. Die analytischen Betrachtungen (Kap. 6.2.3)
beschrinken sich auf den unbeschleunigten Horizontalflug. Das komplette Verbrauchsmo-
dell des Antriebs wird stark reduziert, fiir jede Komponente werden feste Wirkungsgrade

angenommen. Die Temperaturentwicklung des Motors wird nicht beriicksichtigt.

6.1.1. Aerodynamik und Atmosphare

Die Verwendung einer quadratischen Polare erleichtert die analytische Losung des Optimal-
steuerungsproblems und verringert zugleich den Berechnungsaufwand bei der numerischen

121 Die in Form von Daten vorliegenden Polare (vgl. Abb. 2.33) wird quadratisch

Losung
approximiert. Der Zusammenhang aus dimensionslosem Widerstands- und Auftriebsbeiwert

Cw bzw. C4 mit den Konstanten Cyyg und dem Faktor & lautet allgemein (vgl. [43]):

CW(CA) = CWO + kaero Czl (61)

Aus den Optimaltrajektorien (Abb. 5.40 und 5.41) ergeben sich Werte fiir den Auftriebsbeiwert
um Cy ~ 0,5. Daher wird die Polare im Bereich von 0,4 < C'4 < 0,6 approximiert. Abb.

0,8 | /,’/ —— Aerodynamische Polare 0,8}
Quadratische Polare
0,7 == ['it Bereich 0,7
0 2 0,6
05 0,5
= 04l — 04
O 03] O 03}
02} | | 02}
0,1} //; \ 3 3 0,1}
. man
e | | Cw [- Cow H
. | | H . .
1 3 4 5 6 7 8 -4 -2 0 2
—0,1} 1072 —0,1}F 102

Abbildung 6.2.: Symmetrisch-quadratische Approximation der aerodynamischen Polare und
Approximationsfehler.

6.2 zeigt die aerodynamische Polare in Form von Daten und die symmetrisch-quadratische
Approximation. Im Approximationsbereich (blau) ergibt sich gute Ubereinstimmung zwischen

den Daten und der Approximation. Aufgrund des fehlenden linearen Terms'?? ist die Ap-

121 Durch den analytischen Zusammenhang zwischen den aerodynamischen Gréfien entfillt die rechenaufwindige
Interpolation von Daten.
122 Zugunsten einer einfacheren analytischen Betrachtung wird auf den Linearterm verzichtet.
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proximation auflerhalb des Bereichs wenig aussagekriftig. Fiir die beiden aerodynamischen

Konstanten ergeben sich fiir die symmetrisch-quadratische Approximation der Polaren:

Cwo = 0,0107 (6.2)
kaero = 0,062 (6.3)
Mit diesen Werten liegt der Auftriebsbeiwert fir F,,,, = (g—v“v) bei
max
C
Caky = 1|22 = 0,4154 (6.4)
kaero

und damit im Approximationsbereich. Die zugehorige Fluggeschwindigkeit ergibt sich mit einer
Masse von m = 432,74kg zu Vias k... = 45,49 m/s. Der maximale relative Fehler zwischen
approximiertem Widerstandsbeiwert Cyy qpp und dem tatséchlichen Widerstandsbeiwert Cy,

betrégt hierbei maximal

COw maz = Max <W> = -1,28% (6.5)
w

am unteren Rand des Approximationsbereichs (C4 = 0,4, vgl. Abb. 6.2).

Die Abnahme der Luftdichte p(h) mit zunehmender Héhe h wird im Weiteren als linear

angenommen:

dp
h) = Lh 6.6
p(h) o+ 77 (6.6)

mit % =—1,144-107* kg/m*. In einem Hohenband von 0m < A < 1000m ergibt sich dabei

10004
800 |-

600 |-

hl

400 |-

200 |-

G ]
-08 —06 —04 —02 0 02 04 06
1073

Abbildung 6.3.: Luftdichtefehler durch die Approximation.

ein maximaler Fehler von (vgl. Abb. 6.3):

= —0,0845% (6.7)

¢, = Papp(h = 1000m) — prga(h = 1000m)
, =

max
h Po
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Die Bewegungsgleichungen bleiben aufler fiir die analytische Losung (siehe Kap. 6.2.3) wie in
Kap. 2.4 erhalten.

6.1.2. Antrieb

Fir alle Komponenten des Antriebs werden vereinfachend konstante Wirkungsgrade angenom-

men.
08|
0,6

0.4

7]VP(J'/ ¢) [4]

0,2

0 o0l 02 03 04 05 06 07 08 09 1 1,1 12

J [-]

Abbildung 6.4.: Wirkungsgrade des Propellers fiir ¢p,op = 20,4° und 22,1°.

Durch den Verstellmechanismus und die entsprechende aerodynamische Auslegung weist ein
Verstellpropeller in Grenzen einen relativ konstanten Wirkungsgrad iiber der Fluggeschwindig-
keit auf. In der Optimaltrajektorie fiir den Verstellpropeller (vgl. Abb. 5.41) stellen sich Fort-
schrittsgrade zwischen 0,765 < Jp;.op < 0,895 und Blattwinkel zwischen 20,4 ° < ¢pop < 22,1°
ein. Fiir diese Werte lésst sich fiir den Propeller nach Abb. 6.4 vereinfachend ein Wirkungsgrad

von

NProp = 70% (68)

annehmen. Ebenso wird der Wirkungsgrad von Motor und Wechselrichter als konstant ange-
nommen. Abb. 6.5 enthélt einige Betriebspunkte, die sich in den Analysen aus Kap. 5 ergeben
haben. Alle gekennzeichneten Betriebspunkte befinden sich im blau hinterlegten Bereich, fiir

den vereinfachend ein konstanter Wirkungsgrad npsoi+wr angenommen wird:

N(Mot+wRr) = 94 % (6.9)

Die Motortemperatur wird in der vereinfachten Modellrechnung nicht berticksichtigt. Es wird
angenommen, dass der Motor stets ausreichend gut gekiihlt ist. Insgesamt ergibt sich dadurch

ein Gesamtwirkungsgrad des Antriebs von:

Nges = N(Mot+WR) "Prop = 65,8 % (6.10)

Dieser stimmt sehr gut mit dem in [66] ermittelten Wirkungsgrad fiir den Antrieb eines
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Abbildung 6.5.: Kennfeld von Elektromotor und Wechselrichter inkl. einiger Betriebspunkte
aus Kap. 5.

vergleichbaren Elektroflugzeuges iiberein. Die bendtigte Antriebsleistung berechnet sich mit
diesem Wirkungsgrad, der Schubkraft F' und der Fluggeschwindigkeit V:

Ppptr = FV = Py Tlges = UBat IBat Nges (6'11)

Umgestellt nach dem Batteriestrom ergibt sich (vgl. [66]):

Frv
Ipy = ——— (6.12)

Nges UBat

Fiir das Batteriemodell wird vereinfachend eine konstante Spannung Up,: (unabhéngig vom
Ladezustand SoC' der Batterie) angenommen. Der sich in den Optimaltrajektorien (vgl.
Abb. 5.41) ergebenden Batterieladezustand liegt zwischen 0,33 < SoC' < 0,95. Der Mittelwert

1 = Betriebsbereich

0.872 —{-~
0,8

0,6 |

UBato [-]

04|

02|

L L L
.09 08 07 06 05 04 03 02 01 0
SOC(J SOOf

0

SoC' [—]

Abbildung 6.6.: Verlauf der normierten Batteriespannung ohne Last U gar0(SoC)).
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der normierten Batteriespannung ohne Last in diesem Bereich ergibt sich zu:

SoC'y
/ T atod SoC = 0,872 (6.13)
SoCy

_ 1
Ubato = 5060 = 50C;

Mit einer Nennspannung von Upgt Nenn = 358,9V (vgl. Tab. 2.4) betrégt die durchschnittliche
Batteriespannung Up, = 312,89V. Vernachliassigt man zudem den Innenwiderstand der
Batterie R; gt = 0,121250Q (vgl. Tab. 2.4), entféllt der Spannungsabfall infolge Stromflusses
an selbigem. Die Spannung an den Batterieklemmen entspricht damit der Batteriespannung
ohne Last und damit der durchschnittlichen Spannung Upg,:. Im Extremfall entsteht durch
die Vernachléssigung des Innenwiderstands mit einem Strom von ca. 44 A (siehe Tab. 6.1) ein
Fehler von
Ug, RBat,i IBat 0,12125Q-44 A

UBat UBat 312,89V 7% ( )

Abschlielend wird fiir das Modell, das den PE mitberticksichtigt, dieser nach (6.15) eingerech-
net:
(6.15)

IB fPeufl
IBat,eff = IBat (I at >
Nenn
Der Nennstrom betragt Inenn = 20 A (vgl. Tab. 2.4) und der Peukert-Exponent fpe, = 1,05.

Der Ladezustand der Batterie wird nun allgemein mit dem Ladungsinhalt @ in der Einheit [C]

beschrieben, nicht wie zuvor mit SoC.

6.2. Vergleich der vereinfachten Modelle

Eine Mitberiicksichtigung des Peukert-Effekt beeinflusst sowohl die Form der Optimaltrajek-
torien als auch die Werte der in Kap. 3.2.3 vorgestellten Kriterien (inklusive der zugehorigen
stationdren Steuergrofien). Daher werden die Ergebnisse der folgenden Trajektorienoptimie-
rung und der Stationdrauswertung jeweils fiir das Modell ohne und mit PE vorgestellt und
verglichen. Abschlieflend zeigt die analytische Losung eines auf den Horizontalflug beschrankten
Optimalsteuerungsproblems den Einfluss des PE auf die optimale Steuerung. Die Ergebnisse

aus den numerischen Methoden konnen so verifiziert werden.

6.2.1. Trajektorienoptimierung

Fiir eine definierte abzufliegende Strecke sy soll der in der Batterie verbleibende Ladungsinhalt

maximiert werden:

max J = Q(sy) (6.16)

Ca "PAntr
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Die Dynamik des Systems'?? ist dabei durch die folgenden Gleichungen repréisentiert:

$ = V cosy ~V (6.17)
h = V sinvy ~ Voy (6.18)
. Fr-w F-w

v = — g siny =~ —qg7 (6.19)

m m
. A g cosvy 1
= — — ~ ——(A-— 2

g = A0 o Lamy) (6.20)
QBat = —IBat (6.21)

Schub und die Antriebsleistung Pans (gesteuert) hdngen tiber (6.11) zusammen. Die maximale

Antriebsleistung betrigt Pan, < 30kW. Zudem gelten folge Start- und Endbedingungen:

iy = frei

s(to) = Okm
s(ty) = 70km
h(ty)  =500m
h(t;)  =500m
Vit) =W

Vity) =V
Qpar(to) = 432000C

Mit der in Kap. 3.1.2 beschriebenen Methode der Trapez-Kollokation (FALCON.m; vgl. Kap. 3.1.2)

werden fiir das Modell mit und ohne PE optimale Trajektorien ermittelt.

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebe-
ne Flugzeuge

Beeinflussung der Optimaltrajektorien durch den Peukert-Effekt (vereinfachtes
Modell, siehe auch Eigenveroffentlichung [99])

/

Das Ergebnis fiir beide Modellvarianten ist in Abb. 6.7 dargestellt. Der PE beeinflusst den
Verlauf der Optimaltrajektorien qualitativ. Wahrend die Trajektorie fiir das Modell mit PE
nahezu linear vom Start zum Ende verlduft, bildet die optimale Trajektorie fiir das Modell
ohne PE ein jeweils deutliches Steig- und ein Sinkflugsegment aus. Der Héhenverlauf fiir
das Modell mit PE bildet eine sehr schwache Senke in der Mitte der Trajektorie (bei ca.
s =~ 35km) aus, auf die in Kap. 6.2.2 noch genauer eingegangen wird. Die unterschiedlichen
Hohenverlaufe fiir beide Modellvarianten spiegeln sich auch in den jeweiligen Verlaufen der

Bahnwinkel v wider. Wahrend das Modell ohne PE einen deutlichen Bahnwinkel von ca. 5°

123 Aufgrund kleiner Bahnwinkel von |y|mas = 5° (siche Abb. 6.7) wird hier die Kleinwinkelniherung angewen-
det (vgl. (2.134)).
124 Auf den Ubergang von Steig- zu Sinkflugsegment fiir das Modell ohne PE wird nicht eingegangen.
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Abbildung 6.7.: Optimaltrajektorien'?* der vereinfachten Modelle fiir s ¢ ="T0km (vgl.
Eigenveroffentlichung [99]).

im Steigflugsegment und knapp —3° einnimmt, betrigt der Bahnwinkel fiir das Modell mit
PE nahezu 0°.

Die Fluggeschwindigkeit Vjag liegt in der Optimaltrajektorie fiir das Modell ohne PE etwas
iiber der Geschwindigkeit fiir das Modell mit PE, der Geschwindigkeitsunterschied betréigt
jedoch nur knapp 0,4 m/s. Fiir das Modell ohne PE stellt sich im Steigflugsegment eine minimal
geringere Fluggeschwindigkeit gegeniiber der im Sinkflugsegment ein. Die Geschwindigkeit
nimmt im Verlauf fiir das Modell mit PE minimal ab. Das Geschwindigkeitsverhalten beider
Modellvarianten spiegelt sich auch im Verlauf des Auftriebsbeiwerts C4 wider. Nach (2.135)
stellt sich im Stationarfall fiir einen groBeren Wert von Cy eine kleinere Fluggeschwindigkeit
ein. Daher liegt der C4-Wert in der Optimaltrajektorie fiir das Modell mit PE etwas iiber
dem Wert fiir das Modell ohne PE.

Die Antriebsleistung Pa,s- befindet sich fiir das Modell ohne PE im Steigflugsegment in seiner
Leistungsgrenze von 30 kW und im Sinkflugsegment bei exakt 0 W. Der Sinkflug findet also ohne
Energieeintrag statt. Fiir das Modell mit PE verlduft die Antriebsleistung nahezu konstant. Sie
ist gegen Ende der Trajektorie geringfiigig grofler, weil dort nach der oben beschriebenen Senke
minimal auf die Endhohe h; , gestiegen® wird. Damit ergibt sich schlieflich fiir das Modell

ohne PE ein steil abfallender Verlauf des Batterieladezustands @ g, im Steigflugsegment
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und ein konstanter Verlauf im Sinkflugsegment. Aufgrund der geradlinigen Verlaufe in der
Trajektorie beschreibt das Modell mit PE beim Batterieladezustand eine gerade Linie. Die
Trajektorie fiir das Modell mit PE endet bei s; bei etwas geringerem Batterieladezustand als
fiir das Modell ohne PE. Dies lasst darauf schlieBen, dass der durchschnittliche Batteriestrom
Ipqt nach (6.15) hoher ist als der Nennstrom Iyep,-

| ohne PE | mit PE |
ohne Beschr. ~v(t) =0 || ohne Beschr. | v(t) =0
Steig-  Gleitsegment

Qts) [10°C] - 3,576 82 3,576 73 3,542 58 3,54253
AQ [10°C] || 0,74318 - 0,743 27 0,777 42 0,777 47
Ca [—] || 0,4176 0,4154 0,4154 ~ 0,4255 0,4254
Vias [m/s] 45,27 45,46 45,49 ~~ 44,95 44,95
Pty [kW] 30,0 0,0 10,18 ~ 10,01 10,07
Ipat Al 169,0 0,0 49,5 ~ 51,0 51,1
tr [103 8] - 1,4219 1,5026 1,5243 1,5206

Tabelle 6.1.: Quantitativer Vergleich'?>der Modellvarianten.

Tab. 6.1 beinhaltet konkrete Werte aus den Trajektorien zum quantitativen Vergleich. Zur
besseren Vergleichbarkeit wurden die Trajektorien fiir beide Modellvarianten zusétzlich mit der
Nebenbedingung v(t) = 0 optimiert und die Werte in Tab. 6.1 mit aufgenommen. Wie auch
in den Optimaltrajektorien zu sehen, liegt der Batterieladezustand am Ende der Trajektorie
Q(ty) fiir das Modell mit PE etwas unter dem fiir das Modell ohne PE. Mit den Werten
aus Tab. 6.1 ergibt sich fiir das Modell mit PE ein um ca. 5% hoherer ,Verbrauch“ von
Batterieladung. Dies zeigt sich auch qualitativ in den resultierenden Batteriestromen Ipq;.
Dieser liegt fiir das Modell mit PE um ca. 1,5 A héher als fiir das Modell ohne PE. Die
optimale Fluggeschwindigkeit Viag betragt im Fall v = 0 fiir das Modell ohne PE exakt die
Geschwindigkeit des besten Gleitens Vg, . (siehe oben), wihrend selbige fiir das Modell mit
PE um ca. 0,5m/s niedriger ist. Offenbar treibt also der PE die optimale Fluggeschwindigkeit
etwas unter die aerodynamisch optimale Geschwindigkeit (vgl. Kap. 6.2.3). Analog dazu
befindet sich der gesteuerte Auftriebsbeiwert fiir das Modell ohne PE im aerodynamischen
Optimum (vgl. Gl. (6.4)), wihrend er fiir das Modell mit PE etwas hoher liegt. Die Dauer
ty fiir die Trajektorien sind schliellich fiir das Modell ohne PE und ohne Beschrankung
des Bahnwinkels v am kiirzesten, wéhrend sie fiir das Modell mit PE am ldngsten sind.
Die Antriebsleistung (als steuerbarer Eingang in das zu optimierende System) ist ohne PE
gleichzeitig hoher als fiir das Modell mit PE. Die Werte fiir den Verbrauch an Batterieladung
AQ in Tab. 6.1 zeigen, dass fiir die Trajektorie mit PE der Fehler unter der Annahme v =0

verglichen mit den unbeschrinkten Trajektorien sehr klein ist (weit unter 1 %o).

Die Unterschiede in den Ergebnissen beider Modelle lassen sich folgendermafien interpretieren:

Der PE beeinflusst eine optimale Batterieentladung und damit die Form der Optimaltra-

125 Die Trajektorien mit Beschrankung auf v = 0 sind dem Anhang zu entnehmen (Abb. B.10).
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jektorien. Offenbar ist es effizienter, eine Batterie gleichméafig und mit méglichst geringem
Strom (ohne grofle Leistungsspitzen) zu entladen. Daher ergibt sich fiir das Modell mit PE
eine nahezu geradlinige Trajektorie zwischen Start- und Zielpunkt. Dagegen bildet die Opti-
maltrajektorie bei Nicht-Beriicksichtigung des PE einen vergleichsweise steilen Steigflug mit
anschliefendem Sinkflug aus. Die Geschwindigkeit fiir das Modell mit PE ist im Vergleich
etwas geringer. Scheinbar verringert sich damit der effektive Batteriestrom im Durchschnitt
auf die Entladedauer und erhoht sich damit die Effizienz. Mit minimal groferer Fluggeschwin-
digkeit steigt nach dem Zusammenhang (6.12) auch der Batteriestrom mit nahezu konstantem
Schub F'. Also ist unter Beriicksichtigung des PE die optimale Fluggeschwindigkeit etwas
geringer zugunsten eines etwas verringerten Batteriestroms Ip,:. Fiir den Unterschied der

optimalen Fluggeschwindigkeiten wird in Kap. 6.2.3 ein analytischer Vergleich vorgestellt.

Die Trajektorien fiir das Modell mit PE zeigen den grundsétzlichen Einfluss des Peukert-
Effekts auf die Optimaltrajektorien. Sie validieren damit den Verlauf der Trajektorien fiir
das komplexe Modell (vgl. Abb. 5.40 und 5.41). Diese streben wegen des PE nicht von sich
aus hin zu grofleren Hohen. Um einen Flug in der Realitdt abzubilden, wurde daher die

Nebenbedingung infolge Terrains (vgl. Abb. 5.18) eingefiihrt.

Jede nicht-ideale Batterie weist einen Peukert-Exponenten von fpe, > 1 auf [30]. Der PE
muss also fiir die optimale Steuerung eines Flugzeuges mitberiicksichtigt werden. Zusam-
menfassend konnen zwei grundsétzliche Strategien fiir den energieeffizienten Betrieb eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges abgeleitet werden: Die Wahl einer geringeren

Flughohe ist effizienter. Gleichzeitig sind Leistungsspitzen zu vermeiden.

6.2.2. Stationdre Betrachtung

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim Dbatterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Hohenabhéangigkeit des optimalen Horizontalflugs durch den Peukert-Effekt

(Stationdrauswertung; siehe auch Eigenveroffentlichung [99])

\. J

Fiir das vereinfachte Modell wird stellvertretend das Kriterium mazimale Reichweite im
Horizontalflug nach Kap. 3.2.3 mit der in Kap. 3.2.1 beschriebenen Methode ausgewertet und
verglichen. Neben der Fluggeschwindigkeit V4 wird hier anstatt der Propellerdrehzahl die
Antriebsleistung Pan¢,. als Modelleingang verwendet (siehe Kap. 3.2.4). Abb. 6.8 zeigt den
Wert des Ausdrucks max (?V;t)yzo mit der zugehorigen optimalen Fluggeschwindigkeit V7ag

und der bendtigten Antriebsleistung Pa,.. aufgetragen iiber der Hohe fiir das Modell ohne
und mit PE.

Die Werte des Kriteriums liegen fiir das Modell mit PE etwas niedriger als fiir das Modell
ohne PE. Da der Strom Ig,; gemifl der flugmechanischen Gleichung (6.11) grofer ist als der

Nennstrom Ipqs Nenn, ist nach (6.15) der effektive Batteriestrom Ipgcrr groBer und damit
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Abbildung 6.8.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug und zugehorige optimale
Fluggeschwindigkeit V;4g und benétigte Antriebsleistung Pay¢,- iiber der Hohe h,
vereinfachte Modelle.

der Wert des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug infolge des PE kleiner. Ohne
PE ergibt sich keine Hohenabhéngigkeit des Kriteriumswertes, mit PE nimmt der Wert mit

zunehmender Hoéhe etwas ab.

Mit PE ist die optimale Fluggeschwindigkeit V745 etwas geringer als ohne PE. Dieser Effekt
wurde von [35] beschrieben und wird in Kap. 6.2.3 genauer beleuchtet. Zugunsten eines etwas
verringerten Stroms Ip,; (bzw. Antriebsleistung, vgl. Abb.6.8) geméfl der flugmechanischen
Gleichung (6.11) wird das aerodynamische Optimum verlassen hin zu kleinerer Stromstérke
Ipat. Nach (6.15) stellt sich damit ein neuer Optimalpunkt aus Aerodynamik und Antriebs-
charakteristik ein. Fiir beide Modellvarianten ist die optimale Fluggeschwindigkeit V;ag iiber

die Hohe im Rahmen der numerischen Genauigkeit konstant.

Die Antriebsleistung Pay¢- liegt fiir das Modell mit PE etwas niedriger als ohne PE, da
— wie oben beschrieben — die Fluggeschwindigkeit fiir das Modell mit PE etwas geringer
ist. In beiden Féllen nimmt die bendtigte Antriebsleistung mit der Héhe zu. Aufgrund der
geringeren Luftdichte in der Hoéhe ist bei gleicher Fluggeschwindigkeit V7ag die tatséchliche
Fluggeschwindigkeit Vg grofler. Mit konstanter Fluggeschwindigkeit V745 und konstantem
optimalem Auftriebsbeiwert C4 und damit auch konstantem Widerstandsbeiwert Cyy ist der
Luftwiderstand W unabhéngig von der Flughthe. Mit (6.11) muss mit konstantem Schub
F =W und groflerer Fluggeschwindigkeit Vpag die Antriebsleistung Payy, in groflerer Hohe
gegeniiber geringerer Hohe grofier sein. Eine erhohte Antriebsleistung (in grofler Hohe) ruft
einen erhéhten Strom Iy geméB (6.11) hervor. Mit (6.15) steigt der Effektivstrom Ipqs sy
iiberproportional mit der Hohe; damit sinken die Werte des Kriteriums maximale Reichweite
im Horizontalflug mit steigender Flughthe in Abb. 6.8 ab.

Der Verlauf der Werte fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug fiir das

177



6.2. MODELLVERGLEICH KAPITEL 6. VEREINFACHTES MODELL

Modell mit PE liefert den Grund fiir die Form der Optimaltrajektorie fiir das Modell mit PE
(vgl. Abb. 6.7). Ein Flug in geringer Hohe ist geringfiigig effizienter als in grofierer Hohe. Die
Optimaltrajektorie strebt daher im Gegensatz zur Trajektorie fiir das Modell ohne PE nicht

in die Hohe, sondern verlauft nahezu linear.

6.2.3. Analytische Betrachtungen

Die folgende analytische Losung fiir die Modellvarianten beweist den Einfluss des Peukert-
Effekt auf die optimale Steuerung. Um das Problem komplett analytisch 16sen zu kénnen,
werden hierfiir nochmals Vereinfachungen getroffen. Fiir den Vergleich ohne und mit PE

beschrinkt sich das Optimalsteuerungsproblem auf den unbeschleunigten Horizontalflug'2:

ty
min J = /Q(V) dt (6.22)
to
unter Berticksichtigung von
V(t) = 0mys2
to = Os
ty = fret
s(to) = Okm
s(ty) = T0km
h = 0m/s
h = 500m = konstant

Typischerweise wird zur Losung dhnlicher Optimalsteuerungsprobleme Pontryagin’s Maximum-
Prinzip herangezogen (vgl. [49, 50, 51]). Fir die sogenannte Hamilton-Funktion H gelten
flir den Optimalfall bestimmte Bedingungen. Diese Funktion besteht aus der Summe aus
Kostenfunktion J(u) = [I(x(t),u(t),t) dt und den Zustédnden x(t) des Systems f(x(t),u(t),t)
samt Lagrange-Multiplikatoren A(t) [50]:

Hix,u, M\ t) = I(x(2),u(t),t) + AT £(x(t),u(t),t) (6.23)

Fiir die optimalen Verlaufe (ohne Sternindex) von x(t), u(t) und A(¢) lassen sich nach dem

Pontryaginschen Mazimum-Prinzip Optimalitidtsbedingungen aufstellen [50]. Die wichtigsten

126 Dje meisten Variablen wurden schon in Kap. 2 eingefithrt. Mit @ wird die in der Batterie vorhandene
Ladung beschrieben (siehe Kap. 6.1.2).
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sind dabei die Optimalitatsbedingung erster Ordnung:

oH

X = === f(x(t), u(t),t) (6.24)
. OH ol ot \ 7"
oM ol ot \ 7

Dariiber hinaus gelten problemspezifisch eine Reihe anderer Bedingungen (Rand-, Trans-
versalitdtsbedingungen), die der Literatur (z.B. [50, 51]) zu entnehmen sind. Fiir einfache
Optimalsteuerungsprobleme l&sst sich durch Differenzierung, Integration und ineinander
FEinsetzen der Gleichungen eine Losung fiir die optimale Steuerung gewinnen. Oftmals sind
Optimalsteuerungsprobleme zu komplex fiir eine analytische Losung, sodass auch hier nume-
risch vorgegangen werden muss. Eine mogliche Methode hierfiir stellt die sogenannte Singular
Perturbation (z.B. [215]) dar.

Das vorliegende Optimalsteuerungsproblem wurde jedoch soweit vereinfacht, dass eine rein
analytische Losung moglich ist. Dadurch lassen sich direkt die Abhéngigkeiten der konkreten
Werte fiir die optimale Steuerung benennen. Vor allem dazu wurde die Annahme V = 0
getroffen. In allen horizontalen Abschnitten der in dieser Arbeit optimierten Trajektorien (Abb.
5.40, 5.41 und B.10) zeigte sich eine konstante Fluggeschwindigkeit. Daher wird V =0 als

sinnvolle Annahme fiir das vorliegende vereinfachte Optimalsteuerungsproblem beriicksichtigt.

Fiir den Horizontalflug mit V = 0 gilt (vgl. Kap. 2.4):

A=myg (6.27)
F(V,Ca) = W (6.28)
2myg
= —5a 2
CW(CA) = CWO + Eaero C,Qq (630)
W(V,Cy) = g V2 Syer Cy (6.31)

Fiir eine iiber die Flugdauer At =ty — to konstante Fluggeschwindigkeit (V' = 0) besteht der

Zusammenhang zwischen zu fliegender Strecke s(ty) = sy und der Endzeit ¢;:

AL(V) = Svf (6.32)

Im Folgenden wird das Optimalsteuerungsproblem jeweils einzeln fiir das Modell ohne und

mit PE gelost, bevor die Ergebnisse verglichen werden.
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Ohne Peukert-Effekt

Mit Q = Ipq und allen Annahmen, die das vorliegende Optimalsteuerungsproblem beschreiben,
ergibt sich der ,Verbrauch“ an Batterieladezustand AQ = Q(tf) — Q(to) im Zeitraum At:

At
AQ(V) = / O(V) dt (6.33)

Mit der Annahme konstanter Geschwindigkeit V' = 0 und konstanter Batteriespannung Upqg
(vgl. Kap. 6.1.2), damit konstanter Ladungséinderung Q und Gl. (6.12) vereinfacht sich der

Ausdruck!?? zu:

AQ(V) = =X At

WY s (6.34)

Im unbeschleunigten Horizontalflug gilt mit (6.29) schlieBlich (dhnlich in [30]):

2 2
S V2 psy(Cwo + S5 )

AQ(V) = i

(6.35)

Erreicht der Ausdruck AQ(V') innerhalb des Definitionsbereichs fiir eine optimale Geschwin-
digkeit V,,; ein Minimum, so muss fiir diese Stelle die notwendige Bedingung fiir ein Minimum
erfiillt sein. Nach (vgl. z.B. [216]) muss dort die erste Ableitung!?® null sein:

2 | m?2
aAQ(V) _ S Vp 5f (CWO + %) _ 8 92 k m2 Sf L 0 (6 36)
ov. Un SUV3np ’

Fiir V' erhélt man vier Losungen. Von diesen schlieflen sich drei als physikalisch sinnvolle
Losungen aus, da sie imagindr bzw. negativen Vorzeichens sind. Die verbleibende Losung

lautet damit erwartungsgemafl

2gm
Vopt = - = (6.37)
p(h) S \/ =
mit dem zugehorigen Auftriebsbeiwert (vgl. [44]):
C
Chopt = % (6.38)

127 Zugunsten besserer Lesbarkeit werden im Weiteren auf die Indizes qero, ges Und Bat verzichtet.
128 7ur Losung und Umstellung wurde hier die Symbolic Toolbox von MATLAB verwendet.
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Die hinreichende Bedingung fiir ein Maximum ist fiir V;,;

PAQ(Vop) 4 Cwo S psy
R = U > 0 (6.39)

grofer 0 fiir (physikalisch sinnvolle) positive Werte von Cyq, S, p, s¢, U und 1. An der Stelle
Vopt befindet sich folglich ein Minimum fiir den Ausdruck AQ.

Der optimale Betriebspunkt liegt exakt im aerodynamischen Optimum nach (6.4). Mit den
Werten'?? aus Kap. 6.1 ergibt sich dafiir:

Vopt, 145 = 45,49 m/s (6.40)
Caopt = 0,4154 (6.41)

Die Werte decken sich exakt mit denen in der Optimaltrajektorie fiir das Modell ohne PE
unter der Vorgabe v = 0 (vgl. Tab. 6.1). Die fiir die Strecke s; ,verbrauchte“ Batterieladung
berechnet sich aus der Kombination von (6.35) und (6.37):

2gmSp 4 g2k
so/op (waﬁ‘z ""M>
k 7~ Cwo

AQ(Vopt) = 5T (6.42)
_ 2gm sy Cwo k
Un

Gl. (6.42) zeigt, dass der ,Verbrauch“ an Batterieladung fiir das Modell ohne PE nicht von der
Luftdichte p(h) abhéngt. Die Flughéhe beeinflusst die optimale Steuerung des Modells ohne
PE also nicht. Mit den Werten aus Kap. 6.1 ergibt sich fiir den ,Verbrauch“ an Batterieladung
fir die Strecke sy = 70 km ein Wert von 0,648 - 10° C. Dieses Ergebnis stimmt exakt mit dem
Ergebnis der Trajektorienoptimierung aus Tab. 6.1 iberein. Fiir das Modell mit konstanten

Wirkungsgraden und ohne Beriicksichtigung des PE entspricht dies den Erwartungen.

Mit Peukert-Effekt
Wird der PE mitberiicksichtigt, verdndert sich Ausdruck (6.34) zu:
AQV) = Q- At

_ IBat fPeufl
= IBat (INenn> - At (643)

WV ( WV )fpeu—l
= - At
n U n UINenn

129 Setzt man fiir die Dichte p(h) = po = 1,225k8/m3 in (6.37) ein, so erhilt man die Fluggeschwindigkeit direkt

als Vias:
2gm p(h) J 2gmM

Vopt,IAS = - \/ =
p(h) § \/Syn VPO PSS py
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Mit (6.30) und (6.31) ergibt sich fur den ,Verbrauch“ an Batterieladung im unbeschleunigten
Horizontalflug schliellich:

freu—1
SV3p CWO_;,_M
SVQpSf (CWO+492km2)( ( S2V4P2)

S2 V4 p2 2INenn U77
AR = 6.44
Q) o 6.41)
Die notwendige Bedingung fiir ein Maximum des Ausdrucks AQ(V) lautet:
38V2po 8 g% km? -
8AQ _ S V2 p Sy 02 (2 INennpUiy - INenngS UV2 np)(fpeu - 1)0’1fp8u 2
v 20 (6.45)
+ SV psyoy oy fren—t B 8 g% k m? sf o fpen—1 1 0
Un SUV3np a
mit - Vo
V2 poo 492 km
= Y Tven Un d = ST 3 4
o1 2 INenn Un un 92 Cwo + S2 V4 p2 (6.46)

Nach der Geschwindigkeit V' aufgelost, ergeben sich wie im Falle ohne PE vier Losungen, von

denen zwei imaginir und eine negativ sind. Die verbleibende Losung!®° lautet:

4 g% km? (fpeu +1) 2gm
Vopt = \4/ L = (6.47)
Cwo 5% p? (3 fpeu — 1) Cwo (3 fpeu—1)
P P(h) S %O(fpwpﬂ)

Die optimale Fluggeschwindigkeit weicht folglich entgegen den Annahmen von [30] von der
optimalen Fluggeschwindigkeit (6.37) ohne PE ab. In [35] wird mittels &hnlichen Ansatzes!3!
das selbe Ergebnis fiir die optimale Fluggeschwindigkeit ermittelt. Zudem beinhalten die

Berechnungen von [35] eine Art Leerlaufverbrauch, der der Avionik zugeschrieben ist.

Die benétigte Menge an Batterieladung berechnet sich fiir die optimale Geschwindigkeit (6.47)

dann mit:

S p sy Cwo (143

AQ(V;)pt) - 20U "
) cu—1
S p Cwo (1+%)013/4 Ip (6.48)
2 INcnn U n v Ul
2Un
mit ) )
o — 4g7km”  fpeut1 (6.49)

CWO 52 P2 (3fpeu - 1)
Diese hingt von der Luftdichte p und damit von der Flughthe ab.

139 Die Analyse der hinreichenden Bedingung fiir dieses Maximum ist im Anhang (Kap. B) angefiigt.

131 35] gewinnt die optimale Fluggeschwindigkeit aus der Betrachtung der maximalen Reichweite. In der
vorliegenden Arbeit wird die Minimierung der Batterieladungsédnderung fiir eine feste Flugstrecke zugrunde
gelegt.
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Mit (6.47) ergibt sich der optimale Auftriebsbeiwert fiir das Optimalsteuerungsproblem zu

] CWO /3 fpeu —1
CA,opt - k fpeu 1 (650)
——

— ——
ohne PE Fpg

Die optimale Fluggeschwindigkeit'3? V,,+ ;45 und der zugehérige optimale Auftriebsbeiwert
Ca,opt betragen mit den Werten aus Kap. 6.1 in Zahlen:

Vopt,1as = 44,95m/s (6.51)
Caopt = 0,4254 (6.52)

Diese Werte entsprechen wie zuvor den Werten aus der Trajektorienoptimierung mit v =0
und mit Beriicksichtigung des PE (vgl. Tab. 6.1).

Verglichen mit dem optimalen Auftriebsbeiwert Cy4 o, ohne PE zeigt sich mit PE (6.50)
ein zusétzlicher Faktor Fpg, der den Peukert-Exponenten fpe, beinhaltet. Offensichtlich
sind optimaler Auftriebsbeiwert und die zugehorige Fluggeschwindigkeit unabhéngig vom

Nennstrom Ipep, der Batterie.

Fiir einen fiir Lithium-Ionen-Batterien typischen Peukert-Exponenten von fpe, = 1,05 be-
tragt der zusétzliche Faktor Fpg nur den Wert 1,0241. Nach (6.37) und (6.47) betragt der
Unterschied zwischen den optimalen Geschwindigkeiten dann 1 — ,/ﬁ ~ 1,2%. Nach
[30, 36] betrégt der Peukert-Exponent fiir Lithium-Polymer-Batterien fpe, =~ 1,3. Fiir Werte
des Peukert-Exponenten von 1 < fye,, < 1,5 visualisiert Abb. 6.9 die GréSe des Faktors

Fpe(fpeu) = 3f£’;i’j:11 in Abhéngigkeit des Peukert-Exponenten. Der Einfluss des PE auf

12,

A

Fpp []

1,05 |

fpeu [’]
1,1 1,2 1,3 1,4 1,5

)

Abbildung 6.9.: Einfluss des Peukert-Effekts auf den optimalen Auftriebsbeiwert.

den optimalen Auftriebsbeiwert ist vor allem fiir gréfiere Peukert-Exponenten nicht vernach-

léssigbar.

132 V1 45 mit po, siehe oben.
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Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim Dbatterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Einbufle an Effizienz aufgrund falsch gewéhlter Fluggeschwindigkeit im Hori-
zontalflug in Abhéingigkeit des Peukert-Exponenten

J

Wie oben erwahnt, liegt die optimale Fluggeschwindigkeit mit Beriicksichtigung des PE
etwas unter dem aerodynamischen Optimum. Wahlt man félschlicherweise die aerodynamisch
optimale Geschwindigkeit (6.37) und nicht die optimale Geschwindigkeit (6.47), die den PE
beriicksichtigt, so ist die benotigte Batterieladung fiir die Flugstrecke s; héher als nétig. Die
prozentuale Einbufe an Effizienz'33, die durch eine falsche Wahl der Geschwindigkeit entsteht,
betrigt fiir fpe, = 1,05:

AQ (‘/opt,PE) - AQ (%pt,aero)

¢ = AQVpr )

= 0,03% (6.53)

Die Einbufle an Batterieladung aufgrund der ,falsch“ gewéhlten Fluggeschwindigkeit ist fiir

die genannte Grofle des Peukert-Exponenten vernachlissigbar klein. Sind jedoch Batterien

1072
25

fpeu H
1,1 1,2 1,3 1,4 1,5

Abbildung 6.10.: Fehler durch die Wahl der falschen Fluggeschwindigkeit.

mit einem grofleren Peukert-Exponenten verbaut, so kann der Fehler Werte fiir beispielsweise
fpeuw = 1,5 bis zu 2% betragen. Abb. 6.10 zeigt die Abhéngigkeit des beschriebenen Fehlers
¢(fpeu) von der GroBe des Peukert-Exponenten.

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim batterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Hohenabhéngigkeit des optimalen Horizontalflugs (teil-analytisch; siehe auch

Eigenveroffentlichung [99]

/

Wie in (6.42) zu sehen ist, hangt der ,Verbrauch® an Batterieladung fiir das Modell ohne PE
nicht von der Flughéhe ab. Wird hingegen der PE mitberiicksichtigt (6.48), so beeinflusst

133 Auf die genaue formelméBige Darstellung wird hier verzichtet.
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die Wahl der Flughohe die benotigte Menge der Batterieladung. Abb. 6.11 zeigt die Hohen-
abhéingigkeit des Verbrauchs der Batterieladung AQv,,, (p) mit (6.48) fiir eine Strecke von
sy = 70km. Die Luftdichte p wird hier stellvertretend durch die Héhe h dargestellt. Zum

30004
— mit PE
=== ohne PE
2000|
E :
< :
1000}
. : AQv,,f(p) [C]
7.5 7,6 7.7 7.8
-10%

Abbildung 6.11.: Héhenabhéngigkeit des Verbrauchs der Batterieladung.

Vergleich ist der iiber die Hohe konstante Verbrauch fiir das Modell ohne PE auf der selben
Strecke s; gestrichelt aufgetragen. Der Verbrauch der Batterieladung steigt fiir das Modell
mit PE mit der Hohe an (knapp 1% auf 3000m) und liegt iiber das gesamte Hohenband iiber
dem konstanten Verbrauch des Modells ohne PE. Der Flug in geringerer Hohe ist schlielich

geringfiigig effizienter aufgrund des PE, wie schon in Abb. 6.8 zu sehen war.

Interpretation

Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim batterie-
elektrischen Fliegen infolge des Peukert-Effektes

Verbrauchscharakteristik nach Potenzfunktion mit reellem Exponenten (siehe

auch Eigenveroffentlichung [99])

J

Die dargestellten Ergebnisse lassen sich wie folgt interpretieren: Der Verbrauch mit PE ist
hoher als der Verbrauch ohne PE, weil der benéttigte Batteriestrom iiber dem Nennstrom
Iat > INeny liegt. Mit (6.15) ist in diesem Fall der Faktor (%) > 1 und damit der effektive
Batteriestrom hoher. Zudem steigt der Verbrauch der Batterieladung im Horizontalflug
aufgrund des PE mit der Hohe an. Wegen der geringeren Luftdichte muss bei gleicher
angezeigter Fluggeschwindigkeit V745 und gleichem Auftriebsbeiwert C'4 die Antriebsleistung
Pypir in groferer Hohe grofer sein als in geringer Flughohe (siehe oben und Abb. 6.8). Mit
Gl. (6.11) steigt damit zwangsldufig auch der Batteriestrom Ig,;. Ein grofierer Batteriestrom

wirkt sich mit (6.15) ungiinstig auf den effektiven Batteriestrom Ipq cfr aus.
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6.2. MODELLVERGLEICH KAPITEL 6. VEREINFACHTES MODELL

Der Zusammenhang zwischen bendtigter Antriebsleistung Pa,¢- und dem Verbrauchsaquivalent
IBatefy mit festem Wirkungsgrad 7ges nach (6.11) und dem PE nach (6.15) stellt sich wie
folgt dar:

Ip Py =
at,eff( ntr) UBat Nges UBat Nges INenn

fpeu
P
_ INenn ( Antr )

f eu_l
PAntr ( PAntr > g

(6.54)

INenn UBat Nges

Die Abhéngigkeit des Verbrauchsdquivalents von der abgegriffenen Antriebsleistung folgt
damit einer Potenzfunktion mit reellem Exponenten. Wie in Abb. 5.14 zu sehen war, ldsst sich
das Modell fiir den optimalen Horizontalflug mit einem Peukert-Exponenten von fe, = 1,05

noch gut linear approximieren.

Abb. 6.12 vergleicht analog zu Abb. 5.13 das lineare Modell (ohne PE) und das Modell mit PE
fiir konstanten Wirkungsgrad, Batteriespannung und einen Peukert-Exponenten fpe, = 1,05.

Fir Igae > Inenn liegt das lineare Modell gegeniiber dem Modell giinstiger hinsichtlich des

A ‘7 .

--- ohne PE
120 | | — foeuw = 1.05 .'.' L
""" fpeu =13 fl ,"
100 |
= 80 | ‘,~" Lot
:: V"I "’
*é 60 i ,‘,‘I ",¢
»E? 'j '¢'
40 B ‘/’
INenn 20 )
0 PAntT [W]
0,5 1 1,5 2 2,5 3
-10*

Abbildung 6.12.: Antriebscharakter aufgrund des Peukert-Effekts.

Verbrauchs. Fir Ipg: < Inenn ist es (vgl. (6.54)) andersherum (der Effekt sehr klein und
daher in Abb. 6.12 nicht zu erkennen). Je grofler der Wert des Peukert-Exponenten ist, umso
grofler ist der Effekt auf die Verbrauchscharakteristik. Zur Veranschaulichung enthélt Abb.
6.12 die Verbrauchscharakteristik fiir einen Peukert-Exponenten von fpe, = 1,3. In jedem
Fall ist die Energicentnahme mit grofleren Antriebsleistungen Py, unglinstiger fir das
Verbrauchséquivalent. Eine geringe Flughéhe mit geringerer bendtigter Antriebsleistung ohne

Leitungsspitzen (siehe oben) ist daher anzustreben.
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6.3. ZUSAMMENFASSUNG KAPITEL 6. VEREINFACHTES MODELL

6.3. Zusammenfassung

Die vorangegangenen Analysen zeigen, dass der PE eine leichte Hohenabhéngigkeit hinsichtlich
einer optimierten Betriebsstrategie hervorruft. Je weniger stark die Batterie entladen wird,
umso effizienter (vgl. Abb. 6.12). Damit ist ein moglichst gleichméBiger Flug anzustreben (siehe
oben). Der PE wurde als Grund fiir die Form der optimalen Trajektorien fiir das vereinfachte
Modell (vgl. Abb. 6.7) identifiziert. Aufgrund der gleichen Gréfenordnungen im Vergleich
Abb. 5.9 bzw. 5.37 und 6.11 (beide Male ca. 1 % auf 3000 m) lésst sich die Interpretation auch

auf das komplexe Modell iibertragen.

‘

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfithrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges

Validierung der Methode der Stationdrauswertung fiir den Horizontalflug

Tab. 6.2 fasst die konkreten ermittelten Werte fiir Fluggeschwindigkeit V745 und Antriebs-
leistung Pay,,- fiir den optimalen Flug im Sinne des Kriteriums mazimale Reichweite im
Horizontalflug in einer Hohe von 500 m zusammen. Sie vergleicht alle Ergebnisse aus Trajekto-
rienoptimierung (vgl. Tab. 6.1), Stationdrauswertung (vgl. Abb. 6.8) und der analytischen
Betrachtung in Kap. 6.2.3. Zur Berechnung des Werte fiir den Ausdruck AA—é (vgl. Kriterium

Traj. Stationér. Analytisch
ohne PE  mit PE | ohne PE  mit PE | ohne PE  mit PE |
Vias [m/s] | 45,49 44,95 | 4550 44,82 | 4549 44,95
Pantr kW] | 10,18 10,07 | 10,17 10,04 | 10,18 10,07
AQ(sf) [10°C] | 0,77747 0,74327 | 0,77760 0,74330 | 0,77746 0,74327
e, [m/c] | 0,9418  0,9004 | 09418  0,9002 | 0,9418  0,9004

Tabelle 6.2.: Vergleich der Ergebnisse aus Trajektorienoptimierung, Stationdrauswertung und
analytischer Betrachtung fiir das vereinfachte Modell ohne und mit PE.

mazimale Reichweite im Horizontalflug, siehe Kap. 3.2.3) fir die Trajektorienoptimierung
(mit der Nebenbedingung v = 0) wird die Strecke sy = 70 km durch die dafiir aufgewendete
Menge an Batterieladung AQ geteilt. Fiir die Ergebnisse bei der Stationdrauswertung wird
tiber den Wert des Kriteriums maximale Reichweite im Horizontalflug (in der Einheit [m/c])

und die Strecke sy = 70km auf die verbrauchte Batterieladungsmenge riickgeschlossen.

Die mittels Trajektorienoptimierung und Stationédranalyse ermittelten Werte fiir die optimalen
stationédren Steuerparameter stimmen sehr gut iiberein. Eine eingangs erwahnte Vereinfachung
des Optimalsteuerungsproblems ist damit rechtfertigbar. Mithilfe der Ergebnisse aus den
analytischen Betrachtungen kénnen die Aussagen des komplexen Modells validiert werden.
Damit kann das komplexe Modell fiir genauere Berechnungen (Leistung, Reichweite, etc.)

herangezogen werden.
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7. Analyse fiir den Doppellaufermotor

In diesem Kapitel wird untersucht, ob ein redundantes Antriebskonzept (vgl. Kap. 1) auch
einen Vorteil hinsichtlich der Effizienz mit sich bringen kann. Ein entsprechend geeignetes
generisches Modell wird aus dem Modell (vgl. Kap. 2.1) abgeleitet und stationir ausgewertet.
Dem Antriebsstrang wird das Propellermodell mit verstellbarem Propellerblattwinkel ¢ (vgl.
Kap. 2.1.1) zugrunde gelegt. Mit Hilfe ausgewahlter Giitekriterien aus Kap. 3.2.3 wird die
Konfiguration bewertet.

Abb. 7.1 zeigt die redundante Architektur (vgl. Kap. 1) eines neuartigen elektrischen Antriebs.
In dessen Mittelpunkt befindet sich ein Doppelldufermotor'3* oder kurz Doppelmotor. Er

< £
S 2
g 8
Pe[ — =

Propeller

P .| Motor-

Batterie I >
steuerung [

N | |

P [ Motor-

Batterie 11 P teuerung II

Ipa,12
Zale,

Abbildung 7.1.: Konzept eines redundanten Antriebskonzepts (vorgestellt auch in [40],
Konzepte, Prototypen und Produkte auch in [22, 88, 90, 91, 187]).

besteht aus zwei elektrisch sowie mechanisch unabhéngigen Lauferpaaren, die ihr erzeugtes
Moment auf eine gemeinsame Propellerwelle abgeben kéonnen. Da der Motor das Moment
fiir den Propeller nur in einer Richtung und Drehrichtung (,,Ein-Quadranten-Betrieb“, vgl.
[89]) bereitstellen muss, werden keine aufwendigen Kupplungen benétigt. Daher kann die
Momenteniibertragung beispielsweise mittels Freilauf realisiert werden. Jeder der beiden Laufer
verfiigt iiber eine unabhingige Spannungsversorgung (Batterie) und eine Motoransteuerung.
So steht bei Ausfall eines der beiden Antriebsstrange noch gentigend Schub zur Verfiigung.
Sind die einzelnen Antriebsstréinge jeweils ausreichend grofi dimensioniert, so kann der Flug

trotz Ausfall mit motorischer Hilfe sicher zu Ende gebracht werden.

Es wird zunéchst angenommen, dass man im Teillastbetrieb (z.B. im Horizontalflug) mit nur

einem aktiven Laufer einen besseren Wirkungsgrad erzielen kann, weil man die Verluste des

134 Die Bezeichnung wird in der vorliegenden Arbeit verwendet, sie ist nicht allgemeingiiltig.
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7.1. MODELLANPASSUNG KAPITEL 7. DOPPELLAUFERMOTOR

inaktiven Léaufers einsparen kann. Das folgende Kapitel zeigt, ob und in welchem Mafle sich
fiir das verwendete Modell der Gesamtwirkungsgrad erhéht. Dazu wird das in 2.1 vorgestellte
generische Antriebsmodell fiir eine stationdre Analyse entsprechend angepasst. Anschlieflend
werden die Konfigurationen Doppelldufer- und Einlduferbetrieb anhand ausgewéhlter Giitekri-
terien aus Kap. 3.2.3 bewertet und miteinander verglichen. Eine kurze Gegeniiberstellung zum
in Kap. 1.1.4 dargestellten neuartigen Verfahren bei Turbo-Luftstrahl-Triebwerken schlie3t
das Kapitel ab.

7.1. Modellanpassung

Das in Kap. 2.1 vorgestellte Antriebsmodell mit einer Antriebsleistung von 30kW wird
fiir die folgenden Betrachtungen in zwei parallele Strange mit jeweils halber Leistung (je
15 kW) geteilt. Ist nur ein Laufer des Motors aktiv, so gilt nur eben dieses halbierte Modell.
Im Zweilduferbetrieb (,2LB*; Einlauferbetrieb (,,1LB*)) addieren sich die beiden parallelen
Stringe. Es wird angenommen, dass beide Laufer im Doppelmotor identisch sind. Das Moment,
das im Zweilauferbetrieb von einem Teilmotor bereitgestellt wird, betrigt daher nur die Hélfte

(,1/2%) des Propellermoments:
Mp
M1y = 2mp (7.1)

Wegen der parallelen Konzipierung der Antriebsstréinge bleibt die Drehzahl des Doppelmotors
unbeeinflusst, ob Ein- oder Zweilduferbetrieb aktiviert ist. Im Zweilduferbetrieb verdoppelt

sich der Batteriestrom eines einzelnen Teilstranges I57 51/, zum Gesamtbatteriestrom:
Ipators = IapBys - 2 (7.2)

Die Parameter des Antriebsmodells werden entsprechend angepasst. Das Mehrgewicht jeder
der Antriebskomponenten wird iiber Faktoren berticksichtigt. Die Anpassungen der Modell-

komponenten werden im Folgenden beschrieben.

Motor

Die zwei Teilmotoren des betrachteten Antriebsstranges weisen jeweils genau die halbe Leistung
(je Prrot,Nenn,i/» = 15kW) des Gesamtantriebs auf. Es wird angenommen, dass die Anzahl der
Wicklungen und das Magnetfeld eines jeden Teilmotors dem urspriinglichen Motor entsprechen.
Der Querschnitt der elektrischen Leitungen sei halbiert. Die Drehmomentenkonstante kps bleibt
damit gleich (vgl. Gl. (2.11)), der elektrische Widerstand Rpe 1/, eines Teilmotors verdop-
pelt!35 sich und der maximale Motorstrom I Mot,maz,1/> halbiert sich. Simtliche dimensionslose
Verlustkoeffizienten kpsor,n bleiben unverandert. Nach Gl. (2.30),(2.33),(2.36),(2.38),(2.39)

sind die Verluste iiber die Nennleistung Ppsot, Nenn normiert und somit fiir einen Teilmotor mit

135 Nach R ~ % verdoppelt sich der elektrische Widerstand einer elektrischen Leitung bei Halbierung der

Querschnittsflache.
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7.1. MODELLANPASSUNG KAPITEL 7. DOPPELLAUFERMOTOR

der halben Nennleistung nur mehr halb so grof3. Die Koeffizienten sowohl fiir die thermisch
aktive Masse Knrot,m,, als auch fir die Kiihlleistung Kasor, i werden jeweils fiir einen Teilmo-
tor halbiert, wenngleich die thermische Masse als Zeitkonstante fiir die stationdre Betrachtung
keine Rolle spielt. Weiterhin wird angenommen, dass zwischen beiden Teilmotoren keine
elektromagnetische Wechselwirkung besteht (im Gegensatz zu [93]) und dass keine zusétz-
lichen Verluste entstehen. Die Kupplung, welche im Eingriff eines Teilmotors das Moment
auf die Propellerwelle iibertriagt, sei im Betrieb verlustfrei und erzeuge im Leerlauf keine
zusédtzlichen Reibungsverluste. Die Parameter eines Teilmotormodells &ndern sich gegeniiber

dem generischen Modell (orig = ,original“) aus Kap. 2.1.4 wie folgt:

PMot,Nenn,1/2 = PMot,Nenn,orig : 1/2
kMot,M,1/2 = kMot,M,orig
IMot,max,1/2 = [Mot,max,orig ' 1/2

RMot,i,ref,lh - RMot,i,ref,orig -2 (sz’ehe Obe'ﬂ)

Entot, iant, s = kMot Kihl,orig = 1/2 (7.3)
kMot,Hyst,l/z = kMot,Hyst,orig '
kMot,Wirb,1/2 = kMot,Wirb,orig
kMot,Reib,1/2 = kMot,Reib,orig
kMot,Luft,l/Q = kMot,Luftorig
kMot,konst,1/2 = kMot,k:onst,orig

Die zusatzliche Masse des gesamten Doppelmotors im Vergleich zum urspriinglichen Motor

wird mit dem Faktor 1,5 beriicksichtigt.

Motoransteuerung

Die beiden Teilmotoren des Doppelmotors werden von jeweils einem Wechselrichter samt
Ansteuerung mit elektrischer Energie versorgt. Fiir eine einzelne Motoransteuerung halbiert sich
die Nennleistung Py g nenn,1/» im Vergleich zum urspriinglichen Antrieb. Der Innenwiderstand
eines jeden Wechselrichters Ry g1, wird als unverdndert angenommen, da die gleichen
Schaltelemente verbaut seien. Auch Schaltfrequenz fy g p1/, und Schaltdauer tyy g g1/, bleiben
damit gleich. Wie zuvor die dimensionslosen Verlustkoeffizienten des Motormodells ist auch
der Konstantverlust des Wechselrichters nach Gl. (2.73) durch seine Nennleistung normiert.
Daher bleibt auch der Koeflizient fiir den Konstantverlust des Wechselrichters unverdndert.

Die Parameter eines Teilmodells eines Wechselrichters dndern sich gegeniiber dem generischen
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Modell (,orig*) aus Kap. 2.1.4 wie folgt:

PWR,Nenn,l/z = PWR,orig : 1/2
tWR,S,1/2 = tWR,S,0rig
Jwr,py2 = fWR Porig (7.4)
RywRie = RwRiiorig

kWR,konst,l/Q = kWR,k:onst,orig

Die zusétzliche Masse beider Wechselrichtereinheiten zusammen wird mit dem Faktor 1,5

beriicksichtigt.

Batterie

Jeder der beiden Wechselrichter entnimmt seine elektrische Energie aus einer eigenen Batterie.
Deren Anzahl von Einzelzellen in serieller Richtung j (vgl. Abb. 2.31) bleibt gleich, somit
bleibt auch die Nennspannung Upgy,1/, erhalten. In paralleler Richtung ist die Anzahl i
der Einzelzellen fiir eine Teilbatterie halbiert. Damit halbieren sich sowohl Maximalstrom
IBat,maz,1/2 als auch Nennkapazitit Cgas Nenn,1/» einer Teilbatterie. Nach Gl. (2.95) weist eine
Teilbatterie damit genau den doppelten Innenwiderstand Rpg 1/, auf. Die Parameter eines
Teilmodells einer Batteriehélfte &ndern sich gegeniiber dem generischen Modell (,orig“) aus
Kap. 2.1.6 wie folgt:

UNerm,Bat,l/Q = UNenn,Bat,orig ’ 1/2
Imam,Bat,l/Q = Imax,Bat,orig ’ 1/2 (7 5)
CNenn,Bat,1/2 = CNenn,Bat,om’g ’ 1/2

Ri,Bat,l/z = Ri,Bat,orig -2

Fur die zusétzliche Masse werden in den Berechnungen 2 % an Mehrmasse berticksichtigt.

7.2. Stationdre Flugleistungen

Das in 7.1 beschriebene Modell wird im Folgenden stationér (vgl. Kap. 3.2.1) fiir den Betrieb
mit einem und zwei Laufern ausgewertet. Mittels der Kriterien steilstes Steigen und mazimale
Reichweite mit Vertikalprofil aus Kap. 3.2.3 werden beide Konfigurationen des Betriebs

gegeniibergestellt und bewertet.

7.2.1. Steigleistung

Die Steigleistung gibt Auskunft iiber die Leistungsfahigkeit der Kombination aus Flugzeug

und Antriebsstrang. Von Belang ist daher vor allem die Schubkurve der Gesamtkonfiguration.
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Abb. 7.2 zeigt Schub F' bzw. Schubiiberschuss F' — W (Kriterium steilstes Steigen) iiber den
stationdren Steuerparametern Geschwindigkeit V7ag, Drehzahl N und dem Propellerblattwin-

kel ¢ in einer Hohe von hyg4 = Om fiir einen und zwei aktive Laufer. Wie zu erwarten war,
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Abbildung 7.2.: Kriterium steilstes Steigen tiber Fluggeschwindigkeit Viag, Drehzahl N und
Propellerblattwinkel ¢ in der Hohe h;g4 = Om im Ein- und Zweilduferbetrieb.

erzeugt der Antrieb weniger Schub fir 1 Laufer in Betrieb (1LB). Da die Maximalleistung des
Antriebs im Modus 2 Laufer in Betrieb (2LB) nicht verédndert zum in Kap. 5.2.1 analysierten
Modell ist, liegt die Schubkurve in Abb. 7.2a exakt auf der gleichen Hohe. Es zeigt sich, dass
im vorliegenden Fall auch mit nur mehr einem funktionstiichtigen Laufer noch Schubiiber-
schuss vorhanden ist. Im Gesamtantriebsstrang ist also Redundanz vorhanden, jedoch ist
erwartungsgeméaf der Schubiiberschuss mit nur einem Laufer (1LB) stark reduziert gegeniiber
zwei Laufern, vor allem in Héhen h;s4 > 0m wird der vorhandene Schubiiberschuss immer
kleiner (vgl. Abb. 7.2d). Abb. 7.2 beinhaltet der Ubersicht halber nur den Toleranzbereich
des Schubiiberschusses um 5 %. Die Bereiche sind fiir den Zweilauferbetrieb wesentlich breiter
als fiir den Einlduferbetrieb. Die stationédren Steuerparameter miissen im Einlduferbetrieb

folglich deutlich genauer vom Piloten ausgesteuert werden, um noch hoher steigen zu kénnen.

Abb. 7.2d zeigt zusétzlich den Verlauf des maximalen Steigwinkels « iiber der Hohe h. Trotz

des geringen Schubiiberschuss (siehe oben), kann im Einlduferbetrieb noch bis auf eine Hohe

192



7.2. STATIONARE FLUGLEISTUNGEN KAPITEL 7. DOPPELLAUFERMOTOR

von h = 2000 m gestiegen werden. Die Voraussetzungen der Redundanz sind also zumindest

bis zu dieser Hohe gegeben.

steilstes Steigen

1ILB 2LB
Vras [/ 37,0 353

N [RPM] | 1962 2199

¢ [ 17,45 18,55

v ] | 037 434

Prror  [kW] 15,0 30,0
Fprop  [N] 279 598
Fprop — W[N] 28 329
Nges  [%)M30 | 579 59,6

Tabelle 7.1.: Ausgewéhlte Modellausgéinge fiir das Kriterium steilstes Steigen in der Hohe
hisa = O0m fiir den Betrieb mit einem und zwei Liufern.

Tabelle 7.1 fasst einige Werte aus dem Modell zusammen. Die Fluggeschwindigkeit fir das
beste Steigen liegt im Zweilduferbetrieb etwas niedriger als im Einlduferbetrieb. Der Grund
hierfiir liegt an der Lage der jeweiligen Schubkurve gegeniiber der Widerstandskurve. Die
reine Schubkraft betrdgt mit zwei aktiven Laufern in etwa die Héalfte des Schubes verglichen
mit nur einem aktiven Laufer. Abziiglich des aerodynamischen Widerstands stellt sich fiir den
Einlduferbetrieb ein wesentlich kleinerer Steigwinkel < 1° im Vergleich zum Zweilduferbetrieb
ein (vgl. Zusammenhang (2.133)). Die Gesamtwirkungsgrade 745 beider Konfigurationen sind

anndhernd gleich.

Abb. 7.3 zeigt die Kennfelder des Doppelmotors (inkl. Wechselrichter) im Ein- und Zweildufer-
betrieb (1LB bzw. 2LB) iibereinander. Wie in der Modellanpassung (vgl. Kap. 7.1) definiert,
erreicht der Motor im Zweilduferbetrieb knapp das doppelte Moment und die doppelte Leis-
tung, jedoch wegen der parallelen Anordnung der Laufer nur die gleiche maximale Drehzahl.
Beide Konfigurationen weisen in etwa den gleichen maximalen Wirkungsgrad auf. Fiir den
Zweilduferbetrieb liegt dieser bei etwas hoheren Momenten als fiir den Einlduferbetrieb. Die
Abbildung beinhaltet zusétzlich die beiden Betriebspunkte (mit einem Laufer { und zwei Lau-
fern ©) fiir den Steigflug im Optimum des Kriteriums steilstes Steigen. Beide Konfigurationen
befinden sich im maximalen Steigen an ihrer Leistungsgrenze. Der Betrieb mit nur einem

Laufer findet sehr nahe an der Momentengrenze und damit bei hohem Motorstrom statt.

136 Der Gesamtwirkungsgrad Nges berechnet sich aus der Flugleistung und der Batterieleistung: nges = %.
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Abbildung 7.3.: Motorkennfeld (inkl. Motoransteuerung) mit den Betriebspunkten fiir den
Ein- und Zweilduferbetrieb fiir das Kriterium steilstes Steigen in hyjga = Om.

7.2.2. Reiseleistung

-

Optimierte Betriebsstrategie fiir einen Doppellaufermotor im
Kontext eines elektrischen Flugzeuges

Bewertung der Konfiguration mittels Kriterium maximale Reichweite im

Horizontalflug

Fiir die Beurteilung der beiden Konfigurationen'®” hinsichtlich der Reiseleistung wird das

Kriterium mazximale Reichweite im Horizontalflug (vgl. Kap. 3.2.3) untersucht:

max (VTAS) (7.6)

Bat

Abbildung 7.4 zeigt das Kriterium iiber den stationdren Steuerparametern Geschwindigkeit
Vias, Drehzahl N und dem Propellerblattwinkel ¢ in einer Hohe von hyg4 = O m fiir den Ein-

und Zweilduferbetrieb.

137 Sémtliche Aussagen werden im Rahmen des beschriebenen und angepassten Modells getroffen.
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Abbildung 7.4.: Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug iiber Fluggeschwindigkeit
Vias, Drehzahl N und Propellerblattwinkel ¢ in der Hohe hyga = Om.

Die Kurven fiir den Zweilduferbetrieb weisen jeweils groBere Werte fiir dieses Kriterium auf als
die Kurven fiir den Einlauferbetrieb. Damit ist der Zweilduferbetrieb — anders als urspriinglich
erwartet — effizienter als der Einlduferbetrieb!38. Die optimale Fluggeschwindigkeit ist fiir
beide Konfigurationen quasi identisch. Diese liegt nahe des aerodynamisch optimalen Punkts
des besten Gleitens Vias,,,,, . Fir den Zweilauferbetrieb ist die optimale Drehzahl N etwas
niedriger, der optimale Blattwinkel ¢ etwas grofler als fiir den Einléduferbetrieb. Fiir den
Einlduferbetrieb brechen die Kurven knapp unterhalb des Optimums ab. Somit ist in dieser
Richtung der Horizontalflug aufgrund der limitierten Leistung Pyt des Antriebsstrangs nicht
mehr aufrecht zu erhalten. Der Toleranzbereich fiir 5% Abweichung vom Optimum wird hier

nicht erreicht.

Tab. 7.1 fasst einige Werte der beiden Betriebspunkte fiir das Kriterium mazimale Reichweite
im Horizontalflug aus dem Modell zusammen. Der Propellerwirkungsgrad npyqp ist fiir
beide Konfigurationen anndhernd identisch, aerodynamisch gesehen besteht kein Unterschied

zwischen beiden Konfigurationen. Der Wirkungsgrad von Motor und Wechselrichter liegt im

138 Der Grund hierfiir liegt in der unterschiedlichen Zusammensetzung der Verluste fiir beide Betriebsmodi.
Dieser wird spéter genauer erlautert
139 Der Batteriewirkungsgrad np.: berechnet sich aus der elektrischen Leistung an den Batterieklemmen und
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maximale Reichweite

ILB  2LB
Vras  [m/s] 40,8 41,3
N [RPM] | 1773 1729

¢ [°] 21,20 22,20
MMot+Inv  [70] 936 955
nBat (%)% 90,3 95,1
T Prop [%] 68,6 68,4
Nges (/0] 57,9 62,1
Pt [kW] 13,7 138
Inor  [A] 62,1 64,4
Ipat [A] 45,0 42,3
- mfc] | 09065 09770
Nges (0] 57,9 62,1

Tabelle 7.2.: Ausgewéhlte Modellausgénge fiir das Kriterium maximale Reichweite im
Horizontalflug in der Hohe hyg4 = Om fiir Ein- und Zweilduferbetrieb.

Zweilauferbetrieb um rund 2 % hoher als im Einlauferbetrieb. Auch der Wirkungsgrad der
Batterie ist im Zweilduferbetrieb héher. Der Strom pro Batteriepack ist im Zweilduferbetrieb
pro Batteriepack nur halb so grofl. Inklusive der Aerodynamik und des Propellers liegt
der Gesamtwirkungsgrad 7ges fiir den Zweilduferbetrieb um rund 4% héher als fiir den
Einlduferbetrieb.

Abb. 7.6 zeigt wie Abb. 7.3 nochmals das Motorkennfeld inklusive der beiden Betriebspunkte
fir den Ein- und Zweilduferbetrieb. Die beiden Betriebspunkte liegen an fast der gleichen
Stelle im Kennfeld. Am Propeller stellt sich bei beiden Konfigurationen die gleiche Drehzahl
und das gleiche Moment ein. Abb. 7.5 visualisiert zusétzlich, in welchem Bereich welche der
beiden Konfigurationen einen besseren Wirkungsgrad naso+ e (IV, M) aufweist. In der oberen

(griinen) Hélfte ist der Zweilduferbetrieb effizienter:

M2LB > NILB (7.7)

In der unteren ist es der Einlauferbetrieb:

n2LB < NLB (7.8)

der ,inneren“ elektrischen Leistung samt Verlustleistung am Innenwiderstand der Batterie:

UBat . IBat
(UBat + UBat,Ri) . IBat

NBat =

140 Ty dieser Abbildung liegen beide Betriebspunkte quasi auf der Strom- bzw. Momentengrenze des Einlaufer-
betriebs. Dies ldsst den vermeintlichen Schluss zu, zumindest der Betriebspunkt im Einlduferbetrieb wére
begrenzt durch den maximalen Strom. Probehalber wurde die Stromgrenze um 10 N m angehoben, dies
dndert jedoch nicht die Lage der Betriebspunkte.
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Abbildung 7.5.: Motorkennfeld (inkl. Motoransteuerung) mit den Betriebspunkten fiir den
FEin- und Zweilduferbetrieb fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Horizontalflug in
hisa =0 m!40,

Fiir die Linie zwischen dem griinen und dem blauen Bereich gilt:

M2LB = NLB (7.9)

Die Betriebspunkte beider Konfigurationen fiir das Kriterium mazimale Reichweite im Hori-
zontalflug liegen in der oberen (griinen) Hélfte des Kennfeldes. Die untere (blaue) Hélfte des
Kennfeldes wird fiir das gegebene Modell vermutlich nur fiir den angetriebenen Sinkflug mit

geringem Propellermoment von Bedeutung sein.

Um genauer beurteilen zu kénnen, warum der Zweilduferbetrieb in diesem Fall die effizientere
Wahl darstellt, werden hier zunéchst die Verluste von Motor und Motoransteuerung néher
betrachtet. Abb. 7.6 visualisiert fiir beide Konfigurationen die Zusammensetzung der Verluste in
Motor und Motoransteuerung sortiert nach deren Groéflenordnung. Die beiden Konfigurationen
unterscheiden sich hinsichtlich ihrer Verluste in Motor und Ansteuerung vor allem bei der
Grofle der ohmschen Verluste des Motors Pyt g, Dieser ist fiir den Einlauferbetrieb in etwa
doppelt so grofl wie fiir den Zweilduferbetrieb. Das Propellermoment und damit auch der
gesamte Motorstrom (vgl. Tab. 7.2) ist fiir beide Konfigurationen annéhernd gleich grof. Im
Zweilduferbetrieb jedoch halbiert sich der Strom nach (7.1) fiur jeden der beiden Léufer. Die
Verlustleistung am Innenwiderstand (vgl. Gl. (2.20)) steigt quadratisch mit der Hohe des

Stromes an:
Purtot.r; = Ratoti(Toarot) - Tajor (7.10)
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Abbildung 7.6.: Verlustleistungen in Motor und Motoransteuerung im Ein- und
Zweilduferbetrieb im Optimum des Kriteriums mazimale Reichweite im Horizontalflug.

Bei halbiertem Strom féllt daher nur ein Viertel Verlustleistung an. Fiir beide Laufer zusammen

addiert sich die Verlustleistung letztlich wieder zur Halfte.

Die Hystereseverluste im Motor und die Schaltverluste im Wechselrichter fiir beide Kon-
figurationen sind dagegen gleich grof. Die Verluste durch newtonsche Reibung und durch
Luftreibung fallen fiir den Einlduferbetrieb tatséchlich etwas geringer aus als fiir den Zweildu-
ferbetrieb. Dennoch reicht dies nicht aus, den fiir den Einl&duferbetrieb grofleren Verlust am
Innenwiderstand zu kompensieren. Fiir den gezeigten Betriebspunkt stellt sich folglich fiir den
Zweilauferbetrieb ein besserer Wirkungsgrad von Motor und Motoransteuerung ein. Verluste
durch Wirbelstréome und alle restlichen in der Motoransteuerung sind fiir die vorliegende

Betrachtung vernachléssigbar.

Die Aussage, dass im Horizontalflug der Zweilduferbetrieb effizienter ist als der Einldufer-
betrieb ist allgemeingiiltig, solange sich der Betriebspunkt fiir den Horizontalflug in der
oberen Hilfte des Motorkennfeldes (vgl. Abb. 7.5) befindet. Dies begriindet sich mit der
speziellen Verteilung der Verluste von Motor und Motoransteuerung. Fiir Konfigurationen,
deren Verlustverteilung nicht grundlegend von Werten aus der Literatur abweichen, gilt diese
Aussage. Fir Konfigurationen, deren Antriebsleistung weit grofler ist als die Leistung zur

Uberwindung des aerodynamischen Widerstandes, gilt diese Aussage nicht grundsitzlich.

Auch der Wirkungsgrad der Batterie ist im Zweilduferbetrieb hoher als im Einlduferbetrieb.
Wie auch zuvor fir den Innenwiderstand des Motors halbiert sich im Zweilauferbetrieb die
Stromlast einer Batteriehalfte. Mit

PBat.r, = RBati - Ihar (7.11)

198



7.3. ZUSAMMENFASSUNG KAPITEL 7. DOPPELLAUFERMOTOR

steigt auch hier die Verlustleistung am Innenwiderstand quadratisch an. Bei halbem Strom
betrdgt die Verlustleistung nur mehr ein Viertel. Addiert fiir beide Teilstrdnge ergibt sich
wiederum die Hélfte des Verlustes im Vergleich zum Einlduferbetrieb. Damit begriinden sich
die geringere Verlustleistung und der damit verbundenen héheren Wirkungsgrad der Batterie

im Zweilauferbetrieb.

Insgesamt liegt der maximale Wert des Giitekriteriums fiir den Zweilduferbetrieb ca. 7,2 %
iiber dem maximalen Wert fiir den Einlauferbetrieb. Der Zweilduferbetrieb ist folglich im Sinne
einer moglichst grofen Reichweite effizienter als der Einliuferbetrieb'!. Im Vergleich zum
normalen Elektromotor (vgl. Kap. 5.2.1) liegt der Wert des Kriteriums fiir den Doppelmotor
etwas niedriger. Wahrend dieser einen maximalen Wert von 0,9922 m/c erreicht, betragt er fiir
den Doppelmotor nur 0,9770 m/c (vgl. Tab. 7.2). Dies ist vermutlich auf die um gut 10 kg (nach
den Annahmen) hohere Gesamtmasse des Antriebsstranges mit Doppelmotor zurtickzufithren.
Allerdings bietet der Doppelmotor gegeniiber dem konventionellen Antrieb eine erhebliche

Steigerung der Redundanz.

7.3. Zusammenfassung

Das eingangs beschriebenen Konzept von [98] sieht vor, von zwei Wellenleistungsturbinen
eines Hubschraubers ein Triebwerk im Teillastbereich (z.B. im Horizontalflug) abzustellen.
Dadurch kénnen die Leerlaufverluste eines Triebwerkes eingespart werden. Im Gegensatz zum
elektrischen Antrieb weist ein herkobmmliches Flugzeugtriebwerk eine vollig andere Effizienz-
charakteristik auf. Gleicht die Verbrauchscharakteristik eines Triebwerkes beispielsweise eher
einem quadratischen Modell oder einem Modell mit einem groflien Anteil von Leerlaufverlusten
(vgl. Abb. 5.13), so liegt der maximale Wirkungsgrad an einer anderen Stelle im Kennfeld
des Antriebs. Je nach Charakteristik eines Antriebs kann sich das Konzept der Abschaltung
eines Teiltriebwerkes also durchaus lohnen. Mit dem vorgestellten Antriebsmodell wurde
gezeigt, dass das Abschalten eines Teilmotors fiir einen elektrischen Doppellaufermotor in der
vorgestellten Konfiguration keine Effizienzvorteile bringt. Elektrischer Antrieb und Turbinen-
triebwerke sind nicht direkt vergleichbar, die Antriebe weisen verschiedene Charakteristika
hinsichtlich Effizienz auf. Das Konzept der Abschaltung eines Teilmotors kann folglich nicht

auf den elektrischen Antrieb portiert werden.

FEin weiterer zu beachtender Faktor, der bei der Auswertung bisher nicht explizit erwahnt
wurde, ist das potentielle Kiithlproblem im Einléduferbetrieb. Muss die selbe elektrische Leistung
mit nur einem aktiven Laufer in Propellerleistung umgewandelt werden, entsteht aufgrund
der oben genannten Verlustverteilung in etwa der vierfache Wérmeeintrag im Vergleich zum
Zweilduferbetrieb. Bei gleichzeitig halbierter Oberfliche muss gegebenenfalls zusétzlich aktiv
gekiihlt werden. Damit verliert der Einlduferbetrieb zuséitzlich an Effizienz gegeniiber dem

Zweilduferbetrieb.

141 Tm Rahmen des vorgestellten und angepassten Modells.
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Sollte allerdings das Konzept der cryo-gekiihlten Elektromotoren [86, 83] fiir die Luftfahrt
in der Praxis Verwendung finden, so wére das Konzept doch zu beriicksichtigen. Durch die
starke Unterkithlung der Wicklungen werden diese supraleitend und verlieren ihren ohmschen
Widerstand. Man nehme an, der vorliegenden Motor sei cryo-gekiihlt und wiirde so seinen
ohmschen Widerstand verlieren. In Abb. 7.6 fehlt dann der Verlust am Innenwiderstand
Phrot,r;- Qualitativ betrachtet sind die restlichen Verluste in Summe dann fiir den Einléu-
ferbetrieb geringer als fir den Zweilduferbetrieb. Selbst wenn man dann die erforderliche
Kiihlleistung noch mit berticksichtigt, so wiirde sich das Konzept der Abschaltung eines
Léufers im Teillastbetrieb lohnen, wenn zwei einzeln schaltbare Kiihlaggregate vorhanden

waren.
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8. Fazit und Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurde ein Konzept vorgestellt, das eine moglichst energieeffiziente
Flugfiithrung eines batterie-elektrisch betriebenen Kleinflugzeuges ermdoglicht. Dies umfasste
sowohl die Erzeugung und Analyse von Optimaltrajektorien als auch stationére Auswertungen
des vorgestellten mathematischen Modells. Grundlegende energieeffiziente Strategien der
Flugfithrung (z.B. Wahl der optimalen Flughohe) konnten identifiziert werden. Die statio-
nire Auswertung des Modells wurde anhand verschiedener Giitekriterien fiir verschiedene
Flugphasen durchgefiihrt. Ein Konzept zur Anzeige dieser stationdren Steuerparameter im
Cockpitdisplay wurde vorgestellt und fiir verschiedene Einsatzfille beispielhaft demonstriert.
Mittels Vergleichs zweier vereinfachter Modelle konnten grundsétzliche Zusammenhénge und
Charakteristika des batterie-elektrischen Antriebs im Kontext des batterie-elektrischen Flie-
gens aufgezeigt werden. Dartiber hinaus wurde ein redundant ausgelegter elektrischer Antrieb

(Doppellédufermotor) auf seine Effizienz hin untersucht.

8.1. Fazit

Im Folgenden werden die wichtigsten Ergebnisse zusammengefasst, nochmals kritisch diskutiert
und aufgezeigt, welche weiterfiihrenden Arbeiten sich aus der vorliegenden Arbeit ergeben.
Dabei wird zunéchst auf die eigenen Beitrage zur Forschung eingegangen und anschliefend
werden zusétzliche weiterfithrende Themen beleuchtet. Zuletzt werden die Ergebnisse generell

eingeordnet und Ausblicke gegeben.

Neuartiges Konzept zur energieoptimalen Flugfiihrung eines batterie-elektrisch
betriebenen Flugzeuges: (vgl. Kap. 3.2, 4, 5.1.3 und 5.2.3) In der vorliegenden Arbeit wurde
ein Konzept vorgestellt, das Flugphasen-spezifisch eine energieoptimale Flugfiihrung eines
batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges ermdglicht. Dieses Konzept sieht vor, fiir stationére
Flugzustiande (Steig-, Horizontal- und Sinkflug) die optimalen Steuerparameter zu ermitteln
und diese im Cockpit mittels Indikatoren anzuzeigen. Die Indikatoren schlieflen Bereiche um
den jeweils optimalen Wert herum ein, die die Sensitivitdt der Optimalitit auf eine Verdnderung
des Steuerparameters visualisieren sollen. Dazu wurde eine Methode der Approximation der
stationdren Flugleistungen anhand spezieller Giitekriterien vorgestellt. Da die Genauigkeit der
Approximation von der Schrittweiten des Stiitzpunktgitters abhéingt, wurden die Ergebnisse
fiir unterschiedliche Schrittweiten mit theoretisch exakten Werten verglichen und damit das
Verfahren validiert. Die Flugleistungen werden mithilfe von Giitekriterien approximiert, die
speziell fur den energieeflizienten Betrieb eines batterie-elektrisch betriebenen Flugzeuges
vorgestellt wurden. Im Besonderen wurde das neue Kriterium mazimale Reichweite mit
Vertikalprofil hergeleitet, mit dem die optimalen Steuerparameter fiir maximale Reichweite
im Steigflug ermittelt werden kénnen. Es konnte gezeigt werden, dass das Maximum dieses

Kriteriums deckungsgleich ist mit dem Maximum des Gesamtwirkungsgrades. Ein strecken-
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optimaler Steigflug sollte also mit dem maximal mdoglichen Gesamtwirkungsgrad durchgefiihrt

werden.

Zur Validierung des neuartigen Flugfithrungskonzeptes wurden zwei Ansétze verfolgt. Einer-
seits wurden die sich in den Optimaltrajektorien ergebenden Steuerparameter der einzelnen
Flugphasen mit den Steuerparametern korreliert, die sich mithilfe der stationdren Appro-
ximation der Flugleistung und den Giitekriterien ermitteln lassen. Die optimalen Werte
aller Steuergroflen, die stationdr fiir das Kriterium maximale Reichweite im Horizontalflug
ausgemacht wurden, korrelierten sehr gut mit den Betriebsparametern in der Optimaltra-
jektorie. Fiir den Horizontalflug konnte die Methode der Stationdrauswertung zusétzlich fiir
das vereinfachte Modell mit analytisch ermittelten Werten verifiziert werden. Auch fiir den
Steigflug lag das Kriterium maximale Reichweite mit Vertikalprofil nahe am Optimum aus

der Optimaltrajektorie.

Andererseits wurden Trajektorien simuliert, deren Vorgabewerte durch die stationdre Ap-
proximation der Flugleistungen und den Giitekriterien ermittelt wurden. Die sich dabei
ergebende Optimalitdt wurde mit der der Optimaltrajektorien verglichen. Fiir den Horizon-
talflug konnte das neuartige Flugfiihrungskonzept fiir beide Propellermodelle mit unter 1 %
Einbufle gegeniiber der Optimaltrajektorie validiert werden. Fiir die gezeigten Flugprofile,
bei denen zu dem Horizontalflugsegment auch noch ein Steigflug- und ein Sinkflugsegment
(mit Hohendifferenzen von gut 2000 m) vorgegeben wird, liegt das neue Konzept fiir das
Festpropeller-Modell mit relativ 2,5 % und fiir das Verstellpropeller-Modell mit relativ 1,4 %
unter der Optimalitdt der Optimaltrajektorie. Aus den Ergebnissen ldsst sich schlielen, dass
das neuartige Flugfiithrungskonzept umso naher am Optimum liegt, je flacher das Flugprofil
gewdhlt wird. Je mehr das Flugzeug also im Horizontalflug gesteuert wird und je weniger
und kiirzere Steig- und Sinkflugsegmente im Flugprofil vorhanden sind, um so besser ist die

Optimalitdt — vorausgesetzt die Vorgabewerte des neuen Konzeptes werden eingehalten.

Ein sicherheitsfordernder und damit positiver Nebeneffekt zeigte sich bei der Simulation der
Trajektorien mit den Vorgabewerten hinsichtlich technischer Grenzen: Das Konzept bezieht bei
der Ermittlung der optimalen Steuerparameter technische Grenzen mit ein. Die Vorgabewerte
waren so gewahlt, dass die Grenztemperatur des Motors — anders als in der Optimaltrajekto-
rie — nicht nur nicht erreichte, sondern mit Sicherheitsabstand zur Grenztemperatur verlief.
Aufgrund der Modellierung wirkte sich die mit zunehmender Flughohe abfallende Lufttem-
peratur ginstig fir diesen Effekt aus. Anderen technischen Grenzen (vor allem mit langen

Zeitkonstanten) kann das Verfahren nicht grundsétzlich vorausschauend entgegenwirken.

Das Konzept zur Darstellung im Cockpitdisplay konnte demonstriert werden. Einige Punkte
aus den Steig- und Horizontalflugsegmenten der Optimaltrajektorien dienten dabei als Beispiel-
situationen. Es konnte gezeigt werden, dass bei Abweichung eines der Steuerparameter vom
Optimum die Indikatoren in den restlichen Anzeigen zwingend nachgefithrt werden miissen.

Dafiir wurde eine Anpassung des verwendeten Algorithmus vorgestellt und validiert.

In weiterfiihrenden Arbeiten miissen griindliche Fehlerbetrachtungen zur Bestimmung der
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Genauigkeit der Berechnungen durchgefithrt werden, die bis jetzt vernachléssigt wurden.
Fehler entstehen durch Messungenauigkeiten, Ungenauigkeiten der numerischen Auswertung
(in Abhéngigkeit der Schrittweiten) und durch Abweichungen zwischen Modell und Realitét.
Bei ungiinstiger Fehlerkonstellation kénnen die Anzeige optimaler Betriebszustidnde und die
Anzeige aktueller Betriebszustande auseinanderfallen und so zu ineffizienter Flugfiihrung fiihren.
Eine andere Alternative zu den vorgestellten Toleranzbereichen sieht vor, lediglich anzuzeigen,
in welchem Bereich sich unter Berticksichtigung von Mess- und Modellungenauigkeiten das

Optimum liegen muss.

Abschlieflend konnte die Echtzeitfdhigkeit des neuartigen Flugfithrungskonzeptes in der Simula-
tion nachgewiesen werden. Die Berechnungsdauern lagen immer deutlich unter den Zeitschritten
der Simulation der Trajektorie. Fehler durch die Vernachlassigung der Berechnungszeit wurden
als vernachldssigbar quantifiziert. Die Alternative, die optimalen Steuerparameter mittels ite-
rativer Trimmverfahren zu ermitteln, erwies sich zwar als schneller im Vergleich zur gezeigten
Approximation der Flugleistungen im Rechengitter. Die vorgestellte Methode zur Approxima-
tion der Flugleistungen ist jedoch ein nicht iteratives Verfahren und muss im Gegensatz zum
Trimmverfahren nicht konvergieren. Bei iterativen Methoden ist das Konvergenzverhalten

nicht vorhersagbar, eine sichere Konvergenz ist nicht garantierbar.

Energieoptimale Trajektorien fiir batterie-elektrisch betriebene Flugzeuge: (vgl.
Kap. 3.1.3, 5.1.2 und 5.2.2) Aufgrund der beschriebenen Hohenabhingigkeit und der Ver-
brauchscharakteristik des batterie-elektrischen Antriebs ergaben sich fiir das komplexe Modell
zunichst nahezu geradlinige, fast triviale Losungen flir das Problem der Trajektorienoptimie-
rung. Um dennoch ein Flugprofil unter Randbedingungen eines realen Flugs zu erhalten, wurde
eine Nebenbedingung durch Terrain ergénzt, welche die Trajektorie zu einem Steig-, Horizontal-
und Sinkflugsegment ,zwingt®. Die Trajektorien, die fiir das Fest- und das Verstellpropeller-
modell ermittelt wurden, {ibersteigen das Terrain quasi linear in Form einer Einhiillenden.
Mit dem vereinfachten Modell konnte gezeigt werden, dass der Peukert-Effekt diese Form
verursacht. Die spezielle Verbrauchscharakteristik des batterie-elektrischen Antriebs ruft eine
leichte Hohenabhéngigkeit des optimalen Horizontalflugs hervor. Auflerdem ist gleichméfige
Batteriestromentnahme bei niedrigen Stromen sinnvoll. Damit sind unter der Beriicksichtigung
des Peukert-Effekt steile Steigsegmente zu Gunsten der Energieeffizienz zu vermeiden. Fiir die
verwendeten komplexen Modelle mit Festpropeller und Verstellpropeller und das vereinfachte
Modell konnte gezeigt werden, dass die Trajektorien als linear angenommen werden kénnen —
wenn keine Nebenbedingungen durch beispielsweise technische Grenzen innerhalb des Verlaufs
erreicht werden. Das vereinfachte Modell liefert hierfiir eine analytische Losung der optimalen

Steuerung.

Im Weiteren wére zu untersuchen, in welchem Ausmafl die Grofie des Peukert-Exponenten die
Optimaltrajektorien beeinflussen und ab wann die Annahme linearer Verldufe nicht mehr valide
ist. Aulerdem wére von Interesse, wie sich die Form der Optimaltrajektorien verdndert, wenn

noch andere (beispielsweise konstante) Verbraucher an der Batterie beriicksichtigt werden.
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Hohenabhingigkeit der Energieeffizienz beim batterie-elektrischen Fliegen infol-
ge des Peukert-Effektes: (vgl. Kap. 6) Mittels Analyse des vereinfachten Modells inklusive
der Vergleiche mit und ohne Peukert-Effekt konnten grundsétzliche Charakteristika des
batterie-elektrischen Flugzeugs hinsichtlich seiner Flugleistung gezeigt werden. Das wichtigs-
te Ergebnis ist dabei die leichte Hohenabhéngigkeit des energie-effizienten Horizontalflugs
aufgrund des Peukert-Effekts, die auch ausfiihrlich fiir das komplexe Modell gezeigt wurde.
Unter den Annahmen des vereinfachten Modells léasst sich zeigen, dass grundsétzlich und im
Gegensatz zu konventionellen Verbrenner-Antrieben eine moglichst geringe Flughohe fiir einen
effizienten Flug zu wéhlen ist. Fir kleine Peukert-Exponenten ist die Hohenabhéngigkeit nahe-
zu vernachléssighar, wihrend sie fiir groflere Peukert-Exponenten eine Rolle bei der Wahl der
optimalen Flughohe spielt. Begriindet wurde dieses spezielle Verhalten des batterie-elektrischen
Antriebs mit der Verbrauchscharakteristik der Batterie in Form einer Potenzfunktion mit
reellem Exponenten. Fiir kleine Peukert-Exponenten kann die Verbrauchscharakteristik des

batterie-elektrischen Fluges als nahezu linear angenommen werden.

Sdmtliche Aussagen wurden nur fiir ein sehr vereinfachtes Modell mit konstanten Wirkungs-
graden getroffen. Wird beispielsweise noch ein konstanter Verbraucher mitberiicksichtigt (wie
z.B. in [35]), verdndert das auch die Verbrauchscharakteristik. Zudem kénnen sich durch
Beriicksichtigung variabler Wirkungsgrade die Effekte des Peukert-Effektes wieder auftheben

oder gar umkehren.

Optimierte Betriebsstrategie fiir einen Doppellaufermotor im Kontext eines elek-
trischen Flugzeuges: (vgl. Kap. 7) Die vorliegende Arbeit beinhaltet die Untersuchung eines
batterie-elektrischen, redundanten Antriebskonzepts hinsichtlich potentieller Effizienzvorteile
im Teillastbetrieb. Herzstiick des Antriebs ist ein Doppelldufermotor mit zwei Laufern, die
elektrisch und mechanisch unabhéngig voneinander auf die Propellerwelle gekoppelt werden
konnen. Mit dieser Untersuchung konnte die Anwendbarkeit des parametrischen Antriebsmo-
dells und die Stationdrauswertung mithilfe ausgewéhlter Giitekriterien demonstriert werden.
Zunéchst wurde angenommen, dass ein Teillastbetrieb effizienter ist, wenn nur einer der
beiden Laufer aktiv ist. Diese Annahme konnte mithilfe des Kriteriums mazimale Reichweite
im Horizontalflug widerlegt werden und der Sachverhalt mit der speziellen Lage der Ver-
lustanteile begriindet werden. Der Effizienzunterschied zwischen beiden Betriebsmodi ist fiir
die vorgestellte Konfiguration zwar relativ klein (7,2 %), das Ergebnis wird dennoch wegen
der ausfiihrlichen Validierung und der Stichhaltigkeit der Begriindung als allgemeingiiltig
angenommen. Wie beschrieben gilt die Aussage jedoch nur fiir Flugzeuge mit schwacher
Steigleistung. Bei den Berechnungen wurden Wechselwirkungen durch elektromagnetische

Felder zwischen den beiden Léufern vernachlassigt.

Weiterfithrend kann untersucht werden, wie sich der Sachverhalt fiir mehr als 2 Laufer oder
unterschiedlich dimensionierte Laufer &ndert. Es wird vermutet, dass ein Betrieb in der oberen
Hailfte des Motorkennfeldes (vgl. Abb. 7.5) einen geringen Effizienzvorteil aufweist, wenn
grundsétzlich alle Laufer im Eingriff sind. Aus Griinden der Redundanz ist ein solches An-

triebskonzept immer sinnvoll, ein Effizienzvorteil ist — so er iiberhaupt existiert — zu klein, um
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effektiv ausgenutzt werden zu kénnen. Bei konventionellen Triebwerken kann im Gegensatz
dazu das Abschalten eines Teiltriebwerkes Effizienzvorteile mit sich bringen. Die vorliegenden
Untersuchungen zeigen, dass eine Ubertragung von optimalen Betriebsstrategien von konventio-
nellen Antrieben (z.B. Wellenleistungstriebwerke) auf elektrische Antriebe nicht grundsétzlich
moglich ist. Daher miissen fiir neue Formen des Antriebs auch die Betriebsstrategien angepasst

werden, um Effizienzvorteile nutzen zu kénnen.

Grundsétzlich miissen alle vorgestellten Analysen (Stationdrauswertung und Trajektorienopti-
mierung) auch unter Beriicksichtigung von Wind durchgefiihrt werden. Wind oder Windfelder
mit variablen Windrichtungen und -geschwindigkeiten spielen fiir eine energie-effiziente Flug-

fiihrung eine grofie Rolle.
Uber die eigenen Beitrige hinaus ergeben sich weitere mogliche Forschungsfragen:

Den Untersuchungen liegt ein mathematisches Modell (vgl. Kap. 2) von Antrieb und
Flugmechanik zugrunde, das teils auf parametrischen Gleichungen, teils auf interpolierten
Daten besteht. Das Modell erméglicht zugleich eine stationire Auswertung und eine dynamische
Auswertung in Form einer Trajektorienoptimierung. Da das Modell des elektrischen Antriebs
parametrisch vorliegt und mit Realdaten parametrisiert wurde, kann es fiir weiterfiihrende
Untersuchungen verwendet und (in Grenzen) skaliert werden. Es finden sich dartiber hinaus
weitere physikalische Phdnomene, die im Modell zusitzlich beriicksichtigt werden kénnen.
Ein vor allem fiir die Trajektorienoptimierung interessanter Effekt ist die Eigendynamik
der Batterie, da deren Zeitkonstante im Bereich der Zeitkonstante der Phygoide liegt. Die
Eigendynamik der Batterie bringt fiir die Trajektorienoptimierung eine weitere Zustandsgroéfie
mit sich. Fiir diese muss bei der Stationdrbetrachtung dhnlich wie fiir das Temperaturmodell
des Motors (vgl. Gl. (2.55) in Kap. 2.1.2) gegebenenfalls der eingeschwungene Zustand
abgeschétzt werden. Zusétzlich kann fiir Batterie und Wechselrichter ein Temperaturmodell
erganzt werden, um auch die Betriebsgrenzen beider Komponenten zu beriicksichtigen. Fiir alle
flugmechanischen Betrachtungen ist auflerdem die Erweiterung des Modells auf Windeinfliisse
unumganglich. Dabei interessieren vor allem die Gréflenordnungen der jeweiligen Einfliisse
von Umweltparametern auf die Flugmechanik und des batterie-elektrischen Antriebs ,,ohne

Storung*.

Eine echtzeitfdhige Approximation (stationdre Auswertung, vgl. Kap. 3.2) mit garantierba-
rer Rechenzeit wurde vorgestellt, mit deren Hilfe die Flugleistungen des Modells approximiert
werden konnen. Mit dieser Methode und den entsprechenden Giitekriterien konnen die statio-
naren Steuerparameter fiir eine energieeffiziente Flugfithrung in Abhéngigkeit des Flugzustands
ermittelt werden. Uber diese Arbeit hinaus bietet die vorgestellte Methode ein praktisches
Werkzeug zur Antriebsauslegung von Flugzeugen und zur Bewertung der Flugleistungen
gegebener Konfigurationen. Mit entsprechenden Modellerweiterungen lasst sie sich auch auf
hybride Antriebsarchitekturen und konventionell fossil betriebene Flugzeuge anwenden und
stellt damit der aktuellen Forschung eine praktische Berechnungsumgebung zur Verfiigung. Fiir
weiterfithrende Betrachtungen sollte jedoch in der Stationédranalyse der Einfluss des Windes

mitberiicksichtigt werden. Allerdings ldsst sich die vorgestellte Methode nur anwenden auf
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Modelle, die eine stationdre Auswertung zulassen. Sie liefert dabei keine Informationen zu zeit-
lichen Verldufen, sondern nur Momentanwerte fiir die aktuellen Zustdnde. Da die Genauigkeit
der ermittelten Informationen stark von den Abstdnden der Stiitzpunkte im Berechnungsgitter
abhéngt, miissen vorab die Schrittweiten sinnvoll gewéhlt werden (vgl. Abb. 5.36). Zudem
lassen sich die Toleranzbereiche um die absoluten Optima der stationéren Steuerparameter
herum nicht voneinander unabhingig darstellen. Mit einer kleinen Veranderung im vorge-
stellten Algorithmus ldsst sich dieses Problem der Darstellung jedoch 16sen: Der Algorithmus
muss hierfiir in zwei Abschnitte unterteilt werden. Im ersten Schritt wird der Verlauf der
Optimalwerte eines Giitekriteriums iiber der Fluggeschwindigkeit erzeugt und dargestellt. Im
zweiten Schritt wird dann die stationdre Auswertung fiir die aktuelle Fluggeschwindigkeit
durchgefiihrt. Die Verlaufe des Kriteriums iiber den restlichen Steuerparametern sind damit fiir
genau diese Fluggeschwindigkeit dargestellt. Um die Genauigkeit der mit der Stationiranalyse
ermittelten Informationen zu verbessern und den dafiir bendtigten Speicher zu verringern, wird
zudem eine automatische Schrittweitenanpassung vorgeschlagen: Der erste Schritt ermittelt
die Lage des Optimums und der angrenzenden Bereiche grob. Im zweiten Schritt wird das

Modell nochmals mit fiir diesen Bereich verfeinertem Stiitzpunktgitter ausgewertet.

8.2. Ausblick

Die Olvorriite der Erde sind endlich. Schon aus diesem Grund braucht es alternative Antriebe.
Um zudem die Klimaerwirmung zu bremsen, miissen moglichst schnell Konzepte zur Verringe-
rung von Emissionen und Energieverbrauch gefunden und umgesetzt werden. Das hohe Mafl
an Mobilitat tridgt heutzutage mit klimawirksamen Emissionen wesentlich zur Destabilisierung
des Klimakreislaufs und zum rasanten Erdolverbrauch bei. Eine grundséitzliche Einschrénkung
der Mobilitdt erscheint zwar sinnvoll, ist jedoch politisch in absehbarer Zeit nicht umsetzbar.
Daher muss fossile Energie als hidufigster Energietriager effizient eingesetzt oder gar umgan-
gen werden, um damit gleichzeitig Emissionen verringern zu kénnen. Elektrische Antriebe
versprechen bei richtiger Verwendung grofies Verbesserungspotential hinsichtlich der ékologi-
schen Vertraglichkeit. Um allerdings bewerten zu konnen, ob elektrische Antriebe tatséchlich
energieeffizienter und 6kologischer sind als ihre Konkurrenten, muss betrachtet werden, wie
die bendtigte Energie gewonnen, gespeichert und umgesetzt wird. Auch die Vertraglichkeit
und der Aufwand bei Produktion und Recycling diirfen dabei nicht aufler Acht gelassen
werden. ,Elektromobilitdt®, die ihre Energie aus erneuerbaren Ressourcen bezieht, liefert
dafiir ein — rein energetisch betrachtet — sinnvolles Konzept. Die meiste Energie und die
meisten Rohstoffe miissen fiir Produktion und Recycling aufgewendet werden. Wahrend des
FEinsatzes des elektrischen Antriebs reduzieren sich die umgesetzten Ressourcen und damit
die Emissionen auf ein Minimum. Um aktuelle elektrische Konfigurationen, die nicht auf
erneuerbaren Energien basieren, sparsam und umweltschonend zu betreiben, miissen Strategien
zur Energieeinsparung und Emissionsreduzierung gefunden werden. In jedem Fall muss ein

Schritt von ,schneller, héher, weiter hin zu ,effizienter, nachhaltiger, 6kologischer* erfolgen.
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Auch wenn dafiir Verlust an Komfort in Kauf genommen werden muss.

Seit die Fliegerei fiir die breite Bevolkerung zugénglich und erschwinglich ist, wéchst die
Mobilitat enorm an und damit wachsen auch die zugehorigen Umweltprobleme. Neben all ihrer
anderen eingangs erwihnten Vorteile bieten elektrische Antriebe — sinnvoll eingesetzt — grofies
Potential, auch die Luftfahrt 6kologischer zu gestalten. Mithilfe elektrischer Antriebe lasst sich
beispielsweise die Emission klimawirksamer Gase in sensible Schichten der Atmosphére quasi
komplett verhindern. Langfristig miissen elektrische oder vergleichbare Konzepte also auch
in der Luftfahrt die konventionellen Antriebe ablésen. Daher wird mit Hochdruck an neuen
Konzepten und Konfigurationen elektrische Antriebe in der Fliegerei betreffend geforscht. Der

Energiespeicher ist wie eingangs beschrieben eines der Hauptforschungsfelder.

Solar- oder Brennstoffzellen stellen Alternativen zu fossilen Brennstoffen dar, sind jedoch in
ihrer Anwendung komplex oder nur mit grofem Aufwand in derzeitige Konfigurationen von
Flugzeugen integrierbar. Batterien sind dagegen einfacher zu installieren. Natiirlich ergeben sich
einige Schwierigkeiten aus der Verwendung batterie-elektrischer Antriebe. Dazu zéhlen neben
sicherheitsrelevanten Themen, dass aufgrund mangelnder Speicherkapazitit die Reichweite
batterie-elektrisch betriebener Flugzeuge noch gering ist, wie auch die vorliegende Arbeit
zeigte. Aus diesem Grund eignet sich das batterie-elektrische Fliegen derzeit hauptséchlich
fiir kurze Flugstrecken, also beispielsweise fiir sogenannte , Flugtaxis“. Zudem verbessert sich
die Energiedichte heutiger Batteriesysteme dank entsprechender Forschung weiterhin, was
die Reichweite rein batterie-elektrischer Flugzeuge zukiinftig noch etwas vergrofiern wird.
Die vorliegende Arbeit geht von einer Energiedichte auf Zellebene (Typ 18650) von gut
180 Wh/kg aus. Nach [217] konnte die Energiedichte dieser oder &hnliche Batterietypen in
Zukunft 300 — 350 Wh/kg (Faktor knapp 2) erreichen. Verglichen mit konventionellen fossilen
Energietrigern ist die Energiedichte dennoch gering (vgl. Kap. 1). Batterien stellen daher nur
eine kurzfristige Losung des Energiespeicherproblems dar. Schon jetzt eignen sich Batterien
jedoch als Kurzzeitspeicher von Energie, die zuvor aus erneuerbaren Energiequellen gewonnen

wurde.

Als kurz- und mittelfristige Verbesserungsmoglichkeit gilt, die vorhandenen Ressourcen auch
in der Fliegerei moglichst energieeffizient einzusetzen. Ein sparsamer Umgang mit der an
Bord verfiigharen elektrischen Energie ist also obligatorisch, um hinsichtlich der Reichweite in
Konkurrenz zu herkémmlichen Antrieben treten zu kénnen. Daher ist eine energieeffiziente
Flugfithrung unumgénglich. Mit der stationdren Auswertung, den Gitekriterien und dem
Displaykonzept liefert die vorliegende Arbeit einen Beitrag dazu. Die Ermittlung und Anzeige
energieeffizienter Steuerparameter ergibt auch zukiinftig fiir grofere Flugzeuge Sinn. Bendtigte
Algorithmik kann in das Flight Mangagment System integriert werden, da in diesem schon

diverse Leistungsparameter des Flugzeuges abgelegt sind.

Auch die in der vorliegenden Arbeit beschriebene geringe Abhéingigkeit der Effizienz von
der Hohe bei elektrischen Flugzeugen birgt Potentiale — vor allem fiir groflere Flugzeuge: Im
Unterschied zu konventionellen Triebwerken ist damit die Flughéhe nur wenig entscheidend fiir

die Effizienz des Gesamtsystems. Dies kann in Zukunft Vorteile beziiglich der Héhenstaffelung
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von grofleren elektrisch betriebenen Flugzeugen mit sich bringen, da der Luftraum effizienter
genutzt werden kann. Um dieses Potential zu nutzen, miissten langfristig Flughéhenbestim-
mungen (z.B. die Halbkreisflughohen) gelockert werden. Mit der Einfithrung von sogenannten
4D-Trajektorien und verbesserter Kommunikation zwischen den Flugzeugen konnte eine fixe

Hohenstaffelung aber eventuell auch komplett entfallen.

In jedem Fall braucht es Innovationen, die eine ressourcenschonende und 6kologische Flie-
gerei ermoglichen. Die vorliegende Arbeit versteht sich trotz ihrer Einschrankungen als ein
Beitrag zum effizienten Einsatz alternativer Antriebe — und damit auch als ein Beitrag zu

zukunftsweisenden Mobilitédtskonzepten.
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A. Modell Parameter und technische Daten

In diesem Kapitel werden alle Daten, die zur Parametrisierung des Modells beitragen, gesam-

melt dargestellt.

Modellparameter Motor und Motoransteuerung

Konstante

Parametername ‘

Parameterbereich

Motor (vgl. Kap. 2.1.2)

Drehmomentkonstante ks

Innenwiderstand R;
Induktivitat L
Kiihlkonstante kran
Warmekonstante MMot *
Hysteresekonstante kyst
Wirbelstromkonstante ki
Reibungskonstante kReib
Lifterkonstante Erugt
Sonstige Verluste kSonst

c

0,22...0,83...1,2...2,6 Nm/a
4,98...7,7...12...30mQ
50...400 mH
0,6...16 W/
100...168...240 /K

0,0051...0,0219

0,0025 . ..0,0051
0,002...0,0061
0,002...0,0051

0,0056 . .. 0,0067

Motoransteuerung (vgl. Kap. 2.1.3)

Schaltzeit ts
Schaltfrequenz fp
Innenwiderstand R;
Konstantverlust Kionst

Ins...1lpus
10...100kHz
0,5...2m{
0,00...0,03

Tabelle A.1.: Zusammenfassung der verwendeten Parameter und deren Gréfenordnungen
(Literaturhinweise und Bestimmung der Gréfienordnungen in den jeweiligen Kapiteln. Daten
in den Tabellen 2.2, 2.3 und A.3). Die dimensionslosen Konstanten sind dabei auf einen
Gesamtmotorwirkungsgrad von 7y, = 93 % bezogen.
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Technische Eckdaten Flugzeug

‘Modell Vergleichsflugzeug

Spannweite

Flugelflache
Fliigelstreckung
Fligelbezugstiefe

Léange

Motorleistung

Gewicht Zelle und Pilot
Leergewicht
Gesamtgewicht/ MTOW
Flachenbelastung

PMot
Mieer+ Pilot
Mieer+Antr
Mges

m/ S

11
8,06
14,8
0,73
5,5
30
220
352
432
~54

14,97
12,3
18,2
0,82

7,3

30/40142

306143
550
4_4’7144

kg
kg
kg/m2

Tabelle A.2.: Eckdaten des Flugzeuges nach [191] und des Vergleichsflugzeuges nach [11].

Skizze Motorgeometrie

Abbildung A.1.: Skizze eines Kreisausschnittes eines Auflenldufermotors (vgl. z.B. [137]).

(MaBe in [mm] und leicht verdndert. Spulentiefe: 30 mm.

D: Aufhdngungspunkt des Stators. In diesem Punkt ist auch der Auflienldufer drehbar
gelagert.)
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Technische Daten verschiedener Motoren

Name Hersteller Pnenn knrot Noiaz Ri  Lmot  Mnot I:yivem

kW) (M) RPM] [mQ]  QH] (%] ()
HPD10 [137] Ceiger 10 0,22 2500 7,8 14,5 >93 2,7
HPD13.5 [137] Geiger 13,5 0,22 2500 4,98 8/13 >93 2,9
EM42 [218, 219]  Lange-Av. 38,5 - 1800 - — 90 1,3
REX 30 23 [220] Rotek EL 15 ca. 1,1 ca. 3200 7,7 - >95 2,9
REX 50 4 [221] Rotek El. 25 ca. 2,6 ca. 4800 10,2 - >095 3,1
A37K154 [169] Sineton 30 1,2 ca. 3600 30 232 >093 1,8
EMRAX 2075 [222] Emrax 32 0,83 ca. 6000 12 125 >93 3,6
FES-M130 [223] LZ-Design 30 - - - - >093 2,7

Tabelle A.3.: Verschiedene Motoren der Leistungsklasse.

Wirkungsgradvergleich Propellermodelle

NProp [}

| | | |
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

O L L

L >

Iprop [

Abbildung A.2.: Vergleich der Propellerwirkungsgrade fiir Festpropeller und Verstellpropeller.
Einstellwinkel des Verstellpropellers: ¢pop = [13,15,17,19]°.

145 Tn der Version ,High Voltage“ betrieben.
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Technische Daten verschiedener Batterien

Name Hersteller UNenn ChNenn m Ri  INenn Imao

V] [mAh]  [g] [mQ] [A] [
LIR18650 [224] EEMB 3,7 2600 46,5 <70 0,52 2,6
EENERP. [225] ENERdan 3,7 2900 46 k.A. k.A. 5,0
EENERP.+ [225] ENERdan 3,7 2900 46  k.A. k.A. 7,0
NCR18650 [226] Panasonic 3,6 2900 44  k.A. k.A. kA
NCR18650A [226] Panasonic 3,6 3100 44,5 k.A. kA, kA
18650 2600mAh  [227] AA Port. Pow. Corp. 3,6 2600 46,5 90 0,46 5,2
IMR 18650 [228] k.A. 3,6 2000 46 <18 0,4 k.A.

Tabelle A.4.: Zusammenfassung der Parameter
verschiedener sekundérer (wiederaufladbarer) Batterien des Typs 18650 (pro Zelle).

Parameter fiir die Validierung in Simulink

Generell
Base Sample Time Tstep 2ps
Kapazitat Kompensationskondensator Lecomp 20mH
Battery voltage (Test) UBat,0 500V
Battery resistance (Test) Rpat.i 0,768
Dialogbox AC6 — PMSM
Resistance R;(Tarrot = 50°C) 0,056
D-axis inductance I 50 pH
Q-axis inductance 1, 65 nH
Torque constant kar | 0,8485Nm/a
Inertia JIMrot 0,089 kgm
Friction factor kReib + kryst + Ewirs 0,0072Nms
Pole pairs PMot 10
Initial speed Ni=0) 500 RPM
Dialogbox AC6 — Inverter
Device type MOSFET / Diodes -
On-state resistance R; 0,5mQ
Dialogbox ACG6 — Controller
Speed ramps Nmm,mw +10000 RPM/g
Vector control type Hysteresis -
Vector control bandwidth - 0,1A
Vector control max. switch freq. - 50kHz
Vector control sampling time - 20 ps
Filter — Strome und Spannungen
Motorstrome Iyp. Moving Average (Window length) 300
Effektivstrom I, RMS (Root Mean Square) -
Motorspannung Ugper < Upas Moving Average (Window length) 500

Tabelle A.5.: Zusammenfassung der Parameter des Vergleichsmodells AC6 in Simulink.
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B. Sonstige Ergebnisse

Alle Ergebnisse, die nicht ndher in Kap. 5 besprochen wurden, sind hier gesammelt.

Festpropellermodell

Reichweitendiagramm Cessna C172

12,000 I l 109 \l T—T 71
l oL 96 KTAS: N
4 )Y 1 I L] =
oA4118 KTAS . n
10,000 A — .
4 Abb. 5-£
l Reichweizan-—
8000 T 94 KTAS|  diasgram
122 KTAS[N15 KTAS k06 KTAS| (8- 2 ve- 2)
5 ]
6000
" | .
- : i
2 — i ,
~ 50,118 KTASJH 11 KTAS T #103 KTAS
4000~ % 5 ‘g T50No2 KTAS
ﬂi_g”’ b 2 2
; -5
of g K -
2000 ) Tsef T
o : 100 KTAS]
o [JF114 KIAS[107 KTAS [P [-90 KTAS'
600 650 700 750 800 WM

Abbildung B.1.: Reichweitendiagramm der Cessna C172 nach [214].

Verstellpropellermodell

Kraft bzw. Kraftiiberschuss

Kraft bzw. Kraftiiberschuss aufgetragen iiber der Héhe mit den zugehoérigen optimalen

Parametern.



ANHANG B. SONSTIGE ERGEBNISSE
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Abbildung B.2.: Verldufe der Parameter fiir das Kriterium steilstes Steigen {iber der Hohe.

Leistung bzw. Leistungsuiberschuss

Leistung bzw. Leistungsiiberschuss tiiber Geschwindigkeit V745, Drehzahl N und Blattwinkel
¢ in hyga = 0m (vgl. Abb. B.3).
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Abbildung B.3.: Leistung bzw. Leistungsiiberschuss iiber Geschwindigkeit V7ag, Drehzahl N
und Blattwinkel ¢ in der Hohe h;jg4 = Om.
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Leistung bzw. Leistungsiiberschuss (Kriterium schnellstes Steigen) tiber der Hohe aufgetragen
(vgl. Abb. B.4).
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Abbildung B.4.: Verldufe der Parameter fiir das Kriterium schnellstes Steigen iiber der Hohe.

Energieeffiziente Steiggeschwindigkeit

Kriterium energieeffiziente Steiggeschwindigkeit

h
max <IBM> (B.1)

iiber Geschwindigkeit V45, Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in hjg4 = 0m (vgl. Abb. B.5).
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Abbildung B.5.: Kriterium energieeffiziente Steiggeschwindigkeit iber Geschwindigkeit V7ag,
Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in der Hoéhe h;js4 = Om.
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Kriterium energieeffiziente Steiggeschwindigkeit iiber der Hohe aufgetragen (vgl. Abb. B.6).

3000“’ A A 1 1
2000 | 1! RN
= sa ]
< A N I
1000 B o I
' I
%,6 2.8 3 36 40 44 2000 2400 16 20 24
102 Vias [m/s] N [RPM] ¢ [°]
o (m/C]

Abbildung B.6.: Verldufe der Parameter fir das Kriterium energieeffiziente
Steiggeschwindigkeit iiber der Hohe.

Maximale Dauer Horizontalflug

Kriterium mazimale Dauer im Horizontalflug

max( ! ) (B.2)
IBat ) v=0

tiber Geschwindigkeit V745, Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in hrga = Om (vgl. Abb. B.7).
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Abbildung B.7.: Kriterium mazimale Dauer im Horizontalflug iber Geschwindigkeit V7ag,
Drehzahl N und Blattwinkel ¢ in der Hohe hyg4 = Om.
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Kriterium mazximale Dauer im Horizontalflug iiber der Hohe aufgetragen (vgl. Abb. B.8).
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Abbildung B.8.: Verldufe der Parameter fiir das Kriterium mazimale Dauer im Horizontalflug
iiber der Hohe.
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Optimaltrajektorie mit Terrain

Abb. B.9 zeigt den Steigflugabschnitt fiir das Verstellpropellermodell der unbeschrankten
(gestrichelte Linie) und die beschriankten (durchgehende Linie) Optimaltrajektorie mit Terrain.
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Abbildung B.9.: Steigflugabschnitt der unbeschrénkten (gestrichelte Linie) und beschrinkten
(durchgehende Linie) Optimaltrajektorie mit Nebenbedingung infolge Terrains.
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Vereinfachtes Modell

Optimaltrajektorie

Abb. B.10 zeigt die Optimaltrajektorien mit und ohne Beriicksichtigung des Peukert-Effekt
mit der Nebenbedingung ~v = 0.
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Abbildung B.10.: Optimaltrajektorie mit und ohne Beriicksichtigung des Peukert-Effekt.
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Analytische Losung

Hinreichende Bedingung

Fir die analytischen Betrachtungen wurde die Symbolic Toolbox von MATLAB verwendet. Die
hinreichende Bedingung fiir das Maximum des in Kap. 6.2.3 beschriebene Optimalsteuerungs-

problem unter Beriicksichtigung des Peukert-Effekt lautet:

PAQ
ovz2
35V cu—
= Spsf‘MUpre“_1 SV2p5f04(fpeu - 1)(INcnf5;l7 - INcnnglgjv3np>02fp ’
Un 2Un
L 25Vp350101(fpen = Dol 8g%km?s oz )
Un SUV4np
. SV2pst4012(fpeu — 1) (fpeu — 2) g fpen—3
2Un
1692km?s ;01 (fpeu — 1)ogren=2
SUV3np
mit
3S5V2poy 03 nd
g1 = —
! 2INennUvn INennSUVQU,O
0o — SV3p0'4 und
g = —— 2
2INennUn
o3 = 8¢%km? und
4g%km?
o4 = CWO + W

Fiir die Optimale Fluggeschwindigkeit V,,+ nach (6.47) ergibt sich:
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5fpeu 3

o1 =2 2 2 und
5fpeu
o9 =2 g3 und
o3 = M und
INennUn
04 = INennU2772(3fpeu - 1)060'51/4 und
QkaQ q
05 = un
CWOS2p2(3fpeu - 1)
fpcu+%

06 = (fpeu + 1) 4

Es wird vorausgesetzt, dass der Faktor fpeyw > 1 ist. Ohne weitere Diskussion wird davon

ausgegangen, dass der Ausdruck 8;‘%62 an der Stelle V,,; positiv ist und es sich daher um ein

Minimum handelt.
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