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DLR, Institut fur Flugsystemtechnik, Braunschweig

Multidisziplindre Simulation zur Bewertung und systemtechnischen Optimierung
solarelektrischer Héhenflugzeuge
Technische Universitat Braunschweig

Dauerhaft flugfahige solarelektrische HoOhenflugzeuge bieten eine kostenginstige und
umweltfreundliche Alternative zu Satelliten im niedrigen Erdorbit. Die Energieversorgung erfolgt
ausschlief3lich durch Sonnenenergie, die tagstber Uber Photovoltaikzellen gewonnen und nachts
aus Batterien bereitgestellt wird. Trotz internationaler Entwicklungen wurde bislang keine
Marktreife erreicht — insbesondere die Verbindung von Leichtbau und Systemzuverlassigkeit
bleibt herausfordernd.

Am DLR wird hierfur das Forschungsflugzeug HAP mit 27 m Spannweite und 138 kg Masse
entwickelt. Zur Analyse wurde eine modulare Simulationsumgebung aufgebaut, die
Sonnenmodell, atmosphéarische Daten sowie ein detailliertes Modell des verteilten
Antriebsstrangs integriert. Auch thermische Effekte der Batterien und Solarpaneele sowie deren
Wechselwirkungen mit der Struktur wurden berticksichtigt.

Mit der Simulation konnte die Missionsfahigkeit des HAP nachgewiesen und ein langandauernder
Flug analysiert werden. Untersucht wurde zudem der Einsatz von MPPT zur
Leistungssteigerung. Fur die auf Kurzmissionen optimierte HAP Plattform zeigte sich ein klarer
Nutzen, wahrend bei Langzeitfligen mit optimierter Systemauslegung auf MPPT verzichtet
werden kann. Die Ergebnisse unterstiitzen die Systementwicklung solarelektrischer
Hohenflugzeuge.

Solar-electric Flight, High Altitude Platform, mission simulation, electric flight

(Published in German)
Andreas BIERIG
German Aerospace Center (DLR), Institute of Flight Systems, Braunschweig

Multidisciplinary Simulation for the Evaluation and System-Level Optimization of Solar-
Electric High-Altitude Aircraft

Technische Universitat Braunschweig

Permanently flight-capable solar-electric high-altitude aircraft offer a cost-effective and
environmentally friendly alternative to satellites in low Earth orbit. The energy supply is provided
exclusively by solar power, which is generated during the day via photovoltaic cells and supplied
at night from batteries. Despite international developments, market readiness has not yet been
achieved — in particular, the combination of lightweight construction and system reliability
remains challenging.

At DLR, the research aircraft HAP, with a wingspan of 27 m and a mass of 138 kg, is being
developed for this purpose. A modular simulation environment was created for analysis,
integrating a solar model, atmospheric data, and a detailed model of the distributed propulsion
system. Thermal effects of the batteries and solar panels, as well as their interactions with the
structure, were also taken into account.

With the simulation, the mission capability of the HAP was demonstrated and long-duration flight
was analyzed. The use of MPPT (Maximum Power Point Tracking) to enhance performance was
also investigated. For the HAP platform, which is optimized for short missions, a clear benefit was
observed, while for long-duration flights with an optimized system design, MPPT can be omitted.
The results support the system development of solar-electric high-altitude aircraft.
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Kurzfassung

Dauerhaft flugfihige solarelektrische Hohenflugzeuge stellen eine kostengiinstige und umweltver-
tragliche Alternative zu Low-Earth-Orbit-Satelliten dar. Die fiir den kontinuierlichen Flug erfor-
derliche Energie wird dabei ausschliellich von der Sonne bereitgestellt, durch Photovoltaikzellen in
elektrische Energie umgewandelt und fiir die Nacht in wiederaufladbaren Batterien gespeichert.
Verschiedene internationale Entwicklungsaktivitdten, wie beispielsweise der Airbus Zephyr oder der
AeroVironment Sunglider, verfolgen das Ziel, derartige Plattformen zu entwickeln und zu vermark-
ten. Obwohl iber mehrere Jahrzehnte hinweg kontinuierliche Fortschritte erzielt wurden, hat bisher
kein Projekt die Marktreife erreicht. Die technischen Herausforderungen sind nach wie vor erheb-
lich, insbesondere die Realisierung des notwendigen Leichtbaus in Einklang mit der Zuverléassigkeit
der Systeme.

Zur Technologieentwicklung fir diese Flugzeuge sowie als Forschungsplattform fiir Sensorsysteme,
die von den Flugzeugen getragen werden, wird am Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt e.
V. (DLR) ein solarelektrisches Hohenflugzeug mit der Bezeichnung High Altitude Platform, Version
a (HAP-«) entwickelt. Das Flugzeug besitzt eine Spannweite von 27 m sowie eine Masse von 138 kg.
Zur Bewertung der Missionsfahigkeit dieses sowie verwandter solarelektrischer Hohenflugzeuge wur-
de im Rahmen dieser Arbeit eine modulare Simulationsumgebung entwickelt. Sie umfasst ein leis-
tungsfahiges spektrales Sonnenmodell, ein weltweites orts- und zeitabhingiges Atmosphéren- und
Windmodell sowie das Flugzeug mit einem detaillierten, verteilten Modell des Antriebsstrangs. Die
Modellierung des Antriebsstrangs beriicksichtigt sdmtliche im Fliigel verteilten Einzelkomponenten,
wie bspw. Batterien und Solarpaneele, sowie deren Zusammenschaltung innerhalb eines elektrischen
Netzwerks. Zur Losung dieses Netzwerks und zur Ermittlung der Spannungen und Strome der Kom-
ponenten wurde ein geeigneter Losungsalgorithmus entwickelt.

Dariiber hinaus wurde eine thermische Modellierung der Solarpaneele und Batterien vorgenommen,
einschliefflich ihrer Wechselwirkungen mit den Strukturkomponenten in der Néhe ihres Einbauorts.
Das Ergebnis ist eine objektorientiert entwickelte, modulare Simulationsumgebung, die alle rele-
vanten Einfliisse integriert und fiir die Analyse solarelektrischer Hohenflugzeuge genutzt werden
kann.

Diese Umgebung wurde verwendet, um die Missionsfahigkeit des Forschungsflugzeugs HAP-« zu
demonstrieren sowie, basierend auf einem angepassten Entwurf, einen langandauernden Flug zu
simulieren. Das Modellierungskonzept des elektrischen Energiesystems ermoglicht dabei die Unter-
suchung detaillierter systemtechnischer Fragestellungen.

Exemplarisch wurde die Frage nach dem Nutzen sogenannter Maximum Power Point Tracker
(MPPT) als Impedanzwandler zur Optimierung der Energieausbeute der Solarpaneele untersucht.
Fir das Forschungsflugzeug HAP-«, das auf eine Einsatzhohe von 20.000 m aufsteigen, dort etwa
zwei Stunden verweilen und anschlieflend zur Ausgangshéhe zuriickkehren und landen soll, konnte
der Nutzen von MPPT klar aufgezeigt werden.

Fiir langandauernde Hohenfliige zeigte sich hingegen, dass die Leistungssteigerung durch den Ein-
satz von MPPT bei entsprechender Auslegung des Flugzeugs marginal sein kann. Anhand eines
auf HAP-« basierenden und fiir langandauernde Fliige modifizierten Flugzeuges wird gezeigt, dass
dort auf MPPT verzichtet werden kann. Die Weichen dafiir werden frith im Flugzeugentwurf ge-
stellt, da fiir ein optimales Zusammenwirken der Komponenten im Antriebsstrang unter Verzicht
auf MPPT eine sehr gute Abstimmung der Betriebspannung der Batterien sowie der Solarpaneele
unter Beirticksichtung deren Temperatur erfolgen muss.

Die Ergebnisse dieser Arbeit sowie die entwickelte Simulationsumgebung kénnen dabei als Entschei-
dungshilfe und Analysetool bei der Systementwicklung solarelektrischer Héhenflugzeuge dienen.
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Abstract

Permanently flight-capable solar-electric high-altitude aircraft represent a cost-effective and envi-
ronmentally friendly alternative to low-Earth orbit satellites. The energy required for continuous
flight is provided exclusively by the sun, converted into electrical energy via photovoltaic cells, and
stored in rechargeable batteries for nighttime operation.

Various international development efforts, such as the Airbus Zephyr or the AeroVironment Sun-
glider, aim to develop and commercialize such platforms. Although continuous progress has been
made over several decades, no project has reached market maturity yet. The technical challenges
remain significant, particularly in achieving the necessary lightweight construction while ensuring
system reliability.

To advance the technology of these aircraft and to serve as a research platform for sensor sys-
tems carried by such aircraft, the German Aerospace Center (DLR) is developing a solar-electric
high-altitude aircraft called HAP-«. The aircraft has a wingspan of 27 meters and a mass of 138
kilograms.

To assess the mission capability of this and related solar-electric high-altitude aircraft, a modular
simulation environment was developed as part of this work. This environment includes a high-
performance spectral solar model, a global location- and time-dependent atmospheric and wind
model, as well as a detailed, distributed model of the aircraft’s powertrain. The powertrain mo-
deling considers all individual components distributed across the wing, such as batteries and solar
panels, and their interconnection within an electrical network. A suitable algorithm was developed
to solve the elecrical network related equation system and to determine the voltages and currents
of the components.

Additionally, thermal modeling of the solar panels and batteries was carried out, including their
interactions with nearby structural components. The result is an object-oriented, modular simula-
tion environment that integrates all relevant influences and can be used for analyzing solar-electric
high-altitude aircraft. This environment was used to demonstrate the mission capability of the
HAP-« research aircraft and, based on an adapted design, to simulate a long-duration flight. The
modeling concept of the electrical energy system enables the investigation of detailed system-related
questions.

Exemplarily, the question of the benefits of so-called Maximum Power Point Trackers (MPPT)
as impedance converters for optimizing the energy yield of solar panels was investigated. For the
research aircraft HAP-a, which is designed to ascend to an operational altitude of 20,000 meters,
remain there for approximately two hours, and then return to its starting altitude and land, the
advantages of MPPT were clearly demonstrated.

For long-duration high-altitude flights, however, it was shown that the performance gain from using
MPPT can be marginal if the aircraft is appropriately designed. Using a modified HAP platform
tailored for extended flights, it is demonstrated that MPPT can be omitted in such cases. The foun-
dation for this decision is laid early in the design process, as optimal interaction of the components
within the propulsion system without MPPT requires precise coordination of the operating voltage
of the batteries and solar panels, considering temperature effects.

The results of this study, along with the developed simulation environment, can serve as a decision-
making aid and analysis tool in the system development of solar-electric high-altitude aircraft.
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Lateinische Symbole

Symbol Beschreibung Einheit
AM Vom Sonnenstrahl durchdrungene Luftmasse —
Apar Oberflache der Isolation der Batterie m?
Ay Schnittflache eines Korpers m?
Acac Schnittflache des Fliigel-Kompartiments m?2
Acas Schnittfliche des Holms in der Fligel-Kompartiment-Ebene m?
Acpat Schnittfliche der Batterie in der Fliigel-Kompartiment-Ebene m?
Apn Flache einer Photovoltaikzelle m?
Ap Oberflache eines Paneels m?
Cro Widerstandsbeiwert bei Nullauftrieb —
Cp,add Zusatzwiderstandsbeiwert der Anbauteile des Flugzeugs —
Cp, fus Widerstandsbeiwert des Rumpfes des Flugzeugs —
Cpi Beiwert des induzierten Widerstandes des Flugzeugs —
Cppy Beiwert des Profilwiderstandes des Flugzeugs —
Cp Widerstandsbeiwert des Flugzeugs —
CrLmax Maximaler Auftriebsbeiwert des Flugzeugs —
Cr Auftriebsbeiwert des Flugzeugs —
Cy Reibungswiderstand einer flachen Platte —
Dy, Durchmesser eines Propellers m
D Widerstandskraft des Luftfahrzeuges N
Ey, Vektor der Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der At- W /m?
mosphare der Erde
EQFE) Externe Quanteneffizienz einer Photovoltaikzelle —
Eopn Leistungsdichte der extraterrestrischen Strahlungsintensitidt der Son- W/ m?
ne fiir einen Abstand Sonne zu Erde von 149.597.870 km
Eopna Extraterrestrische Strahlungsintensitiat der Sonne fiir den aktuellen W/ m? /nm
Erdabstand
Eopn, Leistungsdichte der extraterrestrischen Strahlungsintensitét der Son- W/ m?
ne fiir den aktuellen Erdabstand
Ey, Vektor der transmittierten Strahlungen W/m
Epun Leistungsdichtespektrum der direkten solaren Strahlung w/ m? /nm
By, Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der Atmosphére der W /m?
Erde
Eg Leistungsdichtespektrum der Summe der diffusen solaren Strahlung ~ W/m?/nm
Ecn Vektor der emittierten Strahlungen W/m
FEemn Emittierte Strahlungsleistung eines Korpers w
B Leistungsdichtespektrum der gesamten wirksamen solaren Strahlung W /m?/nm
an einem bestimmten Ort in der Atmosphére
Ely Leistungsdichte der langwelligen Atmosphérischen Ausstrahlung W /m?
Ee Leistungsdichte der langwelligen Ausstrahlung des Erdkorpers W /m?
Eppn, Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der Atmosphére der W /m?
Erde auf eine Empfangerflache
Ep»\ Leistungsdichtespektrum der fiir eine Empfingerfliche wirksamen so- W /m?
laren Strahlung
E,, Leistungsdichte der reflektierten Sonnenstrahlung in der Atmosphére W /m?

der Erde auf eine Empfangerfliche
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Symbol Beschreibung Einheit

Eps Leistungsdichte der gestreuten Sonnenstrahlung in der Atmosphére W /m?
der Erde auf eine Empfingerflache

E, Leistungsdichte der fiir eine Empfingerfliche wirksamen solaren W /m?
Strahlung

E, Leistungsdichte der reflektierten Sonnenstrahlung in der Atmosphére W /m?
der Erde

Fy Leistungsdichtespektrum der gestreuten solaren Strahlung W/m?/nm

Ey Leistungsdichte der gestreuten Sonnenstrahlung in der Atmosphére W /m?
der Erde

E/, Absorbierte Strahlungsleistung eines Koérpers pro Léngeneinheit W/m

El’wi Leistung der auf die Riickseite der Oberflache i treffenden Strahlung W/m
pro Langeneinheit

Eémz Emittierte Strahlungsleistung des Korpers i pro Langeneinheit W/m

E.. Emittierte Strahlungsleistung eines Koérpers pro Léngeneinheit W/m

E! Leistung der Bestrahlung der Oberfliche i pro Lingeneinheit W/m

El/w,ap,z‘ Leistung der Bestrahlung des Fliigelpaneels i mit langwelliger Wéar- W/m
mestrahlung bezogen auf die Paneelldnge

El/w, a Leistung der atmosphérischen Strahlung auf ein Paneel bezogen auf W/m
die Paneellange

El’wﬁpﬂ- Leistung der Bestrahlung des Batteriepaneels i mit langwelliger Wér- W/m
mestrahlung bezogen auf die Paneelldnge

El’w’6 Leistung der Strahlung der Erde auf ein Paneel bezogen auf die Pa- W/m
neelldnge

El’w7 spii Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i mit langwelliger Wérme- W/m
strahlung bezogen auf die Paneelldnge

l/w,sps,l Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i von der Innenseite mit W/m

langwelliger Warmestrahlung bezogen auf die Paneelldnge

E;) Solare Einstrahlung auf ein Paneel bezogen auf die Paneelléinge W/m

ng api Leistung der Bestrahlung des Fliigelpaneels i mit kurzwelliger solare W/m
Strahlung bezogen auf die Paneelldnge

ngbpﬂ Leistung der Bestrahlung des Batteriepaneels i mit kurzwelliger solare W/m
Strahlung bezogen auf die Paneellinge

Bl spi Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i mit kurzwelliger solare W/m
Strahlung bezogen auf die Paneellinge

F Matrix der Sichtfaktoren —

Fo Zentrifugalkraft des Luftfahrzeuges beim Kurvenflug N

Fr, Schubkraft eines Propellers N

Fr Schubkraft des Luftfahrzeuges N

Fw Gewichtskraft des Luftfahrzeuges N

FopiE Sichtfaktors des Fliigelpaneels i auf die Erde —

F; ; Sichtfaktor der Flache i auf die Flache j -

ok Sichtfaktors eines Paneels auf die Erde —

Gr Grashof-Zahl —

H Vektor der Helligkeiten bezogen auf die Lange der einzelnen Fliachen W/m

H, g Hilfsgrofe fiir die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die —
Erde

H! Helligkeit der Oberflache i pro Langeneinheit W/m

Iy Sattigungsstrom der Diode der Photovoltaikzelle in Sperrrichtung A

Iyppr Strom am Ausgang eines Maximum Power Point Trackers A
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Symbol Beschreibung Einheit
Typat e Strom einer Batterie-Zelle A
Tyat n Stromfluss im Heizwiderstand einer Batterie A
Ty Strom einer Batterie A
Inot,it Klemmstrom eines elektrischen Motors hinter dem Wechselrichter A
Lot Strom am Eingang des Motorreglers eines elektrischen Motors A
Ip. Strom einer Photovoltaikzelle A
I sp Kurzschlussstrom eines Solarpaneels A
Iy Durch solare Einstrahlung moglicher Kurzschlussstrom einer Photo- A
voltaikzelle
Iy, Ermittelte Losung eines Stroms flir ein Element eines elektrischen A
Netzwerkes
I, Strom eines Solarpaneels A
I . Modifizierter Strom einer Batterie A
1 Elektrischer Strom allgemein A
J Fortschrittsgrad des Propellers —
Kp Faktor Induzierter Widerstand —
Krp Formfaktor zur Beriicksichtigung des Druckwiderstandes —
Ko Vorhalt zur Berechnung des Trackpunkts auf einem Radial m
Ky Vorhalt zur Berechnung des Trackpunkts auf einem Radial m
Kr Strecke zwischen aktueller Position und Trackpunkt m
K Parelleler Abstand des Flugzeugs zu einem Wegpunkt bezogen auf m
das Anflugradial
K, Vertikaler Versatz des Flugzeugs zu einem Anflugradial oder Bogen m
Kysp,m Senkrechter Abstand Holmpaneel zu Holmmittelpunkt m
Ly Abstand der Kreismittelpunkte M4 und Mp der Flugbahnelemente m
Oval oder Acht
Lap,i Lange des Fliigelpaneels i m
Ly Lénge eines Paneels der Fliigelprofilanndherung m
Lypat Lange einer Batterie m
Ly, Lénge eines Batterie Paneels m
Ly Lénge des Paneels i m
L, Lénge eines Paneels m
Lycs Referenzlinge der aerodynamischen Beiwerte m
L, Léange eines Holmpaneels m
Lysp Lénge eines Paneels der Paneelapproximation des Fliigelholms m
Lyp; Lange der Schnittlinie der Fléche i eines Fliigelpaneels m
L Auftriebskraft des Luftfahrzeuges N
M Vektor des Mittelpunkts eines Kreises m
My Vektor des Mittelpunkts des Kreises A der Flugbahnelemente Oval m
oder Acht im geodétischen Koordinatensystem
Mp Vektor des Mittelpunkts des Kreises B der Flugbahnelemente Oval m
oder Acht im geodétischen Koordinatensystem
Mot Drehmoment eines elektrischen Motors A\
M, Vektor des Mittelpunkts des negativen Wendekreises m
M, Vektor des Mittelpunkts des positiven Wendekreises m
M, Wellendrehmoment eines Propellers -
Na,; Anzahl diskreter Fliachen des auftriebserzeugenden Bauteils j des —
Flugzeugs
Ny Anzahl auftrieberzeugender Bauteile des Flugzeugs —
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Symbol Beschreibung Einheit

Nujgm Nuflelt-Zahl fiir laminar augeprigte Grenzschichten —
Nugyrp Nuflelt-Zahl fiir turbulent augepriagte Grenzschichten —
Nu Nuflelt-Zahl —
Pop,i Anfangspunkt der Verbindungslinie zwischen zwei Diskretisierungs- m
punkten verschiedener Paneele
Pop,i Anfangspunkt der Schnittlinie der Fléache i eines Fliigelpaneels m
P Vektor der aktuellen Position des Flugzeugs m
Pp Vektor eines Wegpunkts m
Pr Vektor des aktuellen Trackpunkts m
Prw Vektor des windkompensierten Trackpunkts m
Pupo Anfangspunkt eines Fliigelpanles am Fliigelprofil rad
Pyt Tangentenpunkt eines Fliigelpaneels am Fliigelprofil rad
P, pat Einer Batterie zugefiihrte Heizleistung \WY%
Prot.el Elektrische Leistungsaufnahme des Motorreglers eines elektrischen w
Motors
Prrot,mech Mechanische Leistung eines elektrischen Motors w
Py, Mechanische Leistungsaufnahme eines Propellers —
Psp maz Maximal erzeugbare elektrische Leistung eines Solarpaneels unter ge- w
gebenen Einstrahlbedingungen
Pr Prandtl-Zahl —
P Aktuellen Position des Flugzeugs m
Qbat’el Der Batterie aufgrund elektrischer Verluste zugefithrter Warmestrom W
Qg FEinem Korper pro Langeneinheit zugefithrte Warme J/m
. ’Cd’i Wiérmestrom aufgrund von Warmeleitung durch ein Paneel i, bezogen W/m
auf die Paneelldnge
'cm Wérmestrom aufgrund von Konvektion am Paneel i, bezogen auf die W/m
Paneellénge
.;dﬂ» Zugefithrter Warmestrom aufgrund von Strahlung bezogen auf die W/m
Paneellénge
RAC Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom geodétischen ins —
B flugzeugfeste Koordinatensystem
Ry Radius des Kreises A der Flugbahnelemente Oval oder Acht m
Rp Radius des Kreises B der Flugbahnelemente Oval oder Acht m
R4 Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom flugzeugfesten Ko- —
B ordinatensystem ins Koordinatensystem eines Kompartiments
RFS Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom sonnenfesten ins —
B erdfeste Koordinatensystem
RGP Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom erdfesten ins geo- —
B détische Koordinatensystem
RFC Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom Koordinatensys- —
B tem eines Kompartiments C' ins Koordinatensystem eines zum Kom-
partiment gehorenden Paneels
EP G Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom geodétischen ins —
paneelfeste Koordinatensystem
Rt min Minimaler Wendekreisradius des Luftfahrzeuges m
Rr Radius des Wendekreises innerhalb eines Simulationschrittes m
R0t Wicklungswiderstand eines elektrischen Motors Q
Ryep Parallelwiderstand einer Photovoltaikzelle Q
Ry s Serienwiderstand einer Photovoltaikzelle Q
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Beschreibung

Einheit

Tsp,i
Uco
UnmpPTmaz
Umppr
Ur
Ubat,c
Ubat
Umot,it
Umot
Upe

Uslv

Proportionalitatsfaktor zur Berechnung des Beitrags der reflektierten
Strahlung zur Gesamteinstrahlung auf ein Paneel
Wellenlédngenabhéngiger Proportionalitdatsfaktor zur Berechnung des
Beitrags der gestreuten Strahlung zur Gesamteinstrahlung auf ein
Paneel

Auflenradius des Fliigelholmes

Rayleigh-Zahl

Reynolds-Zahl

Radius eines Kreisbogens

Streckenanteil des Bogens eines Pfades iiber den negativen Wende-
kreis

Streckenanteil des Bogens eines Pfades iiber den positiven Wendekreis
Linearer Streckenanteil eines Pfades iiber den negativen Wendekreis
Linearer Streckenanteil eines Pfades iiber den positiven Wendekreis
Lange einer Orthodrome von der aktuellen Position zu einer Zielpo-
sition

Abstand zwischen der aktuellen Position und einer Zielposition
Spektrale Sensitivitit einer Photovoltaikzelle

Lange des Pfades iiber den negativen Wendekreis

Léange des Pfades iiber den positiven Wendekreis

Referenzflache der aerodynamischen Beiwerte

Umstromte Oberfliche eines Korpers

Ladezustand einer Batterie

Temperatur der ISA Atmosphére fiir eine bestimmte Hohe
Lufttemperatur im Fligel-Kompartiment

Temperatur der Umgebung eines Paneels i

Umgebungstemperatur eines Korpers

Temperatur eines Fliigelpaneels

Lufttemperatur im Holm

Temperatur der Atmosphére

Gemittelte Temperatur der Batteriezellen

Temperatur einer Batterie

Temperatur eines Batterie Paneels

Temperatur eines Korpers

Temperatur der Erdoberfliche

Temperatur des Paneels i

Temperatur eines Paneels

Temperatur eines Holmpaneels

Ladungsabhéngige Leerlaufspannung einer Batterie

Maximale Ausgangsspannung eines Maximum Power Point Trackers
Spannung am Ausgang eines Maximum Power Point Trackers
Temperaturspannung der Diode einer Photovoltaikzelle

Spannung einer Batterie-Zelle

Spannung einer Batterie

Klemmspannung eines elektrischen Motors hinter dem Wechselrichter
Spannung am Eingang des Motorreglers eines elektrischen Motors
Spannung einer Photovoltaikzelle

Ermittelte Losung einer Spannung fiir ein Element eines elektrischen
Netzwerkes

>
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Symbol Beschreibung Einheit
Usp Spannung eines Solarpaneels \Y
U Elektrische Spannung allgemein A%
VEAs Equivalent Airspeed bzw. "dquivalente Fluggeschwindigkeit" m/s
Vras True Airspeed bzw. "wahre Fluggeschwindigkeit" m/s
Vw Windgeschwindigkeit m/s
Vy Geschwindigkeit iber Grund m/s
Vi Horizontale Komponente der True Airspeed m/s
Ve Maximalgeschwindigkeit bei der die Auslegungslasten erreicht werden m/s
Vo,maz Maximalgeschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches m/s
Vo,min Mindestgeschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches m/s
Vs Stall-Geschwindigkeit m/s
Vi Vertikale Komponente der True Airspeed m/s
Wi, Aufgenommene Energie von Heizelementen J
Winot Aufgenommene Energie eines elektrischen Flugantriebes J
Ws.a Energiedichte der {iber einen Tag zur Verfiigung stehenden solaren Wh/m?
Strahlung an einem bestimmten Ort in der Atmosphére
Zsa Tatséchlicher Zenitwinkel der Sonne fiir den ein Strahlungsspektrum rad
ermittelt wird
Zg Gebrochener Zenitwinkel der Sonne rad
b; Richtungsvektor der Verbindungslinie zweier Punkte bei der Sichtfak- m
torenbestimmung
b Fligelspannweite m
cp Leistungsbeiwert eines Propellers m
cr Schubbeiwert eines Propellers —
cd Widerstandsbeiwert eines Profilquerschnittes —
c Auftriebsbeiwert eines Profilquerschnittes —
Cp,bat Spezifische Warmekapazitiat der Batterie J/kg/K
Cpb Spezifische Warmekapazitéit eines Korpers J/kg/K
cp Spezifische Warmeleitfihigkeit bei konstantem Druck J/kg/K
c Léange des Sehne eines aerodynamischen Profils m
dfys Durchmesser des Rumpfes des Flugzeugs m
disobat Dicke der thermischen Isolation der Batterie m
dp.; Dicke des Paneels i m
€rbn Basisvektor der direkten Sonnenstrahlung —
hp Hohe eines Zielpunktes m
h!, Zwischenho6he zur Berechnung des Strahlungsspektrums der Sonne fiir m
Zenitwinkel Z4 > 90°
ha Flughohe des Luftfahrzeuges iiber der mittleren Meeresspiegelhohe m
Jph.A Durch solare Einstrahlung verursachte wellenlingenabhingige elek- ~ A/m?/nm
trische Stromdichte einer Photovoltaikzelle
kay Wichtungsfaktor der Kursabweichung bei der Berechnung des Vorhal- —
tes flir einen Trackpunkt
Lius Léange des Rumpfes des Flugzeugs m
Mg Masse des Luftfahrzeuges rad
My Spezifische Luftmasse fiir einen allgemeinen Dampfungsprozess —
Ngp i Normalenvektor der Schnittlinie der Flache i eines Paneels m
Nap Anzahl an Fliigelpaneelen —
Npp Anzahl an Batteriepaneelen —
Ndise Anzahl an Geraden zur Anndherung kreisrunder Elemente m
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Symbol Beschreibung Einheit
Mg maz Maximal im Betrieb zuléssiges Lastvielfaches des Luftfahrzeugs —
Nmot Drehzahl eines elektrischen Motors 1/s
Np.ba Anzahl parallel geschalteter Batterie-Zellen in einer Batterie —
Npr Drehzahl eines Propellers rad/s
Nop,sp Anzahl paralleler Stringe in einem Solarpaneel —
N ba Anzahl in Reihe geschalteter Batterie-Zelle in einer Batterie —
Nsp Anzahl an Holmpaneelen —
N, sp Anzahl in Reihe geschalteter Photovoltaikzellen in einem Solarpaneel —
Da Luftdruck der Atmosphére N/m?
Pw Partialdruck des Wasserdampfes in der Atmosphére N/m?
Qbat, T Temperaturabhingig entnehmbare Ladung einer Batterie A-s
Qbat,maz, T Temperaturabhingig entnehmbare maximale Ladung einer Batterie A-s
Qbat Ladung einer Batterie A-s
q Dynamischer Druck N/m?
topi Richtungsvektor der Schnittlinie der Fliche i eines Fliigelpaneels m
tq Kumulierte Zeit des Tages bezogen auf den Nullmeridian S
Ly Kumulierte Zeit des Jahres bezogen auf den Nullmeridian S

t Zeit S
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Griechische Symbole

Symbol Beschreibung Einheit

Qg Drehrate der Erde Qp

Xco Sollkurs iiber Grund auf einem Kreisbogen rad

Xp Anflugkurs iiber Grund eines Wegpunktes rad

Xo Kurs einer Orthodrome an der Position des Flugzeugs rad

X Kurs iiber Grund rad

AZ, Anderung des Zenitwinkels der Sonne durch atmosphirische Brechung rad

AW, Differenz zwischen Azimut einer Empféngerfliche und dem Azimut rad
der Sonne

AX Abweichung des aktuellen Kurses iiber Grund des Luftfahrzeugs vom rad
gewiinschten Kurs {iber Grund

Ah Hohendifferenz zwischen aktueller Hohe und Hohe eines Zielpunktes m

Aoy, Bogenwinkel des Flugpfades des Flugzeuges auf dem negativen Wen- rad
dekreis

Aoy, Bogenwinkel des Flugpfades des Flugzeuges auf dem positiven Wen- rad
dekreis

At Schrittweite der Simulation s

Ay Breite einer diskreten Fliachen eines auftrieberzeugenden Bauteils des —
Flugzeugs

Lap Neigung eines Fligelpanles in Relation zur Fliigelsehne rad

0%} Rotationswinkel des Fliigelkompartiments in Relation zum Flugzeug rad

[0 Schwenkwinkel des Auftriebsvektors rad

Diag Magnetischer Fluss im Luftspalt eines elektrischen Motors V-s

P Rollwinkel des Flugzeuges rad

U Steuerkurs rad

Uy Windrichtung rad

v, Azimut einer Empfangerflache rad

U, Azimut der Sonne rad

v Gierwinkel des Flugzeuges rad

O¢ Anstellwinkel des Fliigelkompartiments in Relation zum Flugzeug rad

O, Neigung einer Empféangerfliche in Relation zur Erdoberflache rad

(C] Nickwinkel des Flugzeuges rad

Z Gebrochener Zenitwinkel der Sonne rad

Zsg Geometrischer Zenitwinkel der Sonne rad

Qc.apai Wirmeiibergangskoeffizient des Fliigelpaneels i zur auflen umstré-  W/m?/K
menden Luft

Qe ap,i Wirmeiibergangskoeffizient des Fliigelpaneels i zur Luft im Fliigel- ~W/m?/K
kompartiment

Qe bpi Wirmeiibergangskoeffizient des Batteriepaneels i zur Luft im Fliigel- W /m?/K
kompartiment

Qi Wiérmeitibergangskoeffizient zur Umgebung des Panels i W/m?/K

Qe.sp.i Wirmeiibergangskoeffizient des Holmpaneels i zur Luft im Fliigel- ~W/m?/K
kompartiment

Qe spsi Wiérmeiibergangskoeffizient des Holmpaneels i zur Luft im Holm W/m?/K

Qrlw,api  Absorptionskoeffizient des Fliigelpaneels i fiir langwellige Wérme- —

strahlung
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Symbol Beschreibung Einheit

Qwppi  Absorptionskoeflizient des Batteriepaneels i fiir langwellige Warme- —
strahlung

Q. spi  Absorptionskoeffizient des Holmpaneels i fiir langwellige Wérmestrah- —
lung

Qrswapi  Absorptionskoeffizient des Fliigelpaneels i fiir kurzwellige solare —
Strahlung

Qrowbpi  Absorptionskoeffizient des Batteriepaneels i fiir kurzwellige solare —
Strahlung

Qrsw,spi  Absorptionskoeffizient des Holmpaneels i fiir kurzwellige solare Strah- -
lung

Qy Absorptionskoeffizient der Oberfliche eines Korpers —

Q) Wellenldngenabhéngige optisch wirksame Strecke —

« Anstellwinkel des Flugzeugs rad

Br Thermischer Ausdehnungskoeffizient 1/K

op Neigung der Rotationsachse der Erde in Relation zur z-Achse der rad
Sonne

Elw,a Emissivitdt der Atmosphére fiir langwellige Ausstrahlung W /m?

Elw,e Emissivitdt der Erdoberfliache fiir langwellige Ausstrahlung W /m?

Er,ap,i Emissionskoeffizient des Fliigelpaneels i fiir langwellige Warmestrah- —
lung

Erbp,i Emissionskoeffizient des Batteriepaneels i fiir langwellige Wéarme- —
strahlung

Er Emissivitdt der Oberflache des Korpers i —

Er,spi Emissionskoeffizient des Holmpaneels i fiir langwellige Warmestrah- —
lung

Ep Emissionskoeffizient der Oberflédche eines Korpers —

Eslv Erlaubte Abweichung der Losung eines elektrischen Netzwerkes von —
der idealen Losung

np Wirkungsgrad eines Propellers —

Nmot Wirkungsgrad eines elektrischen Motors mit Motorregler —

Npr Effizienz eines Propellers —

Ymazx Maximal moéglicher Flugbahnwinkel rad

Ymin Minimal méglicher Flugbahnwinkel rad

0% Flugbahnwinkel rad

L Schubeinstellwinkel rad

K HilfsgréBe zur Schnittpunktberechnung zweier Geraden m

AD Breitengrad der Zielposition rad

Aam Thermische Leitfdhigkeit des ein Paneel umgebenden Mediums W/m/K

Ap.E Hilfswinkel fiir die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die rad
Erde

As Wellenlédnge der Sonnenstrahlung nm

Ath,bat Thermische Leitfahigkeit der Isolation der Batterie W/m/K

Ath Thermische Leitfdhigkeit W/m/K

A Breitengrad der geografischen Position rad

a0 Dynamische Viskositédt der Luft bei der Referenztemperatur Ty N-s/ m?

Ha Dynamische Viskositédt der Luft N -s/m?

éD Léangengrad der Zielposition rad

op Hilfswinkel fiir die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die rad
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Symbol Beschreibung Einheit

10} Léangengrad der geografischen Position rad

0ISA Dichte der Luft der ISA Atmosphére fiir eine bestimmte Hohe kg/m3

Obat Dichte der Batterie kg/m3

Ob Dichte eines Korpers kg/m3

gfg/\ Wellenldngenabhéngiger Reflexionsgrad der Erde in der Umgebung —
eines Panels

Or Vektor der Reflexivitdten —

Ori Reflexivitat der Oberflache des Korpers i —

Or ) Spektrale Reflexivitit der Oberflache eines Korpers —

Or Reflektionskoeflizient der Oberfliche eines Korpers —

0 Dichte der Luft kg/m3

or, Vorhaltewinkel beim Flug auf einem Kreisbogen rad

oM Richtungswinkel vom Kreismittelpunkt M, zum Kreismittelpunkt —
Mp der Flugbahnelemente Oval oder Acht

OPn Positionswinkel des Flugzeuges auf dem negativen Wendekreis rad

oPp Positionswinkel des Flugzeuges auf dem positiven Wendekreis rad

op Positionswinkel des Flugzeugs auf einem Kreisbogen rad

OTm Tangentenwinkel fiir den Ubergang von einer Kreisbahn auf eine Ge- rad
rade fiir negativen Umlaufsinn

oTp Tangentenwinkel fiir den Ubergang von einer Kreisbahn auf eine Ge- rad
rade fiir positiven Umlaufsinn

or Positionswinkel des Trackpunktes bei Flug auf einem Kreisbogen rad

TE Rotationswinkel der Erde rad

TRA Wellenldngenabhéngiger Dampfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund der Rayleigh-Streuung in der Atmosphére

Ta Wellenldngenabhéngiger Dampfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund von Aerosolen der Atmosphére

Tgx Wellenldngenabhéngiger Dampfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund des Gasgemisches der Atmosphére

Tiw,a Déampfungsfaktor der Atmosphére fiir langwellige Strahlung —

Th Wellenldngenabhéngiger Dédmpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund von NOs in der Atmosphére

Tox Wellenldngenabhéngiger Dédmpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund des Ozons in der Atmosphére

TpeA Wellenlédngenabhéngige Transmissivitdt einer Photovoltaikzelle —

Ty Vektor der Vektor der Transmissivitiaten —

Tri Transmissivitdt der Oberfliche des Korpers i —

Tr A Spektrale Transmissivitdt der Oberfliche eines Korpers —

Trswapi  Reflektionskoeffizient des Fliigelpaneels i fiir kurzwellige solare Strah- —
lung

Tr Transmissionskoeflizient der Oberfliche eines Korpers —

Tw Wellenldngenabhéngiger Dédmpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf- —
grund von Wasserdampf in der Atmosphére

T Verallgemeinerter wellenldngenabhingiger Dampfungsfaktor der Son- —
nenstrahlung

Vep Eintrittswinkel der solaren Strahlung in eine Empfangerfliche rad

v Hilfswinkel zur Berechnung des windkompensierten Trackpunktes rad

éo Winkel des Bogens zwischen Start- und Endpunkt einer Orthodrome rad
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Symbol Beschreibung Einheit

&g Bogenwinkel der vom Simulationsschritt ¢ zu ¢ + 1 {iber Grund zu- rad
riickgelegten Strecke

XXX



Mathematische Konventionen

Symbol Beschreibung

X, Skalare Grofe

X Grofle X zum Zeitpunkt ¢

X,x Vektor

X]# Vektor X dargestellt im Koordinatensystem Z
[X)Z x-Komponente des Vektors [X]?

[X]ft x-Komponente des Vektors [X]? zum Zeitpunkt ¢
X Matrix

g Element der Zeile x und Spalte y der Matrix X

Die Kennlinie X ist in Form von n diskreten Werten in Abhéngigkeit von Y
gegeben

Vereinfachte Darstellung von {X; (Y)};", im Kontext der Losung elektrischer
Netzwerke

Interpolationsoperator
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Konstanten

Konstante Beschreibung Wert
C Sutherland Konstante 111 K
Rg Mittlerer Radius der Erde 6.378.000,8 m
To Referenztemperatur der Atmosphére in Meeres- 273 K
hohe
Ca Wiérmekapazitit trockener Luft 1.005 J/kg/K
c Lichtgeschwindigkeit 3-10%m/s
g Erdbeschleunigung 9,81 m/s?
h Planck’sches Wirkungsquantum 6,6260755 - 10734 Js
Do Referenzluftdruck in Meereshohe 10.013.150 Pa
q Elementarladung 1,6 1071 As
00 Referenzluftdichte in Meereshéhe 1,225 kg/m?
o Stefan-Boltzmann-Konstante 5,670374419-10~8W/(m? - K*)
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1 Einfiihrung in die Problemstellung

1.1 Solarelektrische Luftfahrzeuge als Alternative zu Satelliten in niedrigen
Erdumlaufbahnen

Luftfahrzeuge mit hohen Einsatzdauern von mehreren Monaten bis Jahren kénnen zukiinftig ei-
ne attraktive Alternative zu Satelliten im LEO (Low Earth Orbit) werden. Nicht zuletzt durch
die Aktivitdten privater Raumfahrtunternehmen, wie bspw. des US-amerikanischen Unternehmens
SpaceX, nimmt die Zahl der Raketenstarts und damit die Anzahl der ausgebrachten Satelliten pro
Jahr weiter zu. So ist die Anzahl operationeller Satelliten in allen Umlaufbahnen der Erde von etwa
1.000 im Jahr 2010 bis Ende 2021 auf circa 5.000 angestiegen [1]. Dieses Wachstum um 500 % in
nur zehn Jahren wird sich voraussichtlich weiter verstirken. Besonders stark soll dabei die Anzahl
der Satelliten im LEO zunehmen. So geht das US Government Accountability Office, basierend auf
Expertenmeinungen, von iiber 50.000 aktiven Satelliten im Jahr 2030 im LEO aus [2].

Der prognostizierte Zuwachs im LEO ist besonders kritisch zu bewerten, da dort schon heute die
Dichte aktiver Objekte und insbesondere von Weltraumschrott sehr hoch ist, was ein signifikantes
Risiko fiir Kollisionen darstellt. So fithrte am 10. Februar 2009 der Zusammenstofl zwischen dem
Kommunikationssatelliten Iridium 33 und dem bereits ldnger inaktiven russischen Satelliten Cos-
mos 2251 nicht nur zum Verlust von Iridium 33, sondern auch zur Entstehung von 1.366 neuen
Triitmmerteilen [3]. Durch diese neu entstandenen Triimmer sowie durch zukunftig hinzukommende
Satelliten kann es im Extremfall zu einer als Kessler-Syndrom bezeichneten Kettenreaktion kom-
men, die zur Unbenutzbarkeit bestimmter Umlaufbahnbereiche fiithrt [4].

Beim Start der Raketen zur Ausbringung der Satelliten werden klimaschédliche Stoffe freigesetzt.
Auch wenn die COz-Emissionen im Vergleich zu anderen emittierenden Bereichen, wie bspw. der
Luftfahrt oder dem Straflenverkehr, nur einen verschwindend geringen Anteil haben, wird insbe-
sondere bei den Partikelemissionen der Raketentriebwerke eine relevante ozonschéadliche Wirkung
vermutet [5]. Letztlich wird die zunehmende Anzahl an Satelliten im LEO auch eine deutliche Aus-
wirkung auf den Nachthimmel haben, da diese Objekte teilweise ohne Hilfsmittel mit dem bloflen
Auge erkennbar sind. Astronomen erwarten daher zunehmende Probleme bei der Beobachtung des
Weltalls und der Durchfithrung damit verbundener Forschungstétigkeiten [6]. Sollte der Satelliten-
zuwachs tatsédchlich die prognostizierte Groflenordnung annehmen, werden die damit verbundene
Zunahme an Weltraumschrott sowie die Umweltbelastungen zu erheblichen Schwierigkeiten beim
Betrieb technischer Systeme, wie bspw. Satelliten oder Raumstationen, im LEO fithren und mit
erheblichen Akzeptanzproblemen in der Bevolkerung verbunden sein.

Die wachsende Zahl an Satelliten ist jedoch auch ein Zeichen des technischen Fortschritts und der
damit verbundenen Vorteile fiir die Menschheit. Insbesondere durch Kommunikationssatelliten, wie
bspw. die Starlink-Konstellation von SpaceX, wird zukiinftig der Grofiteil der Weltbevoélkerung Zu-
gang zu schnellem Internet haben kénnen. Die Versorgung wird aufgrund der Unabhéngigkeit von
bodengebundener Infrastruktur auch nach Naturkatastrophen sowie in Krisenfallen sichergestellt
werden konnen. Mit der Beantragung zur Ausbringung weiterer 30.000 Satelliten fiir die zweite
Generation von Starlink plant allein SpaceX, insgesamt bis zu 40.000 Satelliten in den LEO zu
transportieren [7]. Angesichts der aufgefiihrten Probleme einer hohen Besiedlung des LEO stellt
sich daher die Frage nach Alternativen mit deutlich geringerer Belastung der Umwelt sowie erdna-
her Umlaufbahnen.

Sonnenenergiegespeiste elektrische Luftfahrzeuge mit Satelliteneigenschaften, nachfolgend als solar-
elektrische Hohenflugzeuge bezeichnet, werden bereits seit vielen Jahren erforscht. Diese Fluggeréte
sind theoretisch in der Lage, ununterbrochen in grofien Hohen zu fliegen, wobei die Einsatzdauer
lediglich durch die technische Zuverlissigkeit des Luftfahrzeugs begrenzt wird.

Der Betrieb solarelektrischer Hohenflugzeuge ist aufgrund der Umweltbedingungen nur in bestimm-
ten Hohen sinnvoll. In Abbildung 1 sind die wesentlichen relevanten Umweltbedingungen darge-
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Abbildung 1: Vereinfachte Darstellung der Umweltbedingungen fiir den Betrieb hochfliegender So-
larplattformen

stellt. Ein dauerhafter Betrieb unterhalb der Tropopause ist aufgrund des Wettergeschehens in der
Troposphére nicht umsetzbar. Durch Wolken kdme es regelméfig zur Abschattung der Photovolta-
ikzellen, und die Struktur des Luftfahrzeugs miisste fiir hohe Lasten aufgrund der zu erwartenden
atmosphérischen Turbulenzen ausgelegt werden.

Weiterhin ist im Bereich der Tropopause mit hohen Windgeschwindigkeiten zu rechnen, die die Rei-
sefluggeschwindigkeit aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Hohenflugzeuge deut-
lich iibersteigen kénnen und somit eine Stationierung iiber einem festen Ort verhindern wiirden.
Um Kollisionen mit zivilem und militdrischem Luftverkehr moglichst zu vermeiden, ist ein Betrieb
deutlich iiber 15 km Hohe iiber dem Meeresspiegel erforderlich. Idealerweise wird oberhalb des
kontrollierten Luftraums in Hohen iiber 66.000 ft (20,1 km) barometrischer Hohe (Flugfldche 660),
bezogen auf einen Standardluftdruck von 1013,25 hPa in Hohe des Meeresspiegels, geflogen.

Im dort beginnenden unkontrollierten oberen Luftraum entfallen die Horbereitschaft fiir die Flug-
verkehrskontrolle sowie die Staffelung der Luftfahrzeuge [8], womit eine erhebliche Betriebsverein-
fachung einhergeht. Aufgrund der zu erwartenden stérkeren Nutzung des oberen Luftraums werden
allerdings auch fiir diesen aktuell Regeln erarbeitet, um Kollisionen zwischen den Verkehrsteilneh-
mern zu verhindern und einen sicheren Auf- und Abstieg durch den kontrollierten Luftraum zu
gewéhrleisten [9].

Die erreichbare Flughthe wird durch den abnehmenden Luftdruck physikalisch begrenzt, da die
erforderliche Antriebsleistung mit zunehmender Hohe ebenfalls steigt. Da im Bereich der Flugfla-
che 660 die Windgeschwindigkeit in der Regel verhiltnisméfig gering ist und noch ausreichend
Luftdichte fiir aerodynamische Fliige vorhanden ist, werden solarelektrische Hohenflugzeuge vor-
nehmlich auf einen Betrieb knapp oberhalb der Flugfliche 660 ausgelegt. Zudem befindet sich in
dieser Hohe der grofite Teil der Erdatmosphére unterhalb des Luftfahrzeugs, sodass die Intensitét
der Sonnenstrahlung nur unwesentlich gedampft ist.



Solarelektrische Hohenflugzeuge kénnen in Flugzeuge, die ihren Auftrieb priméar aerodynamisch er-
zeugen, sowie in Luftfahrzeuge, die ihren Auftrieb primér aerostatisch erzeugen, unterteilt werden.
Bei Letzteren wird noch zwischen Luftschiffen, die eigensténdig Schub erzeugen kénnen, und Bal-
lonen, die keinen Schub erzeugen, unterschieden. In allen drei Kategorien wurden Forschungs- und
Entwicklungsprojekte durchgefiihrt, wobei aerodynamisch Auftrieb erzeugende Flugzeuge mengen-
méBig dominieren [10]. Es werden zudem hybride Konfigurationen untersucht, d. h. Luftfahrzeuge,
die ihren Auftrieb jeweils zu nennenswerten Teilen aerodynamisch und aerostatisch erzeugen. Al-
lerdings sind im Gegensatz zu den nicht-hybriden Konfigurationen bisher keine Entwicklungen als
hochfliegende Plattformen bekannt, die iiber Konzeptstudien hinausgehen.

Aerodynamisch Auftrieb erzeugende Flugzeuge haben den Vorteil, verhdltnisméBig einfach gestartet
und gelandet werden zu konnen. Aufgrund ihrer sehr guten Manovrierbarkeit konnen diese Flugzeu-
ge zudem problemlos von einem Einsatzort zum néchsten verlegt und iber dem Einsatzort prézise
positioniert werden. Nachteilig ist die immer noch geringe Nutzlasttragfihigkeit. Fortschritte im
Bereich der Steigerung der Energiedichte der im Luftfahrzeug installierten elektrischen Speicher
konnen diesen Nachteil in Zukunft voraussichtlich abmildern, sodass Forschung und Entwicklung
an derartigen Luftfahrzeugen gegenwértig attraktiv erscheinen.

Die vorliegende Arbeit wird sich aufgrund der nennenswerten Anzahl aktueller Entwicklungspro-
jekte im Bereich aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Hohenflugzeuge beispielhaft
auf derartige Luftfahrzeuge beschrinken, wobei eine Erweiterbarkeit auf die anderen Typen grund-
sitzlich gegeben ist.

1.2 Entwicklungsgeschichte solarelektrischer Hohenflugzeuge

Die Entwicklung solarelektrischer Flugzeuge begann mit der Verfiigbarkeit hinreichend leistungsfa-
higer und leichter Photovoltaikzellen zu Beginn der 1970er-Jahre. Bis dahin waren Photovoltaikzel-
len im Wesentlichen der Raumfahrt vorbehalten, wobei einem Wirkungsgrad von bis zu 12% Kosten
von ca. 100.000 € /m? entgegenstanden [11]. Im Jahr 1974 wurde die Firma Astro Flight durch die
DARPA (Defence Advanced Research Projects Agency) beauftragt, einen Konzeptdemonstrator
fiir ein ausschlieflich sonnenenergiebetriebenes Flugzeug zu entwerfen und zu erproben. Am 4. No-
vember 1974 wurde mit dem in Abbildung 2a dargestellten Flugzeug, genannt Sunrise I, der erste
solarelektrische Flug mit einer Dauer von 20 Minuten durchgefiihrt [12].

Basierend auf Sunrise I wurde mit der Entwicklung von Sunrise II begonnen, mit dem Ziel, einen
Hohenflug auf 50.000 ft (15,3 km) durchzufithren. Der Flugversuch wurde am 27. September 1975
absolviert, wobei Sunrise II eine Hohe von 17.200 ft (5,2km) erreichte und dort aufgrund des Uber-

(a) (b)

Abbildung 2: Astro Flight Sunrise I und AeroVironment Gossamer Penguine



schreitens des Flatterlimits durch zu hohe Geschwindigkeit strukturell versagte [12]. Schon hier
wurde ersichtlich, welchen Herausforderungen die erfolgreiche Umsetzung solarelektrischer Hohen-
plattformen unterliegt. Sunrise II hatte mit einem Abfluggewicht von 10.2 kg und einer Fliigelflache
von 8.36m? ein Flichengewicht von lediglich 1,22 kg/m?. Die damit verbundene sehr niedrige Flug-
geschwindigkeit von nur 10 m/s und das ebenfalls sehr niedrige Flatterlimit von 15 m/s fiihrten
insbesondere zu Schwierigkeiten, thermikbedingte Aufwinde kontrolliert zu durchfliegen.

Die fiir Sunrise I und II entwickelten Technologien wurden durch AeroVironment anschlieend
fir die personentragenden Luftfahrzeuge Gossamer Penguin (Abbildung 2b) und Solar Challen-
ger verwendet [13]. Mit diesen Flugzeugen wurde erstmals gezeigt, dass personentragende Fliige
ausschliellich auf Sonnenenergie basierend méglich sind, wobei Solar Challenger am 7. Juli 1981
erfolgreich von Frankreich nach England flog [14]. Anfang der 1980er-Jahre begann AeroVironment
unter dem Akronym HALSOL (High Altitude Solar Vehicle) mit der Entwicklung eines Luftfahr-
zeugs, das dauerhaft in Hohen von tiber 20 km flugfahig sein sollte [15]. Dieses Luftfahrzeug steht
am Anfang einer Entwicklungsserie solarelektrischer Flugzeuge, die mit dem aktuellen Luftfahrzeug
Sunglider bis heute anhélt [16]. Das im Rahmen von HALSOL entwickelte Flugzeug fithrte 1983
neun Flige in niedriger H6he durch und wurde anschliefend eingelagert [17].

Im Rahmen des Entwurfs wurde das fiir zukiinftige Entwicklungen wegweisende Auslegungsprinzip
des ,Span-Loaded Wing® erarbeitet. Ziel war die Minimierung der Fldchenlast durch Maximie-
rung der Fliigelflache, um eine moglichst hohe Ausbeute an Sonnenenergie zu erzielen, sowie die
Minimierung des Strukturgewichts durch Verteilung der Masse iiber die Spannweite des Fliigels
und dadurch weitgehende Eliminierung des Biegemoments in der Tragflache. Im Jahr 1992 erfolgte
im Rahmen eines Auftrags der BMDO (Ballistic Missile Defense Organisation) unter dem Namen
Pathfinder die Reaktivierung des Fluggeréts. Zwischenzeitlich schienen geeignete Energiespeicher-
technologien zur Verfiigung zu stehen, um dauerhafte Fliige in grofien Hohen durchzufithren. Ende
des Jahres 1994 wurde der Pathfinder von der NASA in das ERAST (Environmental Research
Aircraft and Sensor Technology) Programm tibernommen. Am 11. September 1995 gelang es, mit
Pathfinder eine Hohe von 50.500 ft (15,4 km) zu erreichen, womit nach knapp 20 Jahren der von
Sunrise IT aufgestellte Hohenflugrekord solarbetriebener Luftfahrzeuge eingestellt wurde [18].

Im Jahr 1997 konnte zudem mit einer Flughdhe von 71.530 ft (21,8 km) ein weiterer Hohenflug-
rekord fiir propellergetriebene Flugzeuge aufgestellt werden. 1998 wurde der Pathfinder zum in
Abbildung 3a dargestellten Pathfinder ,Plus® genannten Luftfahrzeug modifiziert. Dabei wurde
eine breitere Mittelsektion verbaut sowie die Anzahl der Propeller von sechs auf acht erhoht. Die
neue Mittelsektion wurde mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen der Firma SunPower
mit einem Wirkungsgrad von 19 % ausgertistet, womit hier im Vergleich zu den Solarzellen auf den

(a) (b)
Abbildung 3: AeroVironment Pathfinder ,,Plus®* und Helios



restlichen Segmenten mit einem Wirkungsgrad von 14 % ein deutlicher Technologiesprung erzielt
werden konnte [18].

Um dem Ziel eines in groflen Héhen dauerhaft flugfdhigen Luftfahrzeugs ndher zu kommen, wurde
1998 aus dem Pathfinder der Centurion entwickelt. Die Spannweite und die Anzahl der Antriebe
von Pathfinder mussten deutlich erhoht werden, damit das Ziel, dauerhaft in grolen Héhen zu flie-
gen, verfolgt werden konnte. Mit dem auf 62 m Spannweite angewachsenen und mit 14 Antrieben
ausgestatteten Luftfahrzeug wurden im Jahr 1998 Flugversuche in niedriger Hohe durchgefiihrt, um
die Flugeigenschaften dieser Konfiguration genauer zu untersuchen [19]. Darauf aufbauend wurde
der in Abbildung 3b dargestellte Helios mit einer nochmals auf nun 75.3 m erhShten Spannweite
entwickelt. Das Ziel des Helios war zunéchst, in Héhen von tiber 100.000 f¢ (30,5 km) vorzudringen
und spéater lang andauernde Fliige durchzufithren. Da die zum damaligen Zeitpunkt verfigbaren
elektrischen Energiespeicher in Form von Batterien keine ausreichende Energiedichte bereitstel-
len konnten, wurde fiir die lang andauernden Fliige eine mit Wasserstoff und Sauerstoff betrie-
bene Protonenaustauschmembran-Brennstoffzelle als elektrischer Leistungserzeuger fiir die Nacht
gewéhlt [20]. Wahrend des Tages sollte mittels tiberschiissiger solarer Leistung durch Elektrolyse
Wasser wieder in Wasserstoff und Sauerstoff zerlegt werden.

Fir die Hohenfliige wurde zunéchst das Batteriesystem aus Pathfinder ,Plus“ beibehalten sowie
der Fliigel vollflichig mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen belegt. Am 13. August 2001
gelang mit der HPO1 genannten Batterie-Version mit 96.863 ft (29,5 km) das Aufstellen des Ho-
henflugrekords fiir nicht raketengetriebene Flugzeuge [21]. Am 26. Juni 2003 wurde beim Versuch,
einen Dauerflug von ca. 30 h durchzufiihren, das Luftfahrzeug zerstort. Die Ursache wird in einer
aufgrund turbulenter Atmosphére herbeigefithrten erhéhten Durchbiegung des Fliigels in Kombi-
nation mit einer aufklingenden Anstellwinkelschwingung und der daraus folgenden strukturellen
Uberlastung des Luftfahrzeugs gesehen. Als priméire Problemquelle fithrt der Unfalluntersuchungs-
bericht die durch die Installation des Brennstoffzellensystems stéarkere punktuelle Lastverteilung
im Vergleich zum bisher realisierten Span-Loaded-Design und die daraus resultierenden verdnder-
ten aeroelastischen Eigenschaften des Flugzeugs an [22]. Das Programm wurde daraufhin von der
NASA nicht weitergefiihrt. Auf Basis des Helios entwickelt seit 2020 das von AeroVironment und
SoftBank gegriindete Joint Venture HAPSMobile die Plattform Sunglider. Dieses mit einem Bat-
teriesystem sowie mit Gallium-Arsenid-Photovoltaikzellen ausgestattete Luftfahrzeug hatte seinen
Erstflug am 11. September 2019 und fithrte am 20. September 2020 seinen ersten Hohenflug auf
62.500 ft (19,1 km) durch [23].

Die britische Firma QinetiQQ begann im Jahr 2001 mit der Entwicklung der Zephyr-Reihe. Nach
ersten Flugversuchen mit der nur 5 kg schweren Plattform Zephyr 2 sollte der 17 kg schwere Zephyr
3 mit Hilfe eines Ballons auf 40 km Héhe gebracht werden, um von dort aus den Hohenflugrekord
des Helios einzustellen [24]. Aufgrund technischer Probleme mit dem Ballon scheiterte allerdings
dieser Versuch. Die Entwicklungsarbeiten wurden dennoch fortgesetzt. Mit dem Zephyr 5 wurde
vom Ballonstart auf einen manuellen Bodenstart iibergegangen. Zephyr 6 konnte dann im Jahr 2008
auf dem Testgeldnde Yuma Proving Ground in Arizona mit einer Flugdauer von iiber 82 Stunden ei-
nen inoffiziellen Dauerflugrekord fiir unbemannte und nicht wiederbetankte Luftfahrzeuge aufstellen
[25]. Mit Zephyr 7 wurde die Spannweite auf 22.5m erhéht und die fiir das Luftfahrzeug markante
Fligelform mit den nach unten abgeknickten Fliigelspitzen sowie ein T-Leitwerk eingefiihrt. Am
31. Juli 2010 gelang es nun, mit 336 Stunden und 24 Minuten einen offiziellen Dauerflugrekord fiir
unbemannte und nicht wiederbetankte Luftfahrzeuge aufzustellen [26], [27].

Im Jahr 2013 wurde das Zephyr-Projekt von EADS Astrium, heute Airbus Defence and Space, iiber-
nommen. Bei der in Abbildung 4a dargestellten aktuellen Version Zephyr 8/S wurde die Spannweite
auf 25 m vergrofert. Zudem wurde mit der Ausstattung mit Multi-Junction-Photovoltaikzellen auf
Gallium-Arsenid-Basis sowie mit Lithium-Ionen-Batterien mit Silizium-Anode das Energiesystem
grundlegend iiberarbeitet [28], [29]. Mit dieser Variante wurde am 19. August 2022 mit 64 Tagen,
18 Stunden und 26 Minuten der Dauerflugrekord fiir allgemeine, auch wiederbetankte Flugzeuge



aufgrund eines technischen Defekts nur knapp verfehlt [30]. Zephyr ist damit in Bezug auf gesammel-
te Flugstunden das aktuell am weitesten fortgeschrittene Projekt. Zwei vorangegangene Abstiirze
wéhrend Flugversuchen in Australien [31] zeugen allerdings davon, dass die fiir einen zuverlissigen
Dauerbetrieb erforderliche technische Reife noch nicht erreicht ist.

Im Kontext des Verkaufs des Zephyr-Projektes an Astrium im Jahr 2013 verlieflen einige Mitar-
beiter die Firma und griindeten das Unternehmen Prismatic fiir die Entwicklung des in Abbildung
4b gezeigten Phasa-35 [31]. Dieses Flugzeug unterscheidet sich hinsichtlich seiner Bauweise durch
die Verwendung eines Integralfliigels anstatt des Holm-Rippen-Konzeptes grundsétzlich von den
Zephyr-Modellen. Dadurch wird eine héhere Streckung moglich und durch die bessere Formtreue
des Fliigelprofils kann die aerodynamische Giite gesteigert werden. Allerdings fithrt die Bauwei-
se auch zu einem hoheren Flachengewicht und damit einer héheren Fluggeschwindigkeit, um den
notwendigen Auftrieb zu erzeugen. Im Jahr 2019 wurde das Phasa-35-Projekt von BAE (British
Aerospace Electronic) Systems tibernommen [32]. Wahrend eines 24 Stunden dauernden Testfluges
erreichte der Phasa-35 am 24. Juni 2023 eine Hohe von 66.000 ft (20,1 km) [33].

Weitere nennenswerte Projekte wurden in China und in der Republik Korea durchgefiihrt. In Chi-
na wurde von AVIC (Aviation Industry Corporation of China) das solarbetriebene Hohenflugzeug
Qimingxing-50 mit einer Spannweite von 50 m entwickelt, welches 2022 seinen Erstflug absolviert
hat [34]. Schon im Jahr 2017 gelang der chinesischen Entwicklung Caihong T-4 mit einer Spann-
weite von 40 m ein erfolgreicher Flug in Héhen von iiber 60.000 ft (18,3 km) [35]. In der Republik
Korea entwickelt das KARI (Korean Aerospace Research Institute) die in Abbildung 5a gezeigte
Plattform EAV (Electric Aerial Vehicle) [36]. Die Version EAV-3 hat eine Spannweite von 19.5 m
und ein Abfluggewicht von 53 kg. Am 26. August 2020 wurde mit diesem Luftfahrzeug ein 53-
stiindiger Flugversuch erfolgreich abgeschlossen, wihrend dessen das Luftfahrzeug bis auf 18 km
aufstieg [37].

Am Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt werden ebenfalls solarelektrische Hohenflugzeuge
entwickelt. Ende der 1990er Jahre wurde mit dem in Abbildung 5b gezeigten Luftfahrzeug Solitair
ein Konzept mit schwenkbaren Solarpaneelen entwickelt und zur flugdynamischen Bewertung als
skaliertes Modell in niedrigen Flughohen praktisch erprobt [38]. Die schwenkbaren Solarpaneele
sind insbesondere fiir Fliige bei niedrigen Sonnensténden vorteilhaft und stellten unter Beriick-
sichtigung des Standes der Photovoltaik- und Energiespeichertechnik zur damaligen Zeit einen
vielversprechenden Ansatz zur Umsetzung eines ganzjihrig iiber Mitteleuropa betreibbaren solar-
elektrischen Hohenflugzeuges dar.

Die potenzielle Hohenplattform ELHASPA (ELectric High Altitude Solar Powered Aircraft) wurde
Anfang der 2010er Jahre am Robotik- und Mechatronikzentrum des DLR in Oberpfaffenhofen zu-
sammen mit Industriepartnern entwickelt. Sie weist einen Doppelrumpf auf und verfiigt iiber einen
anndhernd vollflichig mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen bedeckten Fliigel. Aufgrund
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Abbildung 4: Airbus Zephyr 8/S und BAE PHASA-35



(a) (b)
Abbildung 5: KARI EAV-3 und DLR Solitair

eines Problems mit der Flugregelung verungliickte dieses Flugzeug, bevor Hohenfliige durchgefiihrt
werden konnten. Im Jahr 2018 wurde im DLR erneut die Entwicklung eines solarelektrischen Ho-
henflugzeuges aufgenommen, dessen Erstflug fiir das Jahr 2025 geplant ist [39]. Dieses als HAP-«
bezeichnete Fluggerdt dient dabei zunédchst zur Durchfithrung von Fliigen in Héhen von ca. 66.000 ft
(20,1 km) und soll die Basis fiir die zukinftige Entwicklung eines dauerhaft solarelektrisch flugfa-
higen Luftfahrzeugs legen.

Zur Zeit des Entstehens dieser Arbeit hat noch kein Projekt die Reife fiir eine Kommerzialisierung
erreicht. Eine Vielzahl von eingestellten Projekten zeugt davon, dass der Realisierungsaufwand und
die damit verbundenen Herausforderungen oft hoher sind als urspriinglich angenommen. So hat
der damals noch unter dem Namen Facebook firmierende Konzern Meta Incorporated bis 2018 das
solarelektrische Hohenflugzeug Aquila entwickelt. Im Jahr 2016 verungliickte ein Prototyp kurz vor
der Landung aufgrund strukturellen Versagens [40]. Im Jahr 2018 wurde das Projekt eingestellt,
mit der Begriindung, spéter auf Flugzeuge zuriickgreifen zu wollen, die zum damaligen Zeitpunkt
von anderen Unternehmen entwickelt wurden, anstatt die Eigenentwicklung voranzutreiben [41].
Im Jahr 2019 verdffentlichte der britische Landvermessungsdienst Ordnance Survey die Arbeiten
an der Plattform Astigan [42]. Aufgrund hoher Kosten und der vergeblichen Suche nach einem Pro-
jektpartner wurde das Vorhaben trotz der Fertigstellung eines Prototyps im Jahr 2021 eingestellt
[43]. Das zu Boeing gehoérende Unternehmen Aurora Flight Sciences entwickelte das Luftfahrzeug
Odysseus, welches Nutzlasten mit einer Masse von bis zu 70 kg mehrere Monate auf iiber 60.000 ft
(18,3 km) fliegen soll [44]. Der fiir das Jahr 2019 geplante Erstflug wurde allerdings auf ein nicht
genanntes Datum verschoben [45]. Seither sind keine Veroffentlichungen tiber weitere Projektfort-
schritte bekannt.

1.3 Aktuelle Entwicklungen und Forschungsbedarf fiir solarelektrische Flugzeuge

Der vorangegangene Abschnitt hat im Rahmen der Entwicklungsgeschichte solarelektrischer Ho-
henflugzeuge das anhaltende Interesse an dieser Technologie aufgezeigt, jedoch auch anhand
stagnierender oder abgebrochener Projekte auf bestehende Herausforderungen und weitergehenden
Entwicklungs- und Forschungsbedarf hingewiesen. Fiir den dauerhaften Flug miissen sehr niedrige
Flachenlasten realisiert werden. Da der Fliigel in der Regel gleichzeitig als Applikationsflache fiir
die Solarzellen verwendet wird, wachst die aus der Strahlungsenergie der Sonne umwandelbare
elektrische Energie mit der Fliigelfliche linear an und kann, bezogen auf die Fliigelfliche, als
Konstante angesehen werden. Die Antriebsleistung wéichst mit der Fldchenlast allerdings mit der
Potenz 3/2 und somit tiberproportional. Fiir einen moglichst grofien Einsatzbereich muss daher die
Flachenlast des Luftfahrzeugs moglichst gering gehalten werden und sollte bei aktuell verfiigharen



Solarzellen mit einer Effizienz von 35 % moglichst unter 6 kg/m? liegen [39].

Aufgrund des dafiir erforderlichen Leichtbaus und der resultierenden niedrigen Fluggeschwindig-
keit sind die Luftfahrzeuge durch atmosphérische Turbulenz in hohem MafBe in ihrer strukturellen
Integritdt gefdhrdet. Weiterhin sind derartige Leichtbaustrukturen weniger steif, womit aeroelas-
tische Phénomene, wie bspw. Flattern, schon bei niedrigen Geschwindigkeiten auftreten koénnen.
Analysemethoden fiir den Entwurf solcher flexiblen, hochgestreckten Flugzeugkonfigurationen er-
forschen bspw. Vof et al. [46]. Um die erforderlichen Leichtbaukonzepte zu realisieren, ist zudem
ein auf die aeroelastischen Eigenschaften abgestimmter Regler erforderlich, der auch durch aktive
Lastabminderung die Robustheit des Luftfahrzeugs erhhen kann [47]. Zukiinftiger Forschungsbe-
darf besteht im Bereich der weiteren Absenkung der Strukturmasse bei gleichzeitiger Erhéhung
der Robustheit gegeniiber atmospharischen Turbulenzen. Hierbei kann bspw. eine Erhéhung des
Integrationsgrads durch den Einsatz strukturintegrierter Batterien helfen, indem die Batterien als
lasttragende Elemente fungieren [48].

Aufgrund wetterbedingter Turbulenz ist insbesondere das Steigen und Sinken durch die Troposphéa-
re fiir solarelektrische Hohenflugzeuge eine Herausforderung. Basierend auf den aktuell verfolgten
Projekten kann der Schluss gezogen werden, dass ein eigensténdiges Aufsteigen und Landen der
Luftfahrzeuge favorisiert wird. Um dies sicher zu gewéhrleisten, miissen verlissliche Wettervorher-
sagen verfigbar sein und Phénomene wie CAT (Clear Air Turbulence) moglichst ausgeschlossen
werden. Fiir den Start und die Landung sind weiterhin sehr geringe Windgeschwindigkeiten erfor-
derlich. Aufgrund des angestrebten lang andauernden Betriebs zeichnet sich aktuell ab, dass Start
und Landung dieser Luftfahrzeuge zukiinftig an besonders gut geeigneten Orten in der Welt statt-
finden werden und die Luftfahrzeuge anschlieBend zu deren Einsatz in groflen Hohen weitraumig
verlegt werden.

Aktuell werden unter anderem Regionen in Kanada, Schweden, Italien sowie Spanien fir die Ent-
wicklung derartiger Stratoports in Erwidgung gezogen [49]. Allerdings wurde bisher kein Projekt
erfolgreich realisiert, was einerseits an den zum aktuellen Zeitpunkt noch nicht vorhandenen Platt-
formen und andererseits aufgrund weitergehendem Forschungsbedarfs beziiglich der Vorhersage
des Auftretens lokaler Wetterphdnomene, die das Flugzeug gefihrden koénnen, vermutet werden
kann. So hat Airbus im Jahr 2018 in Australien eine Startbasis fiir das Zephyr-Projekt ertffnet
[50]. Allerdings wurden nach den zwei turbulenzbedingten Abstiirzen im Jahr 2019 keine weiteren
Fliige von dort durchgefiihrt.

Eine Vielzahl von Forschungsarbeiten ist im Bereich des Konzeptentwurfs solarelektrischer Héhen-
flugzeuge entstanden. Im Zentrum steht dabei das Bestreben, wesentliche Entwurfszusammenhénge
hinsichtlich der Einsatzbereiche und zu tragender Nutzlasten zu erkennen. Da bis Anfang der 2000er
Jahre nur Solarzellen mit vergleichsweise geringer Umwandlungseffizienz der Strahlungsleistung der
Sonne in elektrische Leistung zur Verfiigung standen, kam es zum Entwurf von Konfigurationen,
die eine méglichst optimale Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne anstreben. In einer sehr frithen
Publikation zu grundsétzlichen Fragestellungen im Hinblick auf die Entwicklung solarelektrischer
Flugzeuge wird bspw. eine Konfiguration mit Kreuzfliigel, wie in Abbildung 6a dargestellt, vorge-
stellt [51].

Wenig spiter wurde durch Lockheed im Auftrag der NASA eine hochgestreckte Konfiguration
mit kurzem Doppelrumpf und verhéltnisméBig grofien, vertikal stehenden Solarpaneelen sowie
klappbaren Auflenfliigeln, wie in Abbildung 6b ersichtlich, konzipiert [52]. Damit sollte ein ganz-
jéhriger Einsatz in Breitengraden von bis zu 38° erreicht werden. Ebenfalls getrieben durch die
Anforderung eines ganzjahrigen Fluges, in diesem Fall in Siiddeutschland bei 48° n.Br., wurde das
bereits erwihnte Konzept des Solitair mit schwenkbaren Solarpaneelen entwickelt [38]. Eine hybride
Losung stellen Konfigurationen mit Z-férmig faltbarem Fliigel zur Optimierung der Ausbeute an
Strahlungsenergie dar, wie bspw. in [53] beschrieben. Ist der Fligel vollkommen gestreckt, kann
mit minimaler Fléchenlast sehr langsam und energiesparend geflogen werden. Steht die Sonne
sehr tief, wird der Fliigel gefaltet, und trotz hoherem Leistungsbedarf fiir den Antrieb wird die
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Abbildung 6: Kreuzfliigelkonfigurationen (a) sowie Klappfliigelkonfigurationen (b) mit vertikalen
Solarpaneelen

Energieausbeute optimiert.

Fiir Boeings Odysseus wurde urspriinglich ebenfalls eine Z-férmig faltbare Konfiguration in Erwa-
gung gezogen [54], allerdings verfiigt der zuletzt prasentierte Prototyp iiber einen festen Fliigel.
Auch alle iibrigen aktuell in fortgeschrittenem Stadium befindlichen aerodynamisch Auftrieb er-
zeugenden solarelektrischen Hohenflugzeuge haben einen festen Fliigel mit darauf aufgebrachten
Solarzellen.

Im Rahmen eines Auftrags der italienischen Raumfahrtagentur wurde durch Romeo et al. ein
Entwurfsprozess erarbeitet, der in der Konzeption der HELIPLAT-Plattform miindet [55]. Das
Flugzeug wurde fiir einen neunmonatigen Betrieb an Breitengraden von bis zu 38° und eine Nutz-
lasttragfahigkeit von 100 kg ausgelegt. Dafiir verfiigt es iiber eine Spannweite von 73 m und weist
eine Gesamtmasse von 800 kg auf. In einem Folgeprojekt wird darauf aufbauend und unter Durch-
fiihrung umfassender numerischer Analysen der aerodynamischen Eigenschaften ein {ibergangsloses
Fliigel-Rumpf-Konzept (engl.: blended wing body) entworfen und optimiert [56]. Auch im DLR
wurden Konfigurationsstudien durchgefiihrt. So wurde bspw. untersucht, fiir welche Anwendungen
aerodynamisch Auftrieb erzeugende Luftfahrzeuge aerostatisch Auftrieb erzeugenden Fluggerdten
als Hohenplattform iiberlegen sind. In diesem Zusammenhang wurde ein Luftfahrzeug fiir Nutzlas-
ten bis 20 kg fir den Sommerbetrieb in bis zu 45° n.Br. vorausgelegt [57]. In der Studie wird fiir
den Betrieb in polaren Regionen weiterhin die Solitair-Konfiguration vorgeschlagen.

Ein grundsétzliches Entwurfsvorgehen fiir solarelektrische Flugzeuge mit lang andauernden Flug-
zeiten, aber in niedriger Flughohe, beschreibt Noth, wobei die Strukturmasse anhand statistischer
Daten anderer Leichtbauluftfahrzeuge abgeschétzt wird [58]. Dieses Vorgehen wird fiir die Vor-
auslegung solarelektrischer Hohenflugzeuge aufgegriffen und angepasst. Beispielsweise modifiziert
Alsahlani den Bereich der Massenabschitzung der Struktur und der Systeme und entwirft da-
mit eine hochfliegende Plattform mit festem Fliigel und einer Nutzlasttragfihigkeit von 50 kg
fiir den Betrieb in Breiten bis 31° fiir bis zu sechs Monate [59]. Mukhachev et al. nutzen das
Framework zur Entwurfsoptimierung ihrer initial mit 35 m Spannweite und einer Nutzlasttrag-
fahigkeit von 20 kg ausgelegten Plattform. Li et al. beschreiben eine Entwurfsmethode, die als
Entwurfsziel die Minimierung der Antriebsleistung bei gegebener Mission sowie Nutzlastmasse und
-leistungsaufnahme verfolgt [60]. Alle genannten Studien fithren erwartungsgeméfl zu niedrigen
Flachenlasten und niedrigen Fluggeschwindigkeiten. Signifikante Einflussgrofien sind jeweils die
angenommenen Energiedichten der Energiespeicher, die Effizienz und die Masse der Solarzellen so-
wie die Abschédtzmethode der Strukturmasse. Insbesondere beziiglich dieser Einflussgrofien besteht
weitergehender Forschungsbedarf.

Weiterfithrende Arbeiten wenden Optimierungsalgorithmen an, um automatisiert bestmdogliche
Losungen zu erhalten, bspw. [61]. Die grundsétzliche Konfiguration des Luftfahrzeugs wird dabei



weitestgehend vorgegeben, womit diese Vorgehensweise zur Detailverbesserung beitréagt. Die Opti-
mierung des Energiehaushalts mittels dafiir angepasster Flugtrajektorien ist insbesondere aufgrund
der vom Sonnenstand abhéngigen solaren Strahlungsleistung sowie des hohen Gewichts der Ener-
giespeicher ein umfassend untersuchtes Forschungsthema. Dabei wird analysiert, inwiefern unter
Einhaltung einer ausreichenden Positionierbarkeit tiber einem bestimmten Ort die Ausrichtung
des Luftfahrzeugs zur Sonne mit dem Ziel einer Ertragsoptimierung durch das Folgen bestimmter
Trajektorien angepasst werden kann.

Sachs et al. zeigen bspw., dass mithilfe von Methoden aus dem Bereich der optimalen Regelung
Trajektorien fiir einen Flug {iber mehrere Tag-Nacht-Zyklen ohne Batterie und durch alleiniges
Speichern von Energie durch Aufbauen von Flughohe gefunden werden konnen [62]. Dabei wird
allerdings nur in niedrigen Héhen geflogen und durch andauerndes Fliegen in 6stliche Richtung
der Tag-Nacht-Zyklus auf unter 23 h verkiirzt. Kine Methode zur Trajektorienoptimierung und
Ausnutzung der Speicherung von Energieiiberschuss in potentielle Energie zusétzlich zur Bat-
terie bei solarelektrischen Hohenflugzeugen stellen Gao et al. vor, wobei im Vergleich zu einer
Referenzmission die Batteriemasse um 23,5 % reduziert werden kann [63]. Die Beriicksichtigung
der Stationierungsrandbedingungen in Form eines virtuellen Zylinders und die Optimierung der
innerhalb des Zylinders liegenden Trajektorien werden unter anderem von Hung et al. [64] und
Martin et al. [65] beschrieben. Es ergeben sich dort jeweils ovale Flugbahnen innerhalb des ein-
grenzenden Kreises, wobei jeweils auf einem Segment die Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne
mit maximalem Einstrahlwinkel erfolgt. Einen zur Echtzeitberechnung optimaler Trajektorien ge-
eigneten Algorithmus einschlieflich eines Zustandsautomaten zur Umsetzung in der Flugsteuerung
wird von Marriott et al. beschrieben [66]. Eine wichtige Einflussgrofie auf die optimale Trajekto-
rie ist der Wind, da dieser mafigeblich die iiber Grund zuriickgelegte Wegstrecke bestimmt und
sich somit signifikant auf die Zeitintervalle optimaler Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne
fiir einen Flug tiber einem festen Gebiet auswirkt. Xi et al. beschreiben dazu einen Ansatz, der
konstante Windfelder beriicksichtigt [67]. Da die Geschwindigkeit des Windes einerseits mit der
Zeit, andererseits mit der Flughohe variiert, sind weiterfiihrende Arbeiten zur Trajektorienopti-
mierung erforderlich. Letztlich sei aber angemerkt, dass die Optimierung der Flugtrajektorien den
Einsatzbereich des Luftfahrzeugs zwar erweitern kann, allerdings in einem wesentlichen Teil der
moglichen FEinsatzzeiten in Bezug auf Breitengrad und Jahreszeit ein solarelektrisches Flugzeug
iiber hinreichend Energieiiberschuss verfiigen sollte, um mit beliebigen Trajektorien zu fliegen. So
zeigen die Trajektorien des Zephyr wihrend des 64-tdgigen Rekordfluges beliebige Muster bis hin
zu einer GruBbotschaft zum Unabhéngigkeitstag am 4. Juli [68].

Die Technologie fiir die Energiespeicher fiir den Ubernachtflug ist von hoher Bedeutung, da deren
Massenanteil am Luftfahrzeug aktuell ca. 50 % betragt [69]. Die in den letzten Jahren stattge-
fundene Erhéhung der Energiedichte von wiederaufladbaren Batterien hat dazu gefiihrt, dass in
allen zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit fortgeschrittenen Projekten fiir hochfliegende
solarelektrische Luftfahrzeuge Batterien als Energiespeicher ausgewédhlt wurden. Frither ange-
dachte Brennstoffzellen werden in aktuellen Projekten nicht beriicksichtigt. In Abbildung 7 ist
die Entwicklung der maximal in Laborumgebungen erreichten Energiedichten fiir Lithium-Ionen-
Batterien aufgezeigt. Weiterhin ist die Energiedichte einer im Jahr 2023 kommerziell erhéltlichen
Zelle dargestellt. Es ist ersichtlich, dass zur Entwicklungszeit des Helios (1998 - 2003) selbst unter
Laborbedingungen nur ca. 50 % der heute kommerziell verfiigbaren Energiedichte erreicht wurde.
Heutige solarelektrische Flugzeuge verwenden zudem Sonderformen der Lithium-Ionen-Batterie. So
kommen bspw. fiir den Zephyr 8 sowie fiir den PHASA-35 Lithium-Ionen-Batterien mit Silizium-
basierter Anode mit einer vom Hersteller angegebenen Energiedichte von 500 Wh/kg auf Zellebene
zum Einsatz [70]. Eine fortschreitende Erhthung der Energiedichte der Batterien wird insbesondere
groflere Nutzlastmassen ermdéglichen und somit den Nutzwert der Luftfahrzeuge steigern. Weiterer
Forschungsbedarf liegt im Bereich der Erhohung der Zyklenfestigkeit sowie der Absenkung des
Betriebstemperaturbereichs unter Beibehaltung der Kapazitéat.
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Im Bereich der Solarzellen konnten in den vergangenen Jahren signifikante Fortschritte hinsichtlich
der Effizienz erzielt werden. Abbildung 8 zeigt, dass unter Laborbedingungen mit sogenannten
Tandem- bzw. Multijunction-Solarzellen Wirkungsgrade von bis zu 47,5 % fiir die Umsetzung der
Strahlungsleistung der Sonne in elektrische Leistung erreicht werden konnten. Fiir solarelektrische
Hohenflugzeuge miissen die Solarzellen einschliellich aller fiir ihre Aufbringung auf das Flugzeug
notwendigen Mafinahmen besonders leicht und dennoch hocheffizient sein. Um das Jahr 2000 ver-
fiigte der Helios mit Solarzellen von SunPower mit einem Wirkungsgrad von ca. 21 % und einer
Masse von ca. 600 g/m? iiber den damaligen Stand der Technik. Aktuell werden Tandemzellen mit
Wirkungsgraden von ca. 35 % und einem Gewicht von 330 g/m? verwendet. Die Herstellung dieser
leichtgewichtigen Zellen erfolgt durch aufwéndiges Abschleifen oder durch spezielle Fertigungsver-
fahren wie dem Epitaxial-Lift-off-Prozess [72].

Die grofite Herausforderung liegt in einer Reduktion der Kosten fiir die Solarzellen. Verglichen mit
den Batterien gibt es hier keine nennenswerten Komplementidranwendungen, die zu kostensenken-
den Skaleneffekten fithren konnten. Ein vielversprechender Ansatz ist die Verwendung sogenannter
Perowskit-Strukturen, mit denen in kostengiinstigen Folienapplikationsprozessen diinne, leichtge-
wichtige und effiziente Solarzellen hergestellt werden konnen [73]. Hierbei ist aktuell die geringe
Besténdigkeit dieser Solarzellen gegeniiber atmosphérischen Einfliissen [75], bspw. Sauerstoff und
Feuchtigkeit, ein noch zu lésendes Problem fiir zukiinftige Anwendungen in solarelektrischen Ho-
henflugzeugen.

Der Antriebsstrang solarelektrischer Hoéhenflugzeuge bietet insbesondere aufgrund des Span-
Loaded-Designs eine Vielzahl von Moglichkeiten fiir Forschungs- und Entwicklungsarbeiten. So
muss wihrend des Entwurfs die Anzahl der Batterien durch Abwigung zwischen einer moglichst
gleichméfiigen Masseverteilung und einer moglichst geringen Anzahl an Batterien aufgrund der fixen
Masseeinheiten des jeweiligen Batteriemanagementsystems gefunden werden. Kommen sogenann-
te MPPT fiir den Solargenerator zur Optimierung der Leistungsausbeute fiir die vorherrschenden
Einstrahlungsbedingungen zum Einsatz ist zudem die Anzahl der Kanéle durch eine Abwigung von
Masse und Energieausbeute zu optimieren. Grundsétzlich stellt sich auch die Frage, ob iiberhaupt
MPPTs benotigt werden oder ob deren Einsparung und die damit verbundene Massenreduktion
sowie das geringere Ausfallrisiko von Vorteil sind.

Auch der Betrieb der Batterien bietet Optimierungspotenziale, die tiefer gehend untersucht werden
konnen. So miissen die Batterien aufgrund der niedrigen Temperaturen wihrend des Ubernacht-
flugs thermisch konditioniert, d. h. geheizt, werden. Auch in diesem Bereich sind unterschiedliche
Strategien umsetzbar, bspw. die sukzessive Nutzung einer Teilmenge der Batterien fiir die Ener-
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Abbildung 7: Evolution der Energiedichte von Sekundérzellen [71]
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Abbildung 8: Evolution der Effizienz verschiedener Solarzellentechnologien [74]

giebereitstellung, womit voraussichtlich der Heizleistungsbedarf reduziert werden kann. Allerdings
miissen dann die Umschaltvorginge analysiert und bewertet werden, da beim Zusammenschalten
von Batterien mit unterschiedlichem Ladezustand hohe Ausgleichsstrome flieen kénnen.

Im Bereich der Optimierung verteilter Antriebsstrange sind bisher keine tiefgreifenden Forschungs-
arbeiten bekannt. Zur Analyse, Bewertung und Optimierung solarelektrischer Hohenflugzeuge ist
die simulationsgestiitzte Untersuchung der Flugmissionen basierend auf dem Zusammenspiel der
Flugleistungen, der Energiefliisse im Antriebsstrang sowie der Umgebungsbedingungen erforderlich.
Um die Optimierungspotenziale im Antriebsstrang festzustellen, ist dabei auf eine ausreichende
Modellierungstiefe zu achten, die insbesondere die Verteilung der Batterien im Luftfahrzeug beriick-
sichtigt. Zur Ermittlung der erforderlichen Heizleistung zur Klimatisierung der Batterien sowie zur
Berechnung der Temperaturen von Batterien und Solarpaneelen unter Berticksichtigung der tempe-
raturabhéngigen Leistungscharakteristik ist es erforderlich, neben den elektrischen Energiefliissen
auch die Warmefliisse zu den Batterien und den Solarpaneelen zu modellieren und zu simulieren.
Integrierte Simulationsumgebungen, die fiir solarelektrische Hohenflugzeuge die Flugleistungen
sowie die elektrischen und thermischen Energiefliisse flir verteilte Antriebsstrdnge kombinieren,
wurden bisher nicht in der Literatur beschrieben und sind auch nicht am Markt verfiigbar.

Um die Missionsfahigkeit des zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit im DLR in Entwick-
lung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-« zu analysieren und um den Grundstein zur zukiinftigen
Optimierung des verteilten Antriebsstrangs zu legen, setzt die vorliegende Arbeit mit dem Ziel der
Entwicklung einer Missionssimulationsumgebung zur Untersuchung der Missionsfahigkeit unter Be-
riicksichtigung der elektrischen sowie thermischen Energiefliisse in einem verteilten Antriebsstrang
an dieser Liicke an.

1.4 Thesen und wissenschaftliche Fragestellungen der Arbeit
Die Entwicklung einer Simulationsumgebung ist eine ingenieurwissenschaftliche Arbeit, die sich

der Methode der Modellbildung und Simulation bedient. Modellbildung und Simulation beschrei-
ben dabei streng genommen zwei Aktivitdten, die sich gegenseitig bedingen. Die Modellbildung
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dient der Beschreibung des Verhaltens eines Systems und stellt eine Art Vehikel fiir die Simulation
bereit. Die Simulation nutzt das entwickelte Modell zur Ausfithrung von Experimenten und zur
Generierung weiterverwendbarer Daten.

Im Rahmen dieser Arbeit soll eine Simulationsumgebung fiir solarelektrische Héhenflugzeuge um-
gesetzt werden. Da sich zum Entstehungszeitpunkt dieser Arbeit mit HAP-« ein derartiges Luft-
fahrzeug im DLR im Entwicklungsstadium befindet, wird dieses als begleitendes Beispiel fiir die
Umsetzung der Simulationsumgebung verwendet. Allerdings soll die Simulationsumgebung allge-
mein fiir aerodynamisch Auftrieb erzeugende solarelektrische Hohenflugzeuge verwendet werden
kénnen. Da bisher keine Flugversuchsdaten vorliegen, erfolgt die Modellierung unter Nutzung inge-
nieurwissenschaftlich bekannter Abstraktionsmethoden in Kombination mit Teilemodellen, die auf
in Bodenversuchen gewonnenen Experimentaldaten beruhen. Dem Aufbau der Simulationsumge-
bung liegen zunéchst folgende Thesen zugrunde:

1. Das erforderliche Wissen fiir den Aufbau der Simulationsumgebung ist in verfiigharer Litera-
tur beschrieben und muss fiir die konkrete Anwendung lediglich in geeigneter Weise aufbereitet
und kombiniert werden.

2. Es gibt Teilbereiche, in denen allgemein anerkannte und abgesicherte Teilmodelle vorliegen,
die in diese Arbeit iibernommen werden koénnen.

Die Simulationsumgebung soll zunéchst vornehmlich dazu dienen, die Flugmissionen des im DLR in
Entwicklung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-a zu simulieren und dessen Missionsfahigkeit nach-
zuweisen. Anhand der geplanten Hohenflugmission soll dieser Nachweis im Rahmen der Arbeit,
basierend auf dem zum Entstehungszeitpunkt der Arbeit vorhandenen Entwicklungsstand, erfol-
gen. Dariiber hinaus sollen auch lang andauernde Missionen simuliert werden, wofiir allerdings die
Masse des Luftfahrzeugs sowie die Energiedichte der Batterien angepasst werden miissen. Dabei
wird insbesondere das Betriebsverhalten des verteilten Antriebsstrangs untersucht.

Aufgrund der niedrigen Auflentemperaturen in der Einsatzhohe solarelektrischer Hohenflugzeuge
kann zundchst davon ausgegangen werden, dass die Batterien geheizt werden missen. Allerdings
geben die Batterien aufgrund ihres Innenwiderstands beim Entladen Warme an ihre Umwelt ab,
wobei die Warmekapazitdt und thermische Isolation der Auskiihlung entgegenwirken. Die deut-
lich geringere Luftdichte im Vergleich zur Meereshohe wird zudem die Wérmeabfuhr reduzieren.
Weiterhin ist zu untersuchen, ob am Tag unter Sonneneinstrahlung ein unzuléssig hoher Tempe-
raturanstieg der Batterien droht und ggf. Kithlmafinahmen erforderlich sind. Die daraus folgende
These lautet:

3. Im Ubernachtflug ist aufgrund der niedrigen Auflentemperaturen eine Klimatisierung der
Batterien mit elektrischer Heizleistung notwendig, die die verfiigbare Kapazitét fiir den Flug-
antrieb sowie die Onboard-Systeme deutlich reduziert.

Im Rahmen des Flugzeugentwurfs solarelektrischer Hohenflugzeuge kommt in der Regel die Fra-
ge auf, ob die Solarpaneele jeweils mit einem MPPT ausgeriistet werden sollen, um die elektrisch
erzeugte Leistung zu maximieren. Ein MPPT wéahlt den Betriebspunkt des Solarpaneels so, dass
unabhéingig von der Spannung des durch den MPPT versorgten elektrischen Netzes stets die Span-
nung des Leistungsmaximums am Solarpaneel anliegt. Auf den MPPT zu verzichten, fiihrt hingegen
zu einer Reduktion der Komplexitét des elektrischen Netzwerks und reduziert die potenziellen Feh-
lerquellen. Die Spannung iiber dem Solarpaneel wird dabei allerdings vom elektrischen Netzwerk
vorgegeben und kann von der Spannung der optimalen Leistungsausbeute deutlich abweichen. Dies
fiihrt zur letzten These der Arbeit:

4. Der Einsatz von MPPTs fiihrt zu einer deutlichen Steigerung der erzeugten elektrischen Leis-
tung der Solarpaneele und ist daher grundséatzlich sinnvoll.
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Aus den Thesen leiten sich die wissenschaftlichen Fragestellungen fiir die Arbeit ab. Im Rahmen der
Entwicklung der Simulationsumgebung wird vor allem folgenden Fragestellungen nachgegangen:

1. Sind in allen erforderlichen ingenieurwissenschaftlichen Teilbereichen geeignete Beschrei-
bungsmethoden verfiigbar, und wie kdnnen diese in eine ganzheitliche Simulationsumgebung
zur Missionsanalyse fiir solarelektrische Hohenflugzeuge zusammengefiihrt werden?

2. Wie kann eine Simulationsumgebung fiir lang andauernde Flugmissionen zur gleichzeitigen
Analyse des Betriebs des Antriebsstrangs sowie der Missionsfahigkeit strukturell umgesetzt
werden?

Unter Nutzung der Simulationsumgebung wird dann der dritten und vierten These nachgegangen.
Dabei soll geklart werden, in welcher Gréoflenordnung die Heizleistung der Batterien tatsichlich liegt
sowie in welchem Ausmaf} eine Reduktion der nominalen Kapazitit der Batterien zu erwarten ist.
Gleichermaflen von Interesse sind die Temperaturen der Batterien am Tag unter Sonneneinstrah-
lung. Hier miissen Temperaturen oberhalb der fiir die Zellen giiltigen Spezifikation ausgeschlossen
werden. Die zugehorigen Fragestellungen lauten:

3. In welcher Groflenordnung wird die tatsidchliche Heizleistung fiir die Batterien im Luftfahrzeug
liegen, und hat diese einen erheblichen Einfluss auf die verfiigbare elektrische Energie fiir den
Ubernachtflug?

4. Mit welchen Temperaturen der Batterie ist am Tag zu rechnen, und miissen ggf. Gegenmaf-
nahmen ergriffen werden, um eine Uberhitzung der Batterien zu verhindern?

Anhand einer Beispielmission soll letztlich bei sonst unverdnderter Konfiguration der Energiefluss
im elektrischen Netz einmal mit MPPTs sowie einmal ohne MPPTs ermittelt und verglichen wer-
den. Dabei werden insbesondere die minimalen Ladezustdnde der Batterien sowie die Dauer fiir die
Wiederaufladung analysiert und gegeniibergestellt. Damit soll folgender Fragestellung nachgegan-
gen werden:

5. Lasst sich aus den Unterschieden der Energiehaushalte zwischen der Konfiguration mit sowie
der Konfiguration ohne MPPTs die Notwendigkeit fiir den Einsatz dieser Komponenten in
solarelektrischen Hohenflugzeugen ableiten und begriinden?

Auch wenn die zur Erstellung der Simulationsumgebung zur Anwendung kommenden Modellie-
rungsmethoden fiir unterschiedliche Flugzeuge und verschiedene Missionen angewandt werden kon-
nen, erfolgt die konkrete Umsetzung anhand des Luftfahrzeugs HAP-a des DLR. Daher erfolgt
die Beantwortung der wissenschaftlichen Fragestellungen auch am konkreten Beispiel dieses Flug-
zeugs. Die Allgemeingiiltigkeit bleibt dadurch erhalten, dass grundséitzlich unter Nutzung des im
Folgenden beschriebenen Modellierungs-, Simulations- und Analysevorgehens diese Fragestellungen
fiir andere artverwandte Luftfahrzeuge durch Anpassen der Parameter der Simulationsumgebung
beantwortet werden kénnen.

1.5 Aufbau der Arbeit

Zur Beantwortung der wissenschaftlichen Fragestellungen wird die Arbeit in sechs Kapitel geglie-
dert. Das erste Kapitel gab eine Einfiihrung in die historische Entwicklung sowie den aktuellen
Stand der Technik aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Hohenflugzeuge. Aufbau-
end auf dieser Einfilhrung wurde der allgemeine Forschungs- und Entwicklungsbedarf im Bereich
dieser spezialisierten Luftfahrzeuge dargelegt sowie die dieser Arbeit zugrunde liegenden Thesen
und wissenschaftlichen Fragestellungen abgeleitet.

Das zweite Kapitel gibt einen Uberblick iiber das zum Entstehungszeitpunkt dieser Arbeit im DLR
in Entwicklung befindliche Luftfahrzeug HAP-«. Dabei werden die Entwicklungsziele als auch die
beabsichtigten Flugmissionen erldutert und die wesentlichen technischen Daten vorgestellt. Zudem

14



werden der aktuelle Entwicklungsstand beschrieben und die mittelfristige Versuchsplanung unter
Nutzung des Luftfahrzeugs diskutiert.

Das dritte Kapitel fiihrt in den Aufbau der Missionssimulationsumgebung ein. Zunéchst wird ein
Uberblick iiber vergleichbare existierende Simulationsumgebungen gegeben und der Bedarf fiir eine
Neuentwicklung dargelegt. Anschlielend erfolgt eine Motivation fiir den objektorientierten Aufbau
der Software einschlieflich der Erorterung der Vorteile dieser Vorgehensweise. Der Kern des Kapitels
ist die Vorstellung des konkreten Aufbaus der Software, der einzelnen Klassen sowie des grundsétz-
lichen Ablaufs der Simulationssteuerung. Die Beschreibung der implementierten Teilmodelle in den
folgenden Kapiteln orientiert sich an der Beschreibung des Aufbaus der Simulationsumgebung,
jedoch ohne weiter auf die Besonderheiten der softwaretechnischen Implementierung in eine ob-
jektorientiert entwickelte Software einzugehen.

Im vierten Kapitel wird die Modellierung der Umwelt des Luftfahrzeugs beschrieben. Die Umwelt
ist dabei in die Atmosphére sowie in die von der Sonne und der Erde emittierte elektromagnetische
Strahlung unterteilt. Es werden die Anforderungen an diese Modelle dargelegt sowie verschiedene
detaillierte Modelle zur Beschreibung der Atmosphére und der Strahlung diskutiert und jeweils
eine fir die Arbeit geeignete Modellauswahl getroffen.

Das fiinfte Kapitel dient der Beschreibung des Flugverhaltens des Luftfahrzeugs. Unter dem Flug-
verhalten wird die fiir die Simulation notwendige Bewegungsbeschreibung des Luftfahrzeugs iiber
der Erde verstanden. Eine Flugmission beschreibt anhand eines Missionsplans eine Abfolge von
Wegpunkten oder von an bestimmten Orten der Erde festgelegten Figuren, denen fiir eine bestimmte
Zeit zu folgen ist. Zunichst wird erldutert, aus welchen Missionselementen die Flugmission zusam-
mengestellt werden kann. Darauf aufbauend wird beschrieben, wie die resultierende Trajektorie
unter Berticksichtigung von Wind sowie der limitierten Flugleistungen des Luftfahrzeugs berech-
net wird. Hierzu ist auch die Beschreibung der aerodynamischen Eigenschaften des Luftfahrzeugs
erforderlich, wobei eine geeignete Methode zur Erstellung einer Flugzeugpolare aus der Geometrie
des Luftfahrzeugs vorgestellt wird. Das Kapitel schlieffit mit der Vorstellung von Simulationsdaten
einer globalen Beispielmission.

Die Modellierung des verteilten Antriebsstrangs im Luftfahrzeug steht im Fokus des sechsten Ka-
pitels. Zunéchst wird der grundsétzliche Aufbau einer fiir derartige Luftfahrzeuge typischen Klasse
elektrischer Netzwerke sowie ein Berechnungsverfahren zur Ermittlung der Stréme und Spannungen
zu jedem Simulationsschritt vorgestellt. Dies dient der Berechnung des elektrischen Energieflusses
von den Solargeneratoren iiber die Batterien bis hin zu den Verbrauchern in Form der Antriebe
und Onboard-Systeme. Der Losungsalgorithmus, der fiir alle im Netzwerk verbundenen elektri-
schen Komponenten, basierend auf ihrer in der Regel nichtlinearen elektrischen Kennlinie, die mo-
mentanen Strome und Spannungen bestimmt, wird umfassend beschrieben. Anschlieffend wird die
Berechnung der Kennlinien fiir die verschiedenen Elemente im Netzwerk diskutiert. Die zugrunde
liegenden Modelle basieren dabei auf im Versuch ermittelten Daten oder auf Herstellerangaben.
Insbesondere die Experimente zur Bestimmung der Batteriekennlinien sowie der Verlustleistung
des elektrischen Antriebs werden in diesem Kapitel genauer dargelegt. Neben dem elektrischen En-
ergiefluss wird auch die thermische Modellierung zur Ermittlung der Wérmefliisse und der daraus
resultierenden Komponententemperaturen erortert.

Im Rahmen des dritten bis sechsten Kapitels werden insbesondere die wissenschaftlichen Frage-
stellungen zur Umsetzung der Missionssimulationsumgebung beantwortet. Das siebte Kapitel dient
schwerpunktméfig der Beantwortung der Fragestellungen beziiglich der Leistung des elektrischen
Antriebsstrangs. Zunéchst wird allerdings die Hohenflugmission des DLR-Luftfahrzeugs HAP-« si-
muliert und analysiert. Den weiteren Untersuchungen liegt ebenfalls die Konfiguration von HAP-«
zugrunde, allerdings werden die Flugzeugmasse und die Batteriekapazitit so angepasst, dass lang-
andauernde Flugmissionen in grofler Hohe simuliert werden kénnen. Anhand einer globalen Bei-
spielmission werden dann charakteristische Daten, bspw. die Trajektorie, die Antriebsleistung sowie
die erzeugte elektrische Leistung aus der solaren Einstrahlung und die Ladezustdnde der Batterien
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bestimmt. Die Beispielmission wird jeweils mit und ohne Einsatz von MPPTs simuliert. Die Ergeb-
nisse beider Simulationsldufe werden gegeniibergestellt und insbesondere hinsichtlich der Einsatz-
notwendigkeit von MPPTs diskutiert.

Die Arbeit schlieit mit einer Zusammenfassung sowie einem Ausblick ab. Dabei wird vor allem auf

den weiteren Validierungsbedarf sowie auf ausgewéhlte Forschungsfragestellungen fiir zukiinftige
Arbeiten eingegangen.
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2 Hochfliegende Plattform - Das solarelektrische
Experimentalhohenflugzeug des DLR

2.1 Projektiibersicht

Aufgrund zahlreicher internationaler Aktivitdten im Bereich solarelektrischer Hohenflugzeuge star-
tete das DLR im Jahr 2018 eine Konzeptstudie fiir die Umsetzung eines derartigen Luftfahrzeugs.
Nach initialer Feststellung der Machbarkeit wurde im Jahr 2019 entschieden, ein Luftfahrzeug mit
mehrwochiger Flugfiahigkeit in groflen Hohen umzusetzen. Im weiteren Projektverlauf stellte sich
heraus, dass eine direkte Umsetzung dieses Luftfahrzeugs mit lang andauernder Flugfihigkeit oh-
ne Zwischenschritte zu aufwéndig sowie zu riskant ist. Daher wird zunéchst ein Erprobungstriger
entwickelt, der auf 20 km aufsteigen, dort fiir wenige Stunden verbleiben und anschlieend wieder
in den Sinkflug bis zur Landung iibergehen soll [39].

Die Dimensionen des Luftfahrzeugs entsprechen dabei der urspriinglich angedachten Konfiguration
fiir lang andauernde Fliige. Allerdings wurde zugunsten einer robusteren Struktur sowie der Instal-
lation von Querrudern die Batteriemasse reduziert. Die Beibehaltung der Dimensionen erméglicht
eine leichtere Ubertragbarkeit der Ergebnisse auf ein spiter dauerflugfihiges Modell. Weiterhin wiir-
de bei einer deutlichen Reduktion der Grofle die Reynolds-Zahl, die das Verhéltnis von Tragheits-
zu Zahigkeitskraften im umstromenden Medium beschreibt, in einen Bereich absinken, in dem auf-
grund der langen laminaren Lauffliche am Fliigelprofil der Reibungswiderstand stark ansteigen
wiirde [76], wodurch das Erreichen der Zielflughthe nicht moglich wére. Diese erste Variante wird
HAP-a genannt und ist als gerenderte Darstellung, basierend auf dem aktuellen digitalen Geome-
triemodell, in Abbildung 9 dargestellt.

Mit HAP-« soll im Rahmen diverser Hohenflugkampagnen ein vertieftes Verstdndnis fiir die Um-
weltbedingungen und das Flugverhalten des Luftfahrzeugs entwickelt werden. Insbesondere der
Auf- und Abstieg vom Boden bis in die Stratosphére stellt fiir artverwandte Luftfahrzeuge eine
Herausforderung dar, da aufgrund wetterbedingter Turbulenzen hohe strukturelle Lasten auftreten
kénnen. Ein sehr gutes Verstdndnis der atmosphérischen Bedingungen wahrend des Fluges, insbe-

Abbildung 9: Das Luftfahrzeug HAP-a
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sondere durch die Troposphére, auch bei vermeintlich sehr gutem Flugwetter, ist von grundlegender
Bedeutung fiir die zukiinftige Auslegung leichter, dauerflugfahiger solarelektrischer Hohenflugzeu-
ge mit einem ausreichend hohen Anteil an Batteriemasse. Die Hohenfliige sollen weiterhin dazu
genutzt werden, die Leistungsfahigkeit und den Betrieb von Sensornutzlasten unter Stratosphéren-
bedingungen zu erproben.

Das Luftfahrzeug HAP-« ist in einer klassischen Drachenkonfiguration ausgefithrt und verfiigt iiber
ein konventionelles Leitwerk. Zur Giersteuerung ist ein dediziertes Seitenruder vorhanden, fiir die
Nicksteuerung wird hingegen das komplette Hohenleitwerk geschwenkt. Das Flugzeug ist mit zwei
Propellern ausgestattet, die jeweils von einem elektrischen Motor angetrieben werden. Zu jedem
Propellerantrieb ist in der jeweiligen Fliigelhélfte ein dazugehoriger Antriebsstrang, bestehend aus
fiinf Batterien sowie fiinf Solarpaneelen, integriert. Beide Antriebsstrange versorgen unabhéngig
voneinander die Systeme des Flugzeugs, sodass im Falle des Ausfalls eines Antriebsstrangs das
Flugzeug weiterhin steuerbar bleibt. Die Batterien wurden im Fliigel im Sinne eines Span-Loaded-
Designs verteilt [77], womit das Flugzeug tiber den fiir diese Flugzeugklasse typischen verteilten
Antriebsstrang verfiigt. In Abbildung 10 ist das Entwurfsmodell des Luftfahrzeugs zu sehen, wobei
fiir die rechte Fliigelhilfte die Lage der Batterien sowie die Solarpaneele gekennzeichnet sind.
Eine nennenswerte Besonderheit des Projekts ist die simultane Entwicklung des Luftfahrzeugs und
der vom Luftfahrzeug zu tragenden Sensornutzlasten mit einer maximalen Masse von 5 kg. So wird
einerseits eine hochauflosende Kamera und andererseits ein Radar mit synthetischer Apertur um-
gesetzt. Die Kamera ist ein Derivat der Modular Airborne Camera System (MACS)-Familie 78]
des DLR. Die Kamera wird in einer Hohe von 20 km eine Auflésung von ca. 15 ¢m von Objekten in
Hohe des Meeresspiegels realisieren und verfiigt iiber ein eigenes Bewegungssystem, um unabhéngig
von der Flugbewegung des Luftfahrzeugs bestimmte Stellen am Boden dauerhaft beobachten zu
kénnen [79].

Die Entwicklung eines Radars mit synthetischer Apertur zur Integration in ein solarelektrisches Ho-
henflugzeug stellt eine besondere Herausforderung dar, da neben der Einhaltung der geringen Masse
auch der Betrieb mit der begrenzt zur Verfiigung stehenden elektrischen Energie sowie das Ther-
malmanagement an der Grenze der technischen Machbarkeit liegen. Ein Radar mit synthetischer
Apertur hat gegeniiber einer optischen Kamera den Vorteil, dass einerseits aufgrund der aktiven
Zielbeleuchtung ein Betrieb auch in der Nacht und andererseits aufgrund der Durchléssigkeit der
Wolken fiir die elektromagnetischen Strahlen des Radars auch bei geschlossener Wolkendecke mog-
lich ist. Das Radar liefert allerdings, anstatt auf dem Reflexionsvermégen des Sonnenlichts der

Solar Paneele —
/™ |
(Y\\ Nutzlast

Batterien

Abbildung 10: Entwurfsmodell des Luftfahrzeugs HAP-«
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beobachteten Oberflichen basierende optische Bildeindricke, topografische Daten der beobachte-
ten Oberfliche. Das im Rahmen des Projekts entstehende Radar wird eine Auflésung von ca. 70 cm
von Objekten in Hohe des Meeresspiegels haben [80].

Fir das Projekt wurde von Beginn der Entwicklung an besonderer Wert auf ein systematisches
Vorgehen gelegt. Hierfiir wurde ein auf das Projekt zugeschnittener modellgestiitzter Entwick-
lungsprozess definiert, der vom Vorentwurf bis zum Abschluss der Integration alle notwendigen
Entwurfs-, Test- und Nachweisfithrungsaktivitdten umfasst und durch Nutzung des Systems Mode-
ling Language (SysML)-basierten Entwurfsmodells jederzeit auf einem konsistenten Informations-
stand beruht [81].

Im Rahmen der Entwicklung des Luftfahrzeugs stellte sich mit jeder Anderung, insbesondere der
Masse, der verfigbaren Batteriekapazitdt oder der Gesamtfliche der Solarpaneele, die Frage, wel-
che Missionen mit dem aktuellen Entwurfsstand durchfiihrbar sind. Initial wurde hierfiir eine an
den Vorentwurf gekoppelte Simulationsumgebung umgesetzt und genutzt. Allerdings war dabei
der Detaillierungsgrad des Antriebsstrangs noch verhaltnisméfig grob, und tiefergehende Frage-
stellungen, wie bspw. nach der erforderlichen Heizleistung der Batterien und deren Auswirkung
auf die Missionsfahigkeit, konnten nicht beantwortet werden. Weiterhin war unter anderem auf-
grund der Zusammensetzung der Simulationssoftware aus Code unterschiedlicher Herkunft und
urspriinglichem Verwendungszweck im Verlauf der Zeit die Wartbarkeit der Software sehr aufwan-
dig geworden. Aus diesem Grund wurde die im Rahmen dieser Arbeit entstandene Neuentwicklung
initiiert und insbesondere im Bereich der Modellierung der Umwelt sowie des Antriebsstrangs des
Luftfahrzeugs wesentlich detaillierter ausgefiihrt.

Zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit wurden der Entwurf des Luftfahrzeugs abgeschlossen
sowie wesentliche Systeme qualifiziert. In Abbildung 11 ist zur Illustration der Grofie des Flugzeugs
das Versuchsmodell des Fliigels fiir statische Lasttests zu sehen. Die Integration des Luftfahrzeugs
ist fiir die erste Hélfte des Kalenderjahres 2025 geplant.

Abbildung 11: Die Teststruktur des Versuchsfliigels des Luftfahrzeugs HAP-«
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2.2 Technische Beschreibung des Luftfahrzeugs

Da es sich bei dem Flugzeug um ein unbemanntes Luftfahrzeug handelt, ist dieses in ein Ge-
samtsystem, bestehend aus dem Flugzeug, einer Bodenstation sowie Bodendienstgerét, eingebet-
tet. Die Bodenstation hat die Aufgabe, den Arbeitsplatz fiir einen Fernpiloten bereitzustellen so-
wie die Uberwachung des Luftfahrzeugs im Flug zu erméglichen. Weiterhin wird die Bedienung
und die Datenaufzeichnung der Sensornutzlasten ermoglicht. Zum Bodendienstgerdt gehoren ne-
ben Transport- und Instandhaltungsausriistung insbesondere die Startvorrichtung fiir das Flugzeug.
Diese ist in Form eines Kraftfahrzeuganhidngers mit in Grenzen frei beweglicher Aufnahme fiir das
Luftfahrzeug realisiert [82]. Das Kraftfahrzeug beschleunigt beim Startlauf das auf dem Anhénger
befindliche Luftfahrzeug. Bei Erreichen der Abhebegeschwindigkeit wird das Luftfahrzeug durch
Betétigen des Hohenruders rotiert und verlédsst durch eigens erzeugten Auftrieb den Startwagen.
Fiir die Landung ist das Flugzeug mit einer unter dem Rumpf befindlichen Landekufe sowie in
der Néhe des jeweiligen Fliigelknicks installierten Stiitzkufen ausgeriistet. Die Propeller werden zur
Landung quergestellt und durch die Motorregler aktiv in dieser Position gehalten.

Die Dimensionen des Luftfahrzeugs sind in Abbildung 12 als Dreiseitenriss dargestellt, und die
technischen Daten sind in Tabelle 1 gelistet. Die Spannweite betragt 27,25 m bei einer Lange von
12,1 m. Die Struktur des Flugzeugs wird weitgehend aus Kohlefaserverbundwerkstoff hergestellt.
Der Fliigel weist dabei eine Holm-Rippen-Bauweise auf und wird mit einer Bespannfolie aus einem
Polyvinylfluorid-Material, Tedlar® TW, bezogen [83]. Die dufleren Teile des Fliigels weisen zur
Erhohung der Richtungsstabilitéit eine V-Stellung von 12° sowie zur Optimierung der Auftriebsver-
teilung eine Zuspitzung auf, die als Verhéltnis der Tiefe von Auflenfliigel zu Innenfliigel definiert
ist [76], und betragt 0,47.

Die Antriebsstriange in jeder Fliigelhélfte verbinden die Batterien mit dem sogenannten Power-Bus.
Dabei sind alle Batterien fest mit einer entlang des Fliigelholms verlaufenden Gleichspannungslei-
tung verbunden und weisen aus Gewichtsgriinden keine separaten Laderegler auf. Ladungsunter-
schiede zwischen den Batterien werden durch Ausgleichsstrome abgebaut. Durch die feste Verbin-
dung der Batterien treten allerdings im Flug keine signifikanten Ladungsunterschiede auf, sodass

Abbildung 12: Dreiseitenriss des Luftfahrzeugs HAP-«
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diese Ausgleichsstrome gering sind. Beim Einbau der Batterien muss hingegen auf einen annéhernd
gleichen Ladezustand geachtet werden.

Jede Batterie ist mit einem Battery Management System (BMS) ausgestattet, welches fiir einen
ausgeglichenen Ladezustand der einzelnen Zellen der Batterie sorgt und beim Laden und Entladen
ein Uberschreiten zulissiger Ladezustandsgrenzen verhindert. Das BMS teilt sich die Leiterplatte
sowie die Kommunikationsinterfaces mit einem MPPT. Dadurch wird Masse gespart, und beim
Ausbau der Batterien aus dem Flugzeug, bspw. fiir die Lagerung oder den Transport, wird gleich-
zeitig eine galvanische Trennung der Solarpaneele vom Power-Bus sichergestellt.

Zur Bodenstation weist das Luftfahrzeug drei Datenverbindungen auf. Fiir die Flugsteuerung
kommt ein S-Band-Datenlink [84] mit einer Ubertragungsrate von 1 M Bit/s zum Einsatz, und
fir die Sensornutzlasten steht ein X-Band-Datenlink [84] mit einer Datenrate von 100 M Bit/s
zur Verfiigung. Weiterhin wird im Ultra High Freqency (UHF)-Band ein analoges Tonsignal zur
Kommandierung des Flugabbruchs im Fehlerfall {ibertragen. Das im Flugzeug befindliche Flugab-

bruchsystem trennt dann pyrotechnisch den Tragfliigel vom Rumpf.

Tabelle 1: Technische Daten des Luftfahrzeugs HAP-«

Gruppe Parameter Wert
Konfiguration Spannweite 27,25 m

Lange 12)10m

Hohe 2,36 m

Projizierte Fliigeloberfliche 35,9 m?

Zuspitzung Hauptfliigel 0,47

Anzahl Propeller 2

Anzahl Blétter pro Propeller 2

Propellerdurchmesser 1,70 m

Anzahl Hohenruder 1

Anzahl Querruder 4

Anzahl Seitenruder 1

Gesamtmasse 138 kg
Antriebsstrang Antriebstechnologie Permanentmagneterregete

Synchronmaschine

Polzahl Motor 42

Masse Motor 2,2 kg

Batteriezelltechnologie Lithium-Ionen

Formfaktor Batteriezelle 217000

Typenbezeichnung Batteriezelle
Konfiguration Batterie

Samsung 50E INR21700
3P18S

Masse Batterie 43 kg

Nennkapazitét einer Batterie 960,5 Wh
Warmekapazitat einer Batterie 919,2 J/K

Anzahl Batterien im Flugzeug 10

Batteriemasse gesamt 43,0 kg
Solarzellentechnologie GalnP/GaAs/GalnAs
Konfiguration Solarpaneele 2x 24S28P und 8x 24524P
Anzahl Solarpaneele im Flugzeug 10

Gesamtflache Solarpaneele 12,0 m?
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2.3 Hohenflugmission

Die Hohenflugkampagnen sollen von dem Testgelainde ESRANGE aus durchgefithrt werden. ES-
RANGE ist eine 6stlich der Stadt Kiruna gelegene Einrichtung in Schweden, die als Startplatz fiir
Hohenforschungsballons, Hohenforschungs- und orbitale Trigerraketen sowie unbemannte Luftfahr-
zeuge dient. Zu diesem Zweck verfiigt ESRANGE iiber ein grofiraumiges Luft- und Bodensperrge-
biet, welches eine Fliche von ca. 6.100 km? abdeckt [85]. Das gesamte Luftsperrgebiet wird als ES
RO1 bezeichnet und enthélt als Teil das Luftsperrgebiet ES RO1A, welches unter anderem fiir den
Test unbemannter Luftfahrzeuge allein aktiviert wird, sofern das gesamte Gebiet nicht benotigt
wird.

Die Entscheidung fiir ESRANGE fiel insbesondere aufgrund der Verfiigbarkeit des in Abbildung 13
gezeigten Luft- und Bodensperrgebiets sowie des verhéltnisméflig geringen Transportaufwands der
Ausriistung von Deutschland zum Versuchsgeldnde. Weiterhin war die niedrige Windgeschwindig-
keit in Bodenndhe im Sommer ausschlaggebend. Ein grofler Vorteil ist zudem die Verfiigbarkeit von
Tageslicht ohne Unterbrechung, womit Start und Landung jederzeit durch einen Sicherheitspiloten
begleitet werden konnen. Der ganztégige Sonnenschein ist zudem fiir die Energieversorgung des
Luftfahrzeugs vorteilhaft, jedoch miissen aufgrund des niedrigen Sonnenstandes und des damit ver-
bundenen kleinen Einfallswinkels der Sonnenstrahlen auf die Solarpaneele Ertragseinschréankungen
in Kauf genommen werden.

Ziel der Hohenflugmission ist es, eine Experimentierzeit von mindestens zwei Stunden fiir die Sen-
sornutzlasten in der Einsatzflughthe von 20 km bereitzustellen. Zur Gewahrleistung der erforderli-
chen niedrigen Windgeschwindigkeit sowie eines méglichst hohen Sonnenstandes beim Flug in der
Einsatzflughohe beginnt der Flug um 4:00 Universal Time Coordinated (UTC). So kann die Ex-
perimentierphase aufgrund der Aufstiegsdauer von ca. 8 h auf die Tagesmitte gelegt werden. Fiir
den ab ca. 14:30 UTC beginnenden Sinkflug werden wiederum ca. 8 h benétigt, sodass die Landung
gegen Mitternacht erfolgen kann. Hier ist das ganztégig verfligbare Tageslicht ein grofler Vorteil,
da auch um Mitternacht ausreichend Sicht fiir den Sicherheitspiloten besteht und die Landung
grundsétzlich visuell verfolgt werden kann.

Das Hohenprofil der Flugmission ist in Abbildung 14 dargestellt. Wéahrend des Aufstiegs sowie
wahrend des Abstiegs sind jeweils Unterbrechungen des Steig- bzw. Sinkfluges vorgesehen. Diese

Abbildung 13: Die Luftsperrgebiete ES R01 (hellblau) sowie ES RO1A (dunkelblau) von ESRANGE
[85]
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Abbildung 14: Flughdhe der Hohenflugmission von HAP-a iber ESRANGE

sind aktuell als Platzhalter zu verstehen und kénnen je nach Bedarf wiahrend der realen Mission
auch in anderen Hohen liegen. Diese Unterbrechungen dienen bspw. dem Check von Systemen oder
der Entscheidungsfindung bei kurzfristigen Wetterdnderungen. Die Beispieltrajektorie der Hohen-
flugmission ist in Abbildung 15 illustriert. Zunichst wird in westliche Richtung gegen den Wind
gestartet, gefolgt von einem Steigflug auf einer Kreisbahn, um nicht zu weit vom Landegebiet ab-
zukommen.

Aufgrund der Grofle des moglichen Sperrgebiets in ESRANGE wiére auch ein Steigflug in nérdliche
Richtung denkbar, um dabei auf den Kreisflug zu verzichten. Dadurch wiirde sich ein etwas giinsti-
gerer Einfallswinkel der Sonnenstrahlen auf die Solarpaneele ergeben. Aus energetischer Sicht sollte
das Flugzeug dennoch in der Lage sein, die hier beispielhaft gezeigte Trajektorie zu fliegen, um die
Mission sicher erfiillen zu kénnen. Auf der Zielhohe angelangt, wird in Abhingigkeit vom Experi-
mentierbedarf einem Wegpunktmuster gefolgt. Der Abstieg erfolgt wiederum auf einer Kreisbahn,
gefolgt von einer Landung in westliche Richtung.

Abbildung 15: Hohenflugmission von HAP-« illustriert mit Google Earth Pro [86]

23






3 Beschreibung der Simulationsumgebung

3.1 Ubersicht zur simulativen Bewertung der Missionsfahigkeit von Luftfahrzeugen

Die Analyse der Leistungsfahigkeit von Flugzeugentwiirfen erfolgt heute oft durch Simulation von
Referenzmissionen. Die Simulation kann dabei als computergestiitztes Hilfsmittel fiir das Ver-
standnis der Realitat aufgefasst werden [87]. Zu diesem Zweck erfolgt zunéchst die als formale
Beschreibung der statischen und dynamischen, d.h. zeitabhédngigen, Zusammenhéinge des Systems
verstandene Modellierung. Die Simulation im eigentlichen Sinne ermittelt unter Zugrundelegung
des dadurch erhaltenen Simulationsmodells fiir gegebene Anfangsbedingungen die zeitliche Verén-
derung der Zustandsgroflen des Modells und liefert damit eine im Rahmen der Genauigkeit des
Simulationsmodells mégliche Vorhersage fiir das reale Systemverhalten.

Simulationsmodelle fiir Flugzeuge werden zu verschiedensten Zwecken erstellt. Ein weit verbreiteter
Einsatzbereich ist die Flugdynamik-Simulation, die die dynamischen Bewegungsgleichungen des
Luftfahrzeugs im Fokus hat und die Grundlage fiir die simulationsgestiitzte Ausbildung von Pilo-
ten bildet [88]. Weiterhin sind diese Modelle die Grundlage der Parameteridentifikation [89] und
spielen eine zentrale Rolle fiir die frithzeitige Flugeigenschaftsbewertung und die Auslegung und
Validierung von Flugregelungsalgorithmen [90]. So kommen Flugdynamik-Simulationen im Bereich
der solarelektrischen Hohenflugzeuge fiir die Analyse der Flugeigenschaften sowie zum Training
der Fernpiloten [91] sowie fiir kurzzeitige Missionssimulationen, bspw. eines Tageszyklus, zum
Einsatz [92]. Auch wenn komplexe Flugdynamikmodelle mit der heute verfiigbaren Rechenleistung
problemlos in Echtzeit ausgefithrt werden konnen, so sind diese Modelle fiir die Missionssimulation
nur eingeschrankt geeignet. Aufgrund der vergleichsweise hohen Eigenfrequenzen der Flugdynamik
sind sehr kleine Schrittweiten, oft im Bereich von wenigen Millisekunden, erforderlich, was zu hohen
Rechenzeiten fiir die Analyse von Missionen mehrwochiger Dauer fiihrt.

Einfache Missionssimulationen kommen insbesondere im Bereich des Vorentwurfs zum Einsatz.
Fiir solarelektrische Hohenflugzeuge steht hier anstatt der Analyse der Flugeigenschaften oft die
Erfiillbarkeit bestimmter Missionen mit einem potentiellen Flugzeugentwurf im Fokus der Frage-
stellung. Wie bspw. in [93] umgesetzt, werden dabei die Systeme oft mit hohem Abstraktionsgrad
modelliert, u.a. die Batterien als einfacher Integrator des elektrischen Leistungsiiberschusses und
die Solarpaneele als am optimalen Arbeitspunkt betriebene Umwandler der solaren Strahlungsleis-
tung in elektrische Leistung durch einfache Multiplikation der Strahlungsleistung mit konstantem
Wirkungsgrad. Ahnlich abstrakte Ansitze wihlen auch Noth [58] und Keidel fiir die Analyse ihrer
Flugzeugentwiirfe, wobei Keidel anstatt Batterien eine Wasserstoff-Sauerstoff betriebene Brenn-
stoffzelle voraussetzt [38] und den temperaturabhangigen Wirkungsgrad der Photovoltaikzellen
beriicksichtigt [94]. Die Flugleistungen werden mit Hilfe der Widerstandspolaren des Luftfahrzeugs
ermittelt, wobei nur getrimmte Flugzustiande betrachtet werden.

Fiir die simulationsbasierte Optimierung der Betriebsfithrung von Antriebsstringen mit verteilten
Energiespeichern und Solarpaneelen muss fiir den Antriebsstrang ein héherer Detailgrad der Mo-
dellierung zugrunde gelegt werden. Hierfir sind die wesentlichen Elemente, bspw. die einzelnen
Batterien, die einzelnen Solarpaneele und Antriebe als eigenstédndige Komponenten zu modellieren
und der Energiefluss zwischen den Komponenten in der Simulationsumgebung zu beriicksichtigen.
Um niedrige Laufzeiten der Simulation zu erméglichen, darf der Modellierungsansatz keine Reduk-
tion der Schrittweite erfordern. Dafiir ist die Vernachléssigung hoher Dynamik in dem elektrischen
System erforderlich und wie im Bereich der Flugdynamik die Betrachtung auf stabile Arbeitspunkte
zu reduzieren. Aus der Literatur sind im Bereich solarelektrischer Hohenflugzeuge keine Anwendun-
gen bekannt, die weder auf diese noch auf eine alternative Weise die Antriebsstringe mit verteilten
Energiequellen und -speichern betrachten. Daher muss zum Zweck der simulationsbasierten Opti-
mierung der Betriebsfithrung des Antriebsstranges entweder eine bestehende Simulationsumgebung
auf den vorliegenden Anwendungsfall hin angepasst oder grundsétzlich neu entwickelt werden.
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Luftfahrtspezifische Simulationsumgebungen, die fir den vorliegenden Zweck erweitert werden
koénnen, sind bspw. SUAVE der Stanford University oder PACELab® des Unternehmens TXT
Group. SUAVE ist eine in der Programmiersprache Python entwickelte Flugzeugvorentwurfs-
und Analyseumgebung, die zur numerischen Simulation von Flugmissionen einen auf der Gauf-
Pseudospektralmethode basierenden Losungsalgorithmus fiir die Bewegungsgleichungen beinhaltet
[95]. Auch fiir solarelektrische Hohenflugzeuge wurde SUAVE beispielhaft fiir den Airbus Zephyr
7 verwendet, allerdings ohne das verteilte Antriebssystem detailliert zu modellieren. Um den An-
triebsstrang in der fiir die vorliegende Arbeit notwendigen Detailtiefe zu modellieren, ist daher
von einem signifikantem Entwicklungsaufwand auszugehen und es wird daher von dieser Losung
abgesehen. An dieser Stelle sei aber angemerkt, dass alle spéiter beschriebenen Modellierungs-
konzepte prinzipiell auch in SUAVE integrierbar wiaren. PACELab® wurde insbesondere fiir den
Vorentwurf und die Analyse von Luftfahrzeugen auf Flugzeugebene, mit dem Anspruch insbeson-
dere neue Systemarchitekturen zu untersuchen, entwickelt. Fiir den Entwurf der Flugzeugsysteme
steht die Erweiterung SysArc® zur Verfiigung [96]. Auch PACELab® scheint grundsétzlich fiir
die im Rahmen dieser Arbeit angestrebten Analysen geeignet, bietet allerdings nur rudimentére
Missionssimulationsmoglichkeiten und erfordert ebenfalls weiterreichenden Entwicklungsaufwand,
insbesondere im Bereich der Atmosphéren-, Sonnen- sowie Flugbahnmodellierung.

Unter Beriicksichtigung des auch fiir bestehende Simulationsumgebungen notwendigen Entwick-
lungsaufwandes wurde fiir die Umsetzung der Simulationsumgebung im Rahmen der vorliegenden
Arbeit die Software MATrix LABoratory (MATLAB®) des Unternehmens The MathWorks®, Inc.
gewihlt. Die Wahl wird mit der weiten Verbreitung dieser Software in Wissenschaft und Industrie
begriindet. MATLAB® bietet als integrierte Entwicklungsumgebung eine proprietire objektorien-
tierte Interpretersprache einschliefllich des Interpreters an [97]. Weiterhin stellt MATLAB® eine
Vielzahl vorgefertigter und erprobter Funktionen zur Verfiigung, deren Nutzung eine schnelle Um-
setzung ermoglichen. Fir den im weiteren Verlauf beschriebenen objektorientierten Aufbau der
Simualtionsumgebung sind iiber MATLAB® hinaus grundsétzlich alle geldaufigen objektorientieren
Interpretersprachen, wie bspw. Python, geeignet, womit die Wahl der Software MATLAB® keine
Einschrankung darstellt.

3.2 Objektorientierter Aufbau der Simulationsumgebung

Die Software der Simulationsumgebung wurde nach dem Paradigma der objektorientierten Pro-
grammierung entwickelt. Der objektorientierten Programmierung wird zugeschrieben, die Imple-
mentierung und Wartung komplexer Softwaresysteme durch Modularitit zu erleichtern, eine einfa-
che Erweiterbarkeit zu ermoglichen und die Wiederverwendbarkeit von Code zu unterstiitzen [98].
Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Simulationsumgebung kommt zunéchst insbesondere fiir
die Analyse des HAP-«a Flugzeugs zur Anwendung. Da die Plattform aktuell noch entwickelt wird,
findet eine kontinuierliche Detaillierung sowie Aktualisierung der Komponentenmodelle statt, wo-
bei die Objektorientierung aufgrund der Modularisierung der Software vorteilhaft ist.

Die wesentlichen Prinzipien der Objektorientierung in Form von Klassen, Vererbung und Polymor-
phie werden von MATLAB® seit dem Release 2008 umfassend unterstiitzt [99]. Klassen kénnen als
Beschreibung von Objekten gleichen Typs angesehen werden. Klassen umfassen neben den als Pro-
perties bezeichneten Datentypen auch das Verhalten in Form von sogenannten Methoden fiir den
Datenaustausch und die Manipulation der Properties. Das Prinzip der Vererbung bezeichnet die
Weitergabe von Eigenschaften einer Klasse an eine abgeleitete Klasse. Damit wird ein Ordnungs-
prinzip erzeugt. Im Rahmen der Softwareentwicklung miissen fiir abgeleitete Klassen lediglich die
fiir diese Klasse speziellen Eigenschaften und das Verhalten implementiert werden. Ein grofler Vor-
teil dieses Prinzips ist die Abwértskompatibilitit in der Klassenhierarchie. Wird ein Objekt der
vererbenden Klasse von einer Methode erwartet, so werden alle Objekte akzeptiert, deren Klasse
von dieser Klasse abgeleitet wurde.
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Abbildung 16: Klassendiagramm der Simulationsumgebung

Die Polymorphie stellt als wichtiges Konzept das Uberschreiben von geerbten Methoden zur Verfii-
gung. Dabei kénnen in der erbenden Klasse den Methoden unter Beibehaltung der in MATLAB®
als Signatur bezeichneten Deklaration ein anderes Verhalten zugewiesen werden. Es ist zudem mog-
lich, abstrakte Klassen zu definieren, die als Vorlage fur die davon abgeleiteten Klassen fungieren,
aus denen jedoch keine Objekte instanziiert werden kénnen. Derartige Klassen dienen als Prototyp
fiir die Ubergabe an Methoden. Dariiber hinaus kénnen auch Methoden abstrakter Klassen wieder-
um abstrakt sein, indem sie nur die Signatur der Methode mit leerem Methodenrumpf definieren.
Der Aufbau der im Rahmen dieser Arbeit entwickelten Simulationsumgebung basiert auf den be-
schriebenen Paradigmen der objektorientierten Programmierung. Abbildung 16 zeigt ein Klassen-
diagramm der Software in der Notation der Unfied Modeling Language (UML) [100]. Die einzelnen
Klassen werden kurz in Tabelle 2 erldutert. Die Simulationsumgebung verfiigt neben dem Flugzeug-
objekt liber ein Umgebungsobjekt sowie einen Missionsplan und ein Datenaufzeichnungsobjekt.

Anhand der Flugklasse CAircraft ist die Nutzung der zuvor beschriebenen Konzepte der Objekt-
orientierung gut ersichtlich. So verfiigt ein Flugzeug der Klasse CAircraft iiber mindestens einen
Antriebsstrang. Der Antriebsstrang wiederum verfiigt neben den Solarpaneelen, den Batterien und
den Flugantrieben iiber ein elektrisches Netzwerk der Klasse CElectricGrid, das die verschiedenen
elektrischen Quellen und Senken miteinander verbindet. Die verschiedenen elektrischen Komponen-
ten erben dabei die fiir die Leistungsflussberechnung notwendigen Eigenschaften von der abstrakten
Klasse CGridElement, wobei das elektrische Netzwerk nur die abstrakten Methoden sowie Attribu-
te dieser Klasse verwendet. Dadurch wird ein sehr einfacher modularer Aufbau sowie eine flexible
Erweiterbarkeit des Netzwerks fiir die Analyse unterschiedlicher Netzwerktopologien ermaoglicht.
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Klassenname

Tabelle 2: Klassenbeschreibung der Simulationsumgebung

Klassenbeschreibung

CSimContext

Die iibergeordnete Klasse der Simulationsumgebung. Die Klasse hat als
Attribute die Missionsbeschreibung der Klasse CMission, das Flugzeug
der Klasse CAircraft, die Umgebung der Klasse CEnvironment sowie
das Loggingmodul der Klasse CSimLog. Neben den Attributen enthélt
CSimContext als Methoden die Ablaufsteuerung der Simulation ein-
schliefllich der Berechnung der Trajektorie.

CMission

Diese Klasse beinhaltet den Flugplan fiir die Mission. Zu diesem Zweck
hat die Klasse Missionselemente, die im einfachsten Fall Wegpunkte,
aber auch kompliziertere Figuren, wie Kreise, Ovale und Achten sowie
Wegpunktmuster beinhalten. Abgesehen von den Wegpunkten werden
zudem Zeitintervalle fir die Flugmuster hinterlegt und durch Aneinan-
derreihen der Missionselemete ergibt sich der Flugplan.

CEnvironment

Die Umgebungsklasse umfasst das Atmosphéren- und das Sonnenmodell,
um fiir die Simulation insbesondere die Luftdichte, Atomosphérentem-
peratur sowie die Intensitdt der solaren Einstrahlung und die Position
der Sonne bereitzustellen.

CSimLog

Diese Klasse stellt den Speicher sowie die Funktionalitit zur Aufzeich-
nung der zeitlichen Verlaufe von ausgewédhlten Parametern zur Verfi-
gung. Hierzu kénnen in allen anderen Klassen der Simulationsumgebung
die zu speichernden Parameter spezifiziert werden. Die Objekte werden
im Rahmen der Initialisierung der Simulation auf zu speichernde Daten
gepriift und anschliefend wird das Logging zu jedem Simulationsschritt
durchgefiihrt.

CAircraft

Die Flugzeugklasse beinhaltet alle relevanten Parameter auf Flugzeug-
ebene sowie die Systeme des Flugzeugs. Zu Parametern auf Flugzeug-
ebene zdhlen bspw. die Masse, die Fliigelfliche, die tabellierten aerody-
namischen Beiwerte sowie die aktuelle Lage des Flugzeugs im Raum und
die Position. Als wichtigste Methode stellt die Flugzeugklasse die Funk-
tionalitdt zur Berechnung eines stabilen Flugzustandes im Einklang mit
den Umweltparametern sowie der Flugmission bereit.

CWingCompart-
ment

Ein Flugzeug der Klasse CAircraft kann mehrere Fliigelkompartimente
dieser Klasse haben. Diese Elemente umfassen die Solarpaneele an einer
bestimmten Position in Spannweitenrichtung des Fliigels und kénnen
eine Batterie beinhalten. Das Fliigelkompartiment stellt die Funktio-
nalitdt zur Berechnung des Thermalhaushaltes an der entsprechenden
Fligelposition bereit, da dafiir das Fligelprofil, die Solarpaneele sowie
die Batterie miteinander interagieren.

CEngine

Die Klasse der Antriebseinheit umfasst jeweils einen Propeller der Klas-
se CPropeller und einen elektrischen Motor der Klasse CMotor. Als we-
sentliche Funktion stellt die Methode die Einstellung eines abgestimm-
ten Arbeitspunktes fiir den Antrieb gem. dem angeforderten Schub der
Flugzeugklasse und unter Berticksichtigung der Limitierungen von Mo-
tor und Propeller bereit.

CPropeller

Die Propellerklasse stellt die Kennlinie des Propellers fiir die Schub- und
Leistungsberechnung der Antriebseinheit bereit.
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Klassenname

Tabelle 2: Fortsetzung der vorherigen Seite

Klassenbeschreibung

CMotor

Die Motorklasse beinhaltet das Verhalten des elektrischen Antriebs. Da-
bei sind insbesondere die Begrenzung hinsichtlich Drehzahl sowie Dreh-
moment fir die Schubberechnung hinterlegt. Fiir die Energieflussberech-
nung wird diese Klasse von CGridElemenmt abgeleitet und verfiigt da-
mit durch Vererbung iiber die notwendigen Eigenschaften.

CAvionics

Diese Klasse umfasst die Attribute von elektronischen Systemen, die
nicht dem Antriebsstrang zugeordnet sind. In Abhéngigkeit der Missi-
onsanforderungen sowie des Flugzeugzustandes kann das Flugzeug bei
nicht essentiellen elektronischen Systemen, bspw. von Nutzlastsystemen,
diese aktivieren und deaktivieren und dariiber iiber deren Leistungsauf-
nahme bestimmen. Ein Avioniksystem kann mehrere Verbraucher der
Klasse CPowerLoad umfassen, die zudem unterschiedlichen Antriebs-
strdngen zugeordnet sein konnen, bspw. bei redundanter Versorgung.

CPowerLoad

Bei dieser Klasse handelt es sich um die einfachste Form eines elektri-
schen Verbrauchers. Die Klasse erbt ihre grundsétzlichen Eigenschaften
von der Klasse CGridElement. Es kann die elektrische Leistungsaufnah-
me vorgegeben werden und es wird die entsprechende Konstantleistungs-
kennlinie fiir die Berechnung des elektrischen Netzwerks hinterlegt.

CSolarPanel

Die Klasse der Solarpaneele beinhaltet jeweils ein komplettes Solarpa-
neel einschliefllich des Anschlusses an das elektrische Netzwerk. Basie-
rend auf der solaren Einstrahlung sowie der Eigenschaften der verwen-
deten Solarzellen wird die aktuelle Strom-Spannungskennlinie ermittelt.
Es kann zudem festgelegt werden, ob das Solarpaneel direkt oder iiber
einen MPPT an das elektrische Netzwerk angeschlossen ist. Fiir die En-
ergieflussberechnung des elektrischen Netzwerks erbt diese Klasse die
notwendigen Eigenschaften von CGridElement.

CBattery

Diese Klasse reprasentiert eine Batterie eines Antriebsstranges. Die fiir
die Energieflussberechnung notwendigen Eigenschaften erbt die Klasse
von CGridElement. Weiterhin wird das Speicherverhalten der Batterie
insbesondere in Abhéngigkeit der Temperatur modelliert sowie die Leis-
tungsaufnahme zur Klimatisierung der Batterie beriicksichtigt.

CElectricGrid

Die Klasse des elektrischen Netzwerks stellt als Methode den Losungsal-
gorithmus fiir das elektrische Netzwerk bereit. Hierfiir werden dem elek-
trischen Netz alle zum Antriebsstrang zugehorigen elektrischen Kompo-
nenten zugeordnet. Die Komponenten werden im elektrischen Netzwerk
positioniert und die elektrischen Widerstdnde der Verbindungen zwi-
schen den Elementen werden hinterlegt.

CGridElement

Dabei handelt es sich um eine abstrakte Klasse, um dem Elektrischen
Netz der Klasse CElectricGrid unterschiedliche elektrische Quellen und
Senken zuordnen zu kénnen und die zur Lésung des Netzes notwendigen
Funktionen bereitzustellen.
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3.3 Ablauf des Simulationsprozesses

Der grundsétzliche Ablauf des Simulationsprozesses ist in Abbildung 17 dargestellt. Es konnen die
drei Phasen Initialisierung, die eigentliche Simulationsschleife sowie der Abschluss der Simulation
unterschieden werden. Wahrend der Initialisierung werden die Objekte der Simulationsumgebung
angelegt. Das Logging-Objekt der Klasse CSimLog scannt alle anderen Objekte hinsichtlich aufzu-
zeichnender Daten und legt die notwendigen Arrays fiir das Datenlogging an. Die Simulationsschleife
wird mit einer Schrittweite von At = 10 s so lange durchlaufen, bis alle Missionselemente des Mis-
sionsobjekts abgearbeitet sind.

Zunichst werden, basierend auf der aktuellen Position sowie der Simulationszeit fir das Umge-
bungsobjekt, die Atmosphéirendaten, der Sonnenstand sowie die Sonneneinstrahlung aktualisiert.
Anschlielend wird, basierend auf dem aktuellen Missionselement, der erforderliche Flugpfad un-
ter Beriicksichtigung der minimalen Kurvenradien sowie des erforderlichen Windkorrekturwinkels
berechnet. Mit dem daraus folgenden Kurvenradius und Bahnwinkel sowie der vorgegebenen Flug-
geschwindigkeit oder des Auftriebsbeiwerts wird im néchsten Schritt der tatséchlich erreichbare
Flugzustand berechnet. Dieser kann von den geforderten Daten abweichen, wenn Limitierungen,
bspw. aufgrund beschrinkter Antriebsleistung, aktiv werden. Mit den tatséchlich erreichbaren Wer-
ten werden anschliefend die neue Position und Lage des Luftfahrzeugs berechnet.

Abschliefend wird in der Simulationsschleife der Energiefluss berechnet und der Stand der Energie-
speicher aktualisiert. Hierfiir werden die Losungen der elektrischen Netzwerke, basierend auf den
aktuellen Leistungsaufnahmen und -einspeisungen, bestimmt. Dabei werden fir jedes Element der
fliefende Strom und die Anschlussspannung berechnet. Nach Abarbeiten des letzten Missionsele-
ments wird der Simulationslauf abgeschlossen.

@ Aktualsierung Umwelt

|

Berechnung erforderlicher Flugpfad

= l
()

Berechnung Flugzustand

Aktualisierung Energiefluss

Letztes Missionselement

Nein abgeschlossen?

Abschluss Simulation

O,

Abbildung 17: Ablaufplan des Simulationsprozesses
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3.4 Koordinatensysteme und -konventionen

Diese Arbeit verwendet an verschieden Stellen Vektoren als gerichtete Groflen, die in unterschied-
lichen Koordinatensystemen ausgedriickt werden. Soll eine Gréfle in Form ihrer vektoriellen Kom-
ponenten ausgedriickt werden, so wird das Formelzeichen in eckigen Klammern mit Angabe des
Bezugskoordinatensystems dargestellt. So stellt [V]G die drei Komponenten des Geschwindigkeits-
vektors V im geodétischen Koordinatensystem G dar, wohingegen V den Betrag der Geschwin-
digkeit bezeichnet. Fiir die Darstellung der Vektoren kommen in dieser Arbeit das sonnenfeste
Koordinatensystem S, das erdfeste Koordinatensystem F, das geodétische Koordinatensystem G,
das flugzeugfeste Koordinatensystem A sowie das solarpaneelfeste Koordinatensystem P zur An-
wendung. Die Koordinatensysteme und deren Lagewinkel zur Bestimmung der gegenseitigen Ori-
entierung sind in Abbildung 18 dargestellt.

Das sonnenfeste Koordinatensystem S kann als quasi-inertiales Koordinatensystem angesehen wer-
den. Da fiir diese Arbeit die Annahme getroffen wird, dass das sonnenfeste Koordinatensystem
mit der x-Achse auf den Erdmittelpunkt zeigt, dreht es sich praktisch mit dem Umlauf der Erde
um die Sonne innerhalb eines Jahres mit. Da die Berechnung des Flugzustandes auf zeitliche Ab-
leitungen verzichtet, resultiert daraus kein unmittelbarer Fehler. Das Erdfeste Koordinatensystem
E ist fest mit der Erde verbunden, wobei dessen x-Achse durch den Schnittpunkt des Aquators
mit dem Nullmeridian und die z-Achse durch den geografischen Nordpol verlauft. Um einen im
sonnenfesten Koordinatensystem gegebenen Vektor im erdfesten Koordinatensystem darzustellen,
erfolgt zunéchst eine Drehung des sonnenfesten Korrdinatensystems um die y-Achse um g und
anschlieflend eine Drehung um die mit der Rotationsachse der Erde identischen neuen z-Achse um
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rq )]

G ZA

() (d)

Abbildung 18: Verwendete Koordinatensysteme und deren Lagewinkel
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den Rotationswinkel der Erde 75. Die Umrechnung fiir einen beliebigen Vektor X erfolgt durch:

. ; cos (0g)cos(tg) sin(tg) —sin(dg)cos(Tg) <
[X]" = @Es [X]7 = | —cos(dg)sin(tg) cos(rg) sin(0g)sin(7g) - [1X] (1)
sin (0g) 0 cos (0f)

Das geodétische Koordinatensystem ist an der geografischen Postion des Flugzeugs derart ausge-
richtet, dass die x-Achse zum geografischen Nordpol zeigt, die y-Achse nach Osten und die z-Achse
zum Erdmittelpunkt. Vom erdfesten ins geodétische Koordinatensystem erfolgt die Drehung zu-
nédchst um die z-Achse mit der geografischen Lénge ¢ und anschlieffend in negativer Richtung
um die neue y-Achse mit der geografischen Breite A plus weitere 90°. Fiir die Umrechnung eines
beliebigen Vektors X gilt:

. . —cos (¢)sin(A)  —sin(¢)sin(A)  cos(A) .
X]“ =R [X]" = —sin (¢) cos (¢) 0 - [X] (2)
—cos (¢) cos (A) —sin (@) cos (A) —sin(N)

Das flugzeugfeste Koordinatensystem ist fest mit dem Flugzeug verbunden. Aufgrund der Flexibili-
tat des Flugzeugs wird dafiir eine Linie in Léngsrichtung des Rumpfes definiert, die mit der x-Achse
dieses Koordinatensystems zusammenfallt. Weiterhin fillt diese Achse mit der senkrechten Sym-
metrieebene des Flugzeugs zusammen, wobei die z-Achse des flugzeugfesten Koordinatensystems in
der Symmetrieebene liegt und nach unten zeigt. Die y-Achse wird zur Bildung eines rechtshindigen
orthogonalen Koordinatensystems ergidnzt und zeigt damit in Richtung der rechten Fliigelspitze.
Die Drehung vom geodétischen ins flugzeugfeste Koordinatensystem erfolgt zundchst um die z-
Achse mit dem Steuerkurs ¥ anschliefend um die neue y-Achse mit dem Nickwinkel des Flugzeugs
© und schliefflich um die mit der Flugzeug x-Achse identische neue x-Achse mit dem Rollwinkel ¢.
Die Umrechnung eines beliebigen Vektors X erfolgt durch:

B o cos (O) cos (V)
(X4 = RAY . [X]“ = | sin (©)sin (@) cos (¥) — cos (P) sin (V)
sin (©) cos (P) cos (V) + sin (P) sin (V)

cos (O) sin (V) —sin (0) o
sin (O) sin (®) sin (V) + cos (P) cos (¥) cos (©)sin () | - [X]” (3)
sin (O) cos (P) sin (V) — sin (P) cos (¥) cos (O) cos (P)

Das solarpaneelfeste Koordinatensystem ist fest mit dem betrachteten Solarmodul verbunden. Die
x-y-Ebene entspricht der Oberflaichenebene der Solarzellen. Da fiir die Berechnung der eingestrahl-
ten Leistung der Winkel zwischen der Flachennormalen des Solarmoduls und der Einstrahlung der
Sonne, aber nicht die Orientierung der Paneelfliche um deren Normale herum relevant ist, sind zwei
Drehungen ausreichend um die Lage des Solarmoduls in Relation zum flugzeugfesten Koordinaten-
system zu beschreiben. Die Solarpaneele sind jeweils einem Kompartiment zugeordnet. Zunéchst
wird das flugzeugfeste Koordinatensystem um die x-Achse mit dem zusétzlichen Rollwinkel des
Kompartiments ®¢ rotiert. Anschliefend erfolgt eine Drehung mit dem zusédtzlichen Pitchwinkel
des Kompartiments ©@¢ um zunéchst in das Koordinatensystem des Kompartiments zu gelangen.
Fir die Umrechnung eines beliebigen Vektors aus dem flugzeugfesten Koordinatensystem in Kom-
partimentkoordinatensystem gilt:

y cos (O¢) sin(O¢)sin(Pe) —sin(BO¢)cos (Pe) B
X]“ =R [X)" = 0 cos (®¢) sin (®¢) - [X] (4)
sin (O¢) —cos(O¢)sin (Po) cos(O¢) cos (D)
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Um schliefflich in das Koordinatensystem des Paneels zu gelangen, wird eine weitere Drehung mit
dem zum Kompartiment relativen Neigungswinkel des Paneels I'y, um die y-Achse vollzogen. Fiir
die Umrechnung eines beliebigen Vektors X gilt:

N . cos (Tgp) 0 —sin (T'yp) o
X7 = EPC [X]C = 0 1 0 -[X] (5)
sin (Fap) 0 cos (Fap)

Da das Koordinatensystem P den allgemeinen Fall des Koordinatensystems C' darstellt und lediglich
durch eine zusétzliche Drehung um die y-Achse erreicht wird, wird in Abbildung 18 auf eine separate
Darstellung des Koordinatensystems C' verzichtet.

Damit sind alle relevanten Koordinatensysteme fir diese Arbeit beschrieben und kénnen in den
folgenden Kapiteln angewendet werden.
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4 Modellierung der Umwelt

4.1 Modellierung der Atmosphare

Fiir die Missionssimulation von solarelektrischen Hohenflugzeugen ist es erforderlich, ein geeignetes
Modell der das Luftfahrzeug umgebenden Atmosphére zu implementieren. Das Atmosphérenmodell
muss den Luftdruck p,, die Luftdichte ¢ und die dynamische Zahigkeit p, fiir die Berechnung von
dynamischem Druck, Auftrieb und Widerstand sowie die Atmosphérentemperatur 7, fiir Thermal-
analysen des Flugzeugs bereitstellen. Zudem sind aufgrund der niedrigen Fluggeschwindigkeiten ein
geeignetes globales Windmodell sowie zur Strahlungsberechnung der Erde der Partialdruck des in
der Atmosphére enthaltenen Wasserdampfes p,, erforderlich.

Als Atmosphéirenmodell kommen verschiedene Standardatmosphirenmodelle in Betracht, die iiber
bestimmte Zeitraume und geografische Bereiche gemittelte Daten bereitstellen. Als einfache Atmo-
sphiarenmodelle stehen u. a. die International Organization for Standardization (ISO)-Atmosphére
und die United States (U.S.)-Standardatmosphére zur Verfligung. Weiterhin sind als wesentlich
komplexere Varianten das Earth-Global Reference Atmospheric Model (GRAM)-Modell der Natio-
nal Aeronautics and Space Administration (NASA) sowie die International Reference Atmosphere
des Committee on Space Research (COSPAR) verbreitet [101]. In der Luftfahrt wird heute tbli-
cherweise — und im Bereich der Ermittlung der Druckhéhe zwingend — die auf der ISO-Atmosphére
basierende ICAO Standard Atmosphére (ISA) verwendet. Die ISA-Atmosphére stellt fiir diskrete
geopotenzielle Hohen Standardwerte fir Druck, Luftdichte und Temperatur bereit. Durch die ver-
pflichtende Anwendung dieses Modells zur Ermittlung der Druckhthe werden die von Flugzeugen
luftdruckbasiert ermittelten Hohen auf ein vergleichbares Maf} skaliert. Auch fiir einfache Simula-
tionsanwendungen fiir Hohenflugzeuge kommt dieses Modell zum Einsatz, bspw. in [38].

Fir die realitdtsnahe Simulation weltweiter Flugmissionen sind die komplexeren Atmosphéren-
modelle, die die Zustandsdaten des atmosphérischen Gases sowie reprisentative Winddaten in
Abhéngigkeit von Ort, Zeit und Hohe bereitstellen, besser geeignet. Im Rahmen der vorliegen-
den Arbeit wurde zu diesem Zweck das NASA Earth-GRAM-Modell, Version 2007, gewahlt. Das
GRAM-Modell stellt alle erforderlichen Daten aufler der dynamischen Viskositédt der Luft p, zur
Verfiigung. Die dynamische Viskositédt wird hier stattdessen mittels der Sutherland-Formel berech-
net [102]:

- T“C(Ta)g (6)
MG_MQOT—FC TO

Dabei sind T, die Temperatur der Atmosphére, pq9 die Referenzviskositét bei der Referenztem-
peratur Ty und C' die Sutherland Konstante. Fiir einen Temperaturbereich von 170 K — 1900 K
konnen fiir Luft pq0 = 1,716 - 107°N - s/m?, Ty = 273 K sowie C' = 111 K gesetzt werden, womit
Approximationsfehler kleiner 2 % erreicht werden [103].

Aufgrund der hohen Rechendauer des Earth-GRAM pro Simulationsschritt, werden die Atmosphé-
rendaten in einer Lookup-Tablle mit der in Tabelle 3 angegebenen Diskretisierung abgelegt.

Tabelle 3: Diskretisierung der Lookup Tabelle des Atmosphérenmodells

Variable Wertebereich Schrittweite

ha 0..30.000 m 1.000 m

A —90..90° 1°

¢ —179..180° 1°

ty 0..8.766 h 730,5 h (1 Monat)
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Das GRAM-Modell stellt monatlich gemittelte zonale Daten zur Verfiigung, die durch ein Stérungs-
modell iiberlagert werden kénnen [104]. Das Stérungsmodell dient der Beriicksichtigung der tempo-
raren Schwankungen der Daten und ermoglicht eine der Realitdt besser entsprechende Umsetzung
des Atmosphéarenmodells. Die gewonnene Lookup-Tabelle beinhaltet zunéchst die stérungsfreien
Mittelwerte der Daten, da bei Nutzung des GRAM-inhdrenten Stérungsmodells die Lookup-Tabelle
lediglich einen stérungsbehafteten Datensatz umfassen oder eine inakzeptable Gréfie annehmen
wiirde, falls mehrere storungsbehaftete Datensétze vorgehalten werden. Soll ein Stérungsmodell
genutzt werden, so ist es erforderlich, dieses in der Simulationsumgebung zu implementieren und
die aus der Lookup-Tabelle entnommenen Daten wahrend der Laufzeit mit Stérdaten zu iiberlagern.
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit kommt zwar kein Stérungsmodell zur Anwendung, fir zukiinf-
tige Arbeiten kann dies allerdings sinnvoll sein, um im Rahmen der Missionsanalysen sogenannte
"Worst-Cases* und "Best-Cases“ zu finden und bspw. die Wahrscheinlichkeit der Durchfiihrbarkeit
einer Mission zu beurteilen. Zu diesem Zweck wurde der Datensatz auf die Nutzung des GRAM-
Storungsmodells vorbereitet. Dafiir werden die Grundziige des Modells hier kurz erlautert.

Das Storungsmodell von GRAM ist in [105] beschrieben. Es setzt sich aus einem Modell fir kleine
und einem Modell fiir grole geografische Bereiche zusammen. Das Modell fiir kleine geografische
Bereiche beschreibt dabei lokal zuféllig auftretende atmosphérische Stérungen. Dabei berticksich-
tigt das Modell die lokale Korrelation der Storungen. Die stochastischen Parameter des Prozesses
werden in Abhéngigkeit der zu beriicksichtigenden lokalen Bedingungen individuell festgelegt.
Das Storungsmodell fiir groe geografische Ausbreitung beriicksichtigt den periodischen Charakter
atmospharischer Storungen. Diese Phinomene werden als atmosphérische Wellen bezeichnet, wo-
bei [106] einen umfassenden Uberblick {iber die physikalischen Zusammenhiinge gibt. Das GRAM-
Storungsmodell beschreibt dafiir die Standardabweichung fir die Zustandsdaten der Atmosphére
als trigonometrische Funktion in Abhéngigkeit von Ort und Zeit. Die zudem erforderlichen Para-
meter wurden in die Lookup-Tabelle der Atmosphéare aufgenommen, sodass eine Implementierung
des Modells mit wenig Aufwand erfolgen kann.

Zur Illustration des Atmosphérendatensatzes werden ausgewéahlte Daten vorgestellt. In Abbildung
19 sind die globalen Mittelwerte der Windgeschwindigkeit und in Abbildung 20 die Mittelwerte der
Atmosphérentemperatur in Abhéngigkeit von Jahreszeit und geografischer Position fiir eine Hohe
von 20 km iiber dem mittleren Meeresspiegel dargestellt. Im Bereich des Aquators bis zu Breiten-
graden von ca. A = 45° wird eine mittlere Windgeschwindigkeit von 20 m/s nicht tiberschritten.
Ausgehend von Fluggeschwindigkeiten von ca. 30 m/s ist in diesen Bereichen eine ganzjihrige Sta-
tionierung des Luftfahrzeugs nicht durch den Wind ausgeschlossen. Beachtenswert sind allerdings
die wihrend der Ubergangs- und Wintermonate auftretenden, als Polarwirbel bezeichneten starken
Winde um die Pole, deren Ursache in den jahreszeitbedingten Temperaturschwankungen der niedri-
gen Stratosphére in den subtropischen Breiten vermutet wird [107]. Der Siidpolarwirbel kann dabei
mittlere Windgeschwindigkeiten von iiber 40 m/s erreichen, womit das Luftfahrzeug nicht mehr in
der Lage wére, gegen den Wind anzufliegen, und abdriften wiirde. Im Zeitraum des Auftretens
starker Polarwirbel sind diese Bereiche unter Beriicksichtigung verfiigbarer Technologie allerdings
ohnehin fiir hochfliegende Solarflugzeuge nicht zugénglich, da die Energieausbeute von der Sonne
in dieser Jahreszeit unzureichend ist.

Die dargestellten Temperaturen zeigen im Vergleich zur ISA-Atmosphére, die in 20 km Hohe eine
Temperatur von —56,5 °C' angibt, deutliche Schwankungen. Um den Aquator liegen die mittleren
Temperaturen ganzjahrig bei ca. —70 °C', wohingegen um die Pole in den Sommermonaten Tempe-
raturen ca. —40°C erzielt werden koénnen. Zusammenfassend begriinden die Abbildungen aufgrund
der signifikanten zeitlichen und rdumlichen Schwankungen der Daten den Bedarf fiir ein komplexes
Atmosphérenmodell zur weltweiten Simulation von Flugmissionen.
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Abbildung 19: Charakteristische Windgeschwindigkeiten von NASA Earth-GRAM 2007
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4.2 Modellierung der Strahlungsleistung der Sonne
4.2.1 Berechnung des Sonnenstandes

Aufgrund der groflen Flughdhe sowie des fiir den Start und die Landung hochfliegender Solar-
flugzeuge erforderlichen exzellenten Flugwetters kann ausnahmslos von einem wolkenlosen Himmel
ausgegangen werden. Dann wird die Leistungsdichte der auf eine Empfangsfliche treffenden Son-
nenstrahlung von der Flughohe, der Ausrichtung der Fliche zur Sonne sowie vom Sonnenstand
bestimmt. Der Sonnenstand fiir einen bestimmten geografischen Ort wird durch den Zenitwinkel
Zs, also den Winkel zwischen dem Lot auf der Erdoberfliche und dem Sonnenstrahl, sowie den
Azimut ¥, der Sonne beschrieben. Zenitwinkel und Azimut sind in Abbildung 26 dargestellt.

Zur Berechnung dieser Groflien wird geméfi Abbildung 21 die Erde als Kugel angenommen. Mit
dem Betrag der Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung Ejy, wird deren Einheitsvektor egy,
im geodétischen Koordinatensystem an der Position des Luftfahrzeugs gebildet:

—sin (0g) - cos (\) — cos (0g) - cos (¢ + 7g) - sin () (Ey]S
[erpn]” = —cos (0g) -sin (¢ + 7g) = EES 'EES . Ebin
sin (0g) - sin (\) — cos (0g) - cos (¢ + ) - cos (A) bn

(7)

Weiterhin bezeichnet g die Neigung der Erde in Relation zur Sonne und 7 den Zeitwinkel aufgrund
der Erdrotation. Die Erde bewegt sich auf einer elliptischen Bahn um die Sonne, wobei sie ihre

Qp

Abbildung 21: Erforderliche Winkel zur Berechnung des Sonnenstandes unter Annahme einer ku-
gelformigen Erde
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Neigung im Raum beibehélt. In Relation zur Sonne variiert die Neigung dadurch im Verlauf eines
Jahres wie folgt:

2

04102 -cos [ ——2"
Op = —0,410 COS<31.536.0003

- (t, + 864.000 s)) (8)

Der Zeitwinkel 7g ist der Winkel zwischen der, der Sonnenstrahlung gegeniiberliegenden, vom
Erdmittelpunkt auf den Aquator projizierten Achse und der zg-Achse des erdfesten Koordinaten-
systems, durch die der Nullmeridian A = 0° verlduft. Aufgrund der Drehung der Erde mit der
Drehrate 2 in mathematisch positiver Richtung berechnet sich der Winkel in Abhéngigkeit der
kumulierten Tageszeit ¢4 fiir den Nullmeridian tiber:

TR =21 -QF - t4 9)

Aus dem in Gleichung 7 angegebenen Vektor folgt fiir den geometrischen Zenitwinkel Z,, der
Sonnenstrahlung:

- [eEbn]zG

\/([eEbn]f)Q + ([eElm]?)2

= arccos (sin (0g) - sin (A) + cos (dg) - cos (¢ + 7g) - cos (A)) (10)

Zs 4 = arctan

Fiir den Azimut der Sonne folgt weiterhin:

G
U, = arctan [eEbn]y
[eEbn]m
_ sin (¢ + 7—5)
= arctan (cos (¢ + 75) sin (A) — tan (0g) cos (A)) t (11)

Aufgrund ihrer optischen Eigenschaften bricht die Erdatmosphére das eingestrahlte Sonnenlicht.
Dieser als Refraktion bezeichnete Effekt tritt insbesondere bei hohen Zenitwinkeln in Erscheinung.
Zur Berechnung der Refraktion wird hier die aus [108] entnommene Saemundsson-Formel in Kom-
bination mit der Druck- und Temperaturkorrektur nach [109] angewendet:

283 K 20671
Az, — Pa 283 0,0002967 12

bo Ta T 1
tan ((2 Zs) + 318,91-(’2‘Zs)+28,4254>

Darin sind p, der Luftdruck und 7, die Temperatur in der Flughthe h, sowie pg die Referenz-
druckdichte auf Hohe des Meeresspiegel. Der Zenitwinkel der Sonne kann damit korrigiert werden
AR

Zs =g g — AN (13)

Fiir den Ort Braunschweig und eine Flughdhe von h, = 20 km ist in Abbildung 22 ein mit den
angegebenen Formeln erzeugtes Sonnenstandsdiagramm dargestellt. Die blauen Linien stellen den
Zenitwinkel iiber dem Azimut dar, wihrend die roten Linien jeweils eine bestimmte lokale Uhrzeit
markieren. Am 21. Juni erreicht die Sonne einen Zenitwinkel von Z, = 29,2°, wahrend sie am 21.
Dezember lediglich einen Zenitwinkel von Zg = 75,3° erreicht. Aufgrund der Flughdéhe taucht die
Sonne erst bei einem Zenitwinkel von Z; = 94,5° unter den Horizont.
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4.2.2 Strahlungsmodell der Sonne
4.2.2.1 Grundlegende Betrachtungen

Zur Berechnung der Strahlungsintensitéit auf eine Empféngerfliche ist neben dem Sonnenstand ein
Strahlungsmodell der Sonne erforderlich. Dieses Modell beschreibt die Leistungsdichte der solaren
Strahlung in Abhéngigkeit von der Jahreszeit und der optischen Lauflinge des Sonnenstrahls durch
die Atmosphére. In diesem Abschnitt erfolgen zunéchst grundlegende Erorterungen zur solaren Ein-
strahlung, gefolgt von der Vorstellung einer konkreten Implementierung eines Strahlungsmodells.
Die Sonnenstrahlung besitzt ein breitbandiges Spektrum, dessen Intensitdtsmaximum bei einer
Wellenlénge von etwa As = 500 nm liegt. Im Bereich von etwa Ay = 140 nm bis Ay = 100.000 nm
dhnelt das kontinuierliche Strahlungsspektrum dem eines schwarzen Korpers mit einer Temperatur
von 5.500 °C. Sowohl das extraterrestrische Strahlungsspektrum als auch das eines idealen schwar-
zen Korpers sind, unter Berlicksichtigung eines Sonnendurchmessers von 1.392.700 km und einer
mittleren Entfernung zwischen Sonne und Erde von 149.597.870 km, in Abbildung 23 dargestellt.
Die Intensitdt der Sonnenstrahlung nimmt mit zunehmendem Weg durch die Erdatmosphére ab,
wobei die spektralen Anteile unterschiedlich stark abgeschwicht werden. Aus Abbildung 23 ist
anhand des Spektrums fiir die Luftmasse AM = 1,5 ersichtlich, dass die Ddmpfung des Strahlungs-
spektrums der Sonne fiir verschiedene Wellenldngen deutlich variiert. Die Luftmasse AM ist das
Verhaltnis zwischen der tatsidchlichen optischen Lauflinge des betrachteten Sonnenstrahls durch
die Atmosphére und der Lauflinge fiir den Fall einer im Zenit (d.h. senkrecht) stehenden Sonne
iiber einer in Meereshohe befindlichen Empfangerfliche. Fiir vergleichende Aufgaben im Photo-
voltaikbereich wird {iblicherweise das Spektrum fiir AM = 1,5 zugrunde gelegt, da es fiir mittlere
Breitengrade als besonders charakteristisch gilt [110]. Die Luftmasse kann fiir Zenitwinkel der Sonne
Zs im Bereich von 0 bis 90° wie folgt abgeschétzt werden [111]:

AM = % (cos 2, + 58,5944 - (1,6386 — Z,) ") (14)
0

Die Dampfung des Spektrums der Sonne aufgrund der Durchdringung der Atmosphére hat unter-
schiedliche Ursachen. Trifft die Strahlung der Sonne auf Teilchen der Atmosphére, wird sie durch
Streuungs- und Absorptionsprozesse abgeschwécht. Diese Prozesse werden durch Luftmolekiile,
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Abbildung 23: Spektrum der Sonnenstrahlung fiir AM = 0 und AM = 1,5 sowie das Spektrum der
Strahlung eines sonnenéquivalenten schwarzen Korpers

Wasserdampf und durch Aerosole — kleine feste oder fliissige Schwebeteilchen — verursacht [111].
In Abbildung 24 sind die fiir die modellhafte Berechnung der solaren Einstrahlung zu unterschei-
denden Strahlungsarten dargestellt. Darin bezeichnet Ej, die durch die Atmosphéire geddmpfte
und direkt auf die Empfangsfliche fallende Leistungsdichte der solaren Einstrahlung. Die Streu-
ungsprozesse an den Teilchen der Atmosphére fiihren zusédtzlich zu einem gestreuten Anteil der
Strahlungsleistungsdichte E,. Zudem wird ein von der Reflexivitdt der Erdoberfliche abhéngiger
Anteil der Strahlung FE, an die Empfangsfliche zuriickgeworfen. Die senkrecht in die betrachtete
Empfangsfliche einfallenden Anteile werden als Ejy,, fiir den direkten, FE, fiir den gestreuten und
E, fiir den reflektierten Anteil bezeichnet und koénnen additiv iiberlagert werden [112].

Ep = Eppn + Eps + Epr (15)

Neben der Dadmpfung des solaren Spektrums durch die Atmosphére variiert die Leistungsdichte
des auf die Erde treffenden extraterrestrischen Spektrums FEy,, im Verlauf eines Jahres. Die Er-
de umrundet die Sonne auf einer elliptischen Bahn. Die jahreszeitabhingige Leistungsdichte der
extraterrestrischen wird basierend auf der abgelaufenen Zeit des Jahres ¢, wie folgt berechnet:

2

obn (ty) = Eopn ( +0,033 - cos (31.536.000 s

- (t, + 864.000 s))> (16)

Die Leistungsdichte der solaren Strahlungsintensitit Eoy, gilt dabei fiir den mittleren Sonnenab-
stand von 149.597.870 km.

Zur Berechnung der einzelnen Komponenten Ej,, Es und F, wurden in den vergangenen Jahr-
zehnten verschiedene Modelle entwickelt. Dabei kann zunéchst zwischen Breitband- und Spektral-
modellen unterschieden werden. Breitbandmodelle verzichten auf die spektrale Betrachtung der
Sonnenstrahlung und stellen direkt die Leistungsdichte zur Verfiigung. Aufgrund ihres geringen
Berechnungsaufwands eignen sie sich besonders gut fiir ingenieurméflige Abschétzungen sowie fiir
einfache Simulationsanwendungen. Auf Messwerten beruhende empirische Breitbandmodelle, wie
bspw. in [113] angegeben, sind dabei die einfachsten Varianten. Ein derartiges Modell wurde u.
a. von Keidel fiir die Simulation der hochfliegenden Solarplattform Solitair verwendet [38]. Leis-
tungsfahigere Breitbandmodelle basieren auf einer physikalisch motivierten Beschreibung der, der
Déampfung zugrunde liegenden, Streuungs- und Ausloschungsvorgénge in der Atmosphére. Jeder
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Abbildung 24: Direkte und diffuse Strahlung der Sonne

Dampfungsbeitrag wird dabei iiber das gesamte Spektrum und in Abhéngigkeit der relevanten at-
mosphérischen Parameter in einem Abschwéichungsfaktor zusammengefasst [111]. Ein Vorteil dieser
Modelle ist ihre Adaptierbarkeit auf die gewiinschten atmosphérischen Bedingungen durch entspre-
chende Anpassung der Parameter der Abschwichungsfaktoren.

Zur Umsetzung des durch die Strahlungsintensitat verursachten Photonenstroms in frei bewegli-
che elektrische Ladungstrager werden Photovoltaikzellen verwendet. Deren Umsetzungsvermogen
héngt von der Wellenldnge der auftreffenden Strahlung ab. Aufgrund der in Abbildung 23 darge-
stellten wellenldngenabhéngigen Démpfung der Strahlungsintensitét ist das Verhéltnis des maximal
erzeugbaren Stroms freier elektrischer Ladungstrager zur Photonenmenge durch Photovoltaikzel-
len von der Stdrke der spektralen Anteile der solaren Strahlungsintensitiat abhéngig. Damit héngt
diese sogenannte Effizienz der Photovoltaikzellen von der Hohe iiber dem Meeresspiegel und vom
Sonnenstand ab. Fiir die spéter in der Simulationsanwendung dieser Arbeit verwendeten Photovol-
taikzellen ist dieser Zusammenhang in Abbildung 25 dargestellt. Der dargestellte Effizienzverlauf
basiert auf der in Kapitel 6.3 beschriebenen Berechnung der erzeugten elektrischen Leistung so-
wie den fiir HAP-a ausgewéhlten Photovoltaikzellen. Dazu wird jeweils die maximal generierbare
elektrische Leistung durch die, iiber die gesamte Bandbreite der Sonnenstrahlung verfiigbare, Leis-
tungsdichte der Strahlungsintensitit geteilt.

Zur Gewahrleistung der Vergleichbarkeit der Daten fallt die Sonneneinstrahlung dabei immer senk-
recht in die Solarzelle. In Abbildung 25 (links) ist ersichtlich, dass die Solarzelle, bezogen auf die
gesamte spektrale Leistungsdichte, mit zunehmender Hohe einen geringeren Anteil in elektrische
Leistung umsetzen kann. Der Hintergrund ist die iiberproportionale atmosphérische Démpfung
groflerer Wellenldngen des Strahlungsspektrums in Bereichen geringer Sensitivitit der Photovolta-
ikzelle. Weiterhin ist aus Abbildung 25 (rechts) ersichtlich, dass die Effizienz auch mit zunehmen-
dem Zenitwinkel der Sonne abnimmt, was auf die starkere Ddmpfung der kiirzeren Wellenlédngen des
Strahlungsspektrums mit zunehmender Lauflinge durch die Atmosphére zuriickzufithren ist. Um
diese Effekte in der Simulation zu beriicksichtigen, kann entweder der Wirkungsgrad der Photovol-
taikzelle in Abhéngigkeit der Flughthe und des Zenitwinkels approximiert oder ein Spektralmodell
fiir die solare Einstrahlung verwendet und die umgesetzte elektrische Leistung wellenléngenabhén-
gig berechnet werden.
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Abbildung 25: Effizienz der MicroLink Triple Junction Solarzelle in Abhéngigkeit der Hohe der
Empféngerflache (links) und in Abhéngigkeit des Zenitwinkels der Sonne (rechts)

Fiir die vorliegende Arbeit wird der Weg des Spektralmodells gewdhlt, da damit eine Entkopplung
zwischen den physikalischen Eigenschaften der Photovoltaikzelle, wie bspw. deren spektraler Sen-
sitivitdt, und den Eigenschaften des zur Umwelt gehérenden Sonnenmodells gewéhrleistet werden
kann. In der Literatur sind verschiedene Spektralmodelle beschrieben, die sich im Wesentlichen
durch die Berechnung der Dampfungsfaktoren unterscheiden. Bird hat bspw. ein einfaches und
schnell zu berechnendes Spektralmodell fiir Anwendungen in Bodennéhe entwickelt. Fiir Anwen-
dungen in der Stratosphére ist dieses Modell — wie viele andere auch — weniger geeignet, da hier
lediglich die breitbandige Rayleigh-Streuung durch die Luftdruckkorrektur auf die Flughohe an-
gepasst wird. Andere wirksame Effekte, wie bspw. die Abnahme der Stédrke der Ozonschicht mit
zunchmender Flughthe, werden nicht beriicksichtigt [114].

Explizit fiir Anwendungen in groflen Hohen ist das Spektralmodell Simple Model of the Atmosphe-
ric Radiative Transfer of Sunshine, Version 2 (SMARTS2) geeignet [115]. Da dieses Modell zudem
im Rahmen der Entwicklung hochfliegender Plattformen als Referenz fiir den Abgleich einfacher
ingenieurméafiger Strahlungsmodelle angesehen wird [116] und im Rahmen des Entwurfs solarelek-
trischer Hohenflugzeuge verwendet wurde, bspw. in [117], wird es auch fiir die vorliegende Arbeit
gewahlt.

4.2.2.2 Das SMARTS2 Strahlungsmodell

Das SMARTS2-Modell kann als kompilierter FORmula TRANslation (FORTRAN)-Code bezogen
werden und wird iiber die Kommandozeile aufgerufen. Die Konfigurationsparameter werden mit-
hilfe einer Textdatei iibergeben, und die Ergebnisse werden ebenfalls in eine Textdatei geschrieben.
Fiir die Anwendung in einer Simulationsumgebung bedeutet dies jedoch einen unverhéltnisméfig
groflen Aufwand. Ein Weg diesen Aufwand zu reduzieren, ist — dhnlich zum Atmosphérenmodell
— die Erzeugung eines Datensatzes in Form einer Lookup-Tabelle, aus der das solare Spektrum
wahrend der Simulationszeit durch Interpolation erzeugt wird. Dieses Verfahren wurde bspw. von
Limpinsel zur Analyse von Photovoltaikzellen fiir hochfliegende Plattformen umgesetzt [118]. Ei-
ne umfangreiche Beschreibung des SMARTS2-Modells kann den Publikationen [119], [120] sowie
[121] entnommen werden. Um den Aufbau der Lookup-Tabelle nachvollziehen zu kénnen, werden
hier lediglich die wichtigsten Formeln des Modells angegeben. Im Fall von solarelektrischen Hohen-
flugzeugen ist in Bezug auf die Solarpaneele davon auszugehen, dass deren Ausrichtung zur Sonne
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variabel ist. Die Grundgleichung des Modells fiir geneigte Empfangsflachen lautet [120]:

E,\ = Epy - cos (ﬁsp)+Rs-Es,\+Q'g,\-RT~EA (17)
Das A\ im Index deutet darauf hin, dass hier anstelle der spektralen Leistungsdichte die spektrale
Intensitéit der solaren Einstrahlung bezeichnet wird. Die direkte Strahlung Ejy,) tritt in die Oberfla-
che des Solarpaneels unter dem Winkel ¥y, ein, der mit den in Abbildung 26 dargestellten Grofien
wie folgt berechnet wird:

cos Uy = cos (Z) - cos () + sin (Zs) - sin (©,) - cos (¥, — Uy) (18)

Daraus wird ersichtlich, dass die im Paneel wirksame spektrale Strahlungsintensitit grundséatzlich
vom Zenitwinkel der Sonne Z, dem Anstellwinkel der Empfangsfliche ©,, sowie der Differenz des
Azimuts der Empfangsfliche und des Azimuts der Sonne abhéngt. Fiir die Azimutdifferenz gilt:

AV, =V, — U, (19)

Die auftreffende diffuse Strahlung, die durch den zweiten Term in Gleichung 17 beschrieben wird,
ist ebenfalls vom Anstellwinkel der Empfangsfliche ©, abhéngig, der im wellenlingenabhéngigen
Faktor R, Bertiicksichtigung findet. Der dritte Term gibt die auf das Paneel treffende reflektierte
Strahlung an, wobei R, auch von ©,, abhéngt und ng y den Reflexionsgrad der Erde in der Umgebung
des Paneels in Abhéngigkeit von der Wellenldnge beschreibt.

Die direkte Strahlung wird im SMARTS2-Modell wie folgt berechnet:

Eiynx = Eobnx * TRA * Tox " Tad * TgA " TwA * Tah (20)
g

ZG

Abbildung 26: Ausrichtung eines Solarpaneels zur Sonne
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Neben dem extraterrestrischen Strahlungsspektrum FEgp,) bezeichnen:
e Tp) die Dampfung aufgrund der Rayleigh-Streuung,
e T,y die ozonbedingte Dampfung,
e Ty die durch NOs verursachte Dampfung,
e T4 die durch das Gasgemisch bedingte Ddmpfung,
e Ty die Wasserdampfabsorption, sowie
o 7, die Aerosoldampfung.

Die Dampfungsfaktoren beschreiben die Abschwichung der Strahlung basierend auf dem Lambert-
Beerschen Gesetz gemés:

TeX = €TP (_mxax)\) (21)

Die im Exponenten enthaltenen Faktoren sind jeweils die von der Flugh6he h, und damit von der
atmosphérischen Zusammensetzung abhéngige sowie fiir den Dampfungsprozess spezifische Luft-
masse m, und die wellenlingenabhéngige optisch wirksame Strecke «). Die spezifische Luftmasse
héngt somit von der Flughohe der Empfingerfliche sowie vom Zenitwinkel der Sonne ab. Die op-
tisch wirksame Strecke wird héufig durch empirisch gewonnene Funktionen beschrieben und vom
Modell basierend auf der Flughéhe berechnet.

Zusammenfassend lassen sich fiir den direkten Strahlungsanteil die folgenden unabhéngigen Gréfien
fiir das Strahlungsmodell ableiten:

 Anstellwinkel des Solarpaneels ©,,
o Azimutdifferenz AW,

e Zenitwinkel der Sonne Z,

e Flughohe h,.

Fiir die Konfiguration des SMARTS2-Modells sind zudem weitere Parameter erforderlich. Die physi-
kalischen atmosphérischen Gréfien, wie bspw. Luftdruck und Temperatur, werden vom SMARTS2-
Programm mittels des US-Standard-Atmosphéiren-Modells ermittelt. Grundsétzlich kénnen diese
Groflen auch separat vorgegeben werden. Die dadurch erwartbare geringfiigige Modellverbesserung
im Vergleich zur Verwendung der im SMARTS2 implementierten ort- und zeitunabhédngigen U.S.
Standardatmosphére steht jedoch in einem Missverhéltnis zum Aufwand, der mit einer deutlichen
Erhéhung des Parameterraums der Lookup-Tabelle einhergehen wiirde.

Als Aerosol-Modell wird ein Modell fir landliche Umgebung gewéhlt, da davon ausgegangen wird,
dass Fliige in niedrigen Hohen lediglich iiber diinn besiedelten Gebieten stattfinden. In grofien
Hoéhen schitzt SMARTS2 die Aerosolddmpfung unabhéngig vom gewédhlten Modell basierend auf
einer empirischen Standardformel. Da im Wesentlichen Fliige in groflen Hohen mit der Missions-
simulationsumgebung analysiert werden sollen, ist die Relevanz des Aerosol-Modells in niedrigen
Flughohen fiir die vorliegende Arbeit somit gering einzuschétzen.

Fiir die Reflexivitdt des Bodens kann aus einer Vielzahl von Daten gewéhlt werden. Fiir diese Arbeit
werden fiir Simulationen iiber Land zunéchst leichter Boden und fiir Simulationen tiber dem Meer
Seewasser gewédhlt. Je nach Position des Luftfahrzeugs wird zwischen den jeweils giiltigen Strah-
lungsdatensétzen umgeschaltet. In der Praxis wird das Flugzeug iiber verschiedenen Untergriinden
sowie iiber geschlossenen Wolkendecken mit jeweils unterschiedlichem Reflexionsvermogen operie-
ren, wobei insbesondere das Vorhandensein von Wolken praktisch nicht vorhersagbar ist. Durch die
Umschaltbarkeit der Datensétze ist es jedoch méglich, verschiedene Szenarien zu simulieren und
deren Auswirkungen zu analysieren.
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4.2.2.3 Relevante Limitierungen des SMARTS2 Strahlungsmodells und deren
Beriicksichtigung

Die zum SMARTS2-Modell zur Verfiigung gestellte Software weist fiir diese Arbeit zwei relevan-
te Limitierungen auf. Die erste Limitierung bezieht sich auf die Paneelneigung. Das Modell kann
Daten lediglich fiir Paneelneigungen 0, < 90° bereitstellen. Auch wenn auf stérker geneigte Pa-
neele in der Regel keine direkte Sonnenstrahlung trifft, kann fiir solarelektrische Hohenflugzeuge
die gestreute Strahlung und insbesondere die an der Erdoberfliche reflektierte Strahlung einen re-
levanten Beitrag zum elektrischen Energiehaushalt liefern — insbesondere, sofern auch Solarpaneele
unter dem Flugzeug angebracht sind. Zudem leistet dieser Strahlungsanteil einen nennenswerten
Beitrag zum Thermalhaushalt des Luftfahrzeugs und ist somit fiir die Berechnung der Temperatur
von Onboardsystemen wahrend der Simulationszeit zu beriicksichtigen.

Die zweite Limitierung des SMARTS2-Modells ist die Beschrankung des Zenitwinkels der Sonne
auf Z; < 90°. Fiir Anwendungen auf Meereshéhe stellt dies keine Einschrédnkung dar, allerdings
konnen in fiir solarelektrische Hohenflugzeuge relevanten Flughohen auch grofiere Zenitwinkel auf-
treten. Bei Missionen nahe der Pole steht die Sonne fiir lange Zeit sehr tief am Himmel, sodass
dort die Strahlung bei Sonnensténden mit Zenitwinkeln Z; > 90° einen relevanten Beitrag zum
elektrischen Energiehaushalt liefern kann.

Zunéchst wird die Erweiterung des Datensatzes fiir Paneelneigungen ©, > 90° erlautert. Hierfiir
wird Gleichung 17 herangezogen. Der diffuse Anteil E;) des Leistungsdichtespektrums wird von der
SMARTS2-Software als Summe des gestreuten und reflektierten Anteils getrennt vom Spektrum der
direkten Einstrahlung bereitgestellt. Dies erméglicht die separate Bestimmung aller drei Anteile des
Leistungsdichtespektrums. Der reflektierte Anteil Q;)\ - F\ wird dadurch bestimmt, dass zunéchst
der diffuse Anteil mit einer Bodenreflexivitéit von ,Q; y = 0 fiir alle Wellenléngen berechnet wird und
anschlieend die Rechnung fiir die gewiinschte Bodenreflexivitédt wiederholt wird. Der Faktor R, in
Gleichung 17 gibt an, welcher Anteil des reflektierten Leistungsdichtespektrums wirksam auf das
Paneel trifft. Nach [120] wird dieser Faktor aus dem Neigungswinkel des Paneels berechnet:

1+ cos(©,)

7":1_
R 2

(22)
Um einen moglichst groflen reflektierten Anteil im diffusen Leistungsdichtespektrum zu erhalten,
wird die Paneelneigung fiir diesen Berechnungsschritt auf ©, = 90° festgelegt. Dadurch kann g’g B
berechnet werden als:

dpn - Ex =2+ (Eaxr (g = &jna) — Ear (hn =0)) (23)

Die Grofie ng)\ya stellt dabei die am Ort des Flugzeugs vorhandene Reflexivitit dar. Mit Gleichung
22 kann daraus der wirksam auf das Paneel treffende Anteil fiir ©, > 90° berechnet werden.

Die Berechnung des diffusen Anteils des Leistungsdichtespektrums bei Paneelneigungen ©, > 90°
gestaltet sich jedoch aufwandiger. Dies liegt daran, dass der Faktor R, fir eine gegebene Azimut-
differenz AV, weiterhin in nicht zuganglicher Form vom Neigungswinkel und zusétzlich von der
Wellenlédnge abhingt. Da zudem nicht alle zur Berechnung von R erforderlichen Formeln publiziert
sind, ist eine direkte Bestimmung dieses Faktors nicht méglich. Um dennoch den gestreuten Anteil
des Leistungsdichtespektrums abzuschétzen, kann eine Extrapolation berechenbarer Werte erwogen
werden. Dies fiihrt allerdings zu einer Unstetigkeit bei einer Neigung des Paneels von ©, = 180°, da
der gestreute Anteil des Leistungsdichtespektrums richtungsabhéngig ist. Aus diesem Grund wird
anstatt der Extrapolation eine Interpolation der Werte vorgenommen. Das Prinzip ist in Abbildung
27 exemplarisch dargestellt.

Die Berechnung durch Interpolation ist moglich, da sich die auf das Paneel treffende Strahlung mit
einer Periode der Paneelneigung von 360° wiederholt. Nun kann mit berechenbaren Werten fiir die
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Abbildung 27: Interpolation des gestreuten Leistungsdichtespektrums fiir grofie Paneelneigungen

gestreute Strahlung ein Paneelneigungsbereich von ©, > —90°...0,, < 450° aufgespannt werden.
Lediglich die Werte fiir ©,, > 90 °...0,, < 270° konnen dabei nicht direkt berechnet werden und
werden daher durch Interpolation ermittelt.

Damit wurde die erste Einschriankung aufgebrochen und es schlielt sich nun die Erweiterung auf
Zenitwinkel Z; > 90° an. Diese Sonnenstidnde treten bei Hohen h, > 0m auf und kénnen bei Héhen-
fliigen relevante Gréflen annehmen. Sofern das Luftfahrzeug mit Photovoltaikzellen an senkrechten
Flachen oder mit schwenkbaren Solarpaneelen ausgeriistet ist, konnen diese niedrigen Sonnenstén-
de insbesondere bei grofien Breitengraden einen wesentlichen Einfluss haben. Die Berechnung des
direkten Leistungsdichtespektrums unter Nutzung der vom SMARTS2-Programm ermittelbaren
Daten ist in Abbildung 28 schematisch dargestellt. Ziel ist die Berechnung der Dampfung durch
die Atmosphére durch Ermittlung der Dampfungseigenschaften einzelner Teilstrecken.

Die atmosphérische Laufstrecke der Strahlung bei Zenitwinkeln Z; > 90° setzt sich aus einem
Anteil fiir einen Zenitwinkel Z; = 90° an der dazugehorigen Zwischenhohe A/, und dem Anteil
zwischen dieser Zwischenhohe bis zum Luftfahrzeug zusammen. Die erforderliche Zwischenhohe h),
wird unter Nutzung des mittleren Erdradius Rg wie folgt berechnet:

Rl = (RE + ha> -cos (Zs —90°) — Rp (24)

Fir A/, kann nun das direkt gestrahlte Leistungsdichtespektrum Ej,» (h,,90 °) ermittelt werden.
An erster Stelle steht in der Klammer die Flughdhe, an zweiter Stelle der Zenitwinkel fiir den
dargestellten Wert von Ejy,). Weiterhin wird das direkt gestrahlte Leistungsdichtespektrum fiir den
Fall berechnet, dass der Sonnenstrahl aus der entgegengesetzten Richtung mit Zy = 180° — Z,,
auf das Flugzeug, das sich in der Hohe h, befindet, trifft. Mit diesen beiden Spektren kann nun
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Ebnk (ha,1800 - Zs)

Elm,/\ (hanZs)

ha
Anmerkung:

Epnx = Epnx (Flughohe,Zenitwinkel)
EbnA (h:z 3900)

Abbildung 28: Negative Elevation der Sonne bei Héhenfliigen

das resultierende Spektrum fiir den Zenitwinkel Z; > 90° ermittelt werden:

Ebn)\ (h/ ,90 O) . Ebn)\ (h/ ,90 O))
E aaZs = : Za 2
b (h ) Ebn)\ (ha7180 ° s,a) ( 5)

Um diese Gleichung herzuleiten, wurde die multiplikative Zerlegbarkeit der Dampfungsfaktoren
fiir einzelne Streckenabschnitte genutzt. Es wird angenommen, dass die atmosphérische Dédmpfung
isotropisch ist. Somit kann bei bekannten Ej,» (h.,90 °) und Ej, (hq,Zs) die Dampfung fir das
Teilstiick zwischen h, und A/, ermittelt und mit Ejp, (h},90 °) multipliziert werden.

Die Ermittlung der diffusen Strahlung fiir negative Zenitwinkel gestaltet sich deutlich aufwéandi-
ger. Da bei Zenitwinkeln Z; > 90° keine direkte Strahlung mehr die Erdoberflache erreicht, gibt
es praktisch keine nennenswerte reflektierte Strahlung. Weiterhin betrigt die Leistungsdichte der
gestreuten Strahlung fiir Zenitwinkel knapp {iber dem horizontalen Horizont nur wenige Prozent
der Leistungsdichte der ohnehin relativ schwachen direkten Strahlung. Fiir Zenitwinkel Z; = 90°
verschwindet die vom SMARTS2-Programm ermittelte Leistungsdichte der gestreuten Strahlung.
Daher wird im Rahmen dieser Arbeit fiir Zenitwinkel Z; > 90° von verschwindender diffuser Strah-
lung ausgegangen.

4.2.2.4 Integration des Strahlungsmodells in die Simulationsumgebung

Die Speicherung der durch das SMARTS2-Programm ermittelten Werte erfolgt mit den in Tabelle 4
angegebenen Diskretisierungsschrittweiten. Dabei ist ersichtlich, dass fir die Wellenldnge des Strah-
lungsspektrums sowie fiir den Zenitwinkel der Sonne die Schrittweiten in verschiedenen Intervallen
unterschiedlich groff gewédhlt wurden. Beim Strahlungsspektrum wurde die Schrittweite am Anfang
sehr engmaschig gewéhlt, da je nach atmosphérischer Dampfung die Werte fiir kiirzere Wellenlan-
gen verschwinden und somit moglichst genau die kleinste Wellenléinge mit nicht verschwindender
spektraler Leistungsdichte als Interpolationsstiitzstelle bereitsteht. Fiir grofle Wellenldngen wurde
die Schrittweite vergroflert, da aktuell fiir Solarflugzeuge relevante Photovoltaikzellen in diesem Be-
reich keine nennenswerte Sensitivitdt aufweisen. Der Zenitwinkel der Sonne wird fiir grole Winkel
feiner aufgelost, da dort die Strahlungsintensitét einen vergleichsweise grofien Gradienten aufweist.
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In der Lookup-Tabelle sind die Daten fiir die direkte Einstrahlung Ej,), die auf das Paneel fallen-
de gestreute Einstrahlung R, - ;) sowie die reflektierte Einstrahlung Q;/\E,\ gentrennt abgelegt.
Hintergrund ist die teilweise nicht vorhandene Abhéngigkeiten dieser Strahlungsanteile von den
Stiitzstellenparametern. Lediglich die reflektierte Einstrahlung hingt von allen Parametern ab, so-
dass sie fiir alle Wertepaare der Stiitzstellen tabelliert werden muss. Die direkte Einstrahlung héngt
nicht von der Ausrichtung des Paneels ab und kann unter Nutzung des Einfallswinkels auf das Pa-
neel einfach auf dieses umgerechnet werden.

Die reflektierte Einstrahlung wurde ebenfalls unabhéngig von der Ausrichtung des Paneels tabel-
liert und kann anschliefend mit Hilfe des Faktors R,, der gemafl Gleichung 22 bestimmt wird, auf
das Paneel umgerechnet werden. Der Vorteil dieser Vorgehensweise ist die verhdltnisméaBig geringe
Datenmenge fiir die reflektierte Strahlung. Dies ermdglicht ein einfaches Umschalten zwischen Da-
tensétzen verschiedener Bodenreflexivitit, ohne jeweils den kompletten Datensatz aus dem Arbeits-
speicher 16schen zu miissen, um einen vollstdndig neuen Datensatz zu laden. Das in der Simulation
verwendete Strahlungsspektrum wird schliellich berechnet durch:

Epx = Bya (Asha,Zs) - 05 (V) + (RsBon) (Aoshas 26,0, AW0) + (042 B ) (Assha,Zs) - Ry
(26)

Neben den spektralen Leistungsdichten sind im Modell die iiber das Spektrum integrierten Leis-
tungsdichten Ey,,, E,s und E, enthalten. Die Leistungsdichten werden jeweils ermittelt durch:

By — / Epur \ashasZs) - dAs (27)
0

Eps = / (RyEun) (Mssha, Zs,0p A s) - dAs (28)
0
o0

E, = / (ghaBr) (Assha,Zs) - dg (29)
0

Die Einstrahlung auf eine im Raum ausgerichtete Empfangsfliche kann nun geméfl Gleichung 15
ermittelt werden als:

E, = Ey, cos (Vsp) + Eps + Ry - E, (30)

Die ermittelten Leistungsdichten werden spéter fiir die Berechnung des Thermalhaushalts genutzt
und koénnen auch zur iiberschlagsméfligen Berechnung der elektrischen Ertrédge des Luftfahrzeugs
verwendet werden, sofern keine Daten zur spektralen Sensitivitdt der Photovoltaik vorliegen.

Tabelle 4: Diskretisierung der Lookup Tabelle des Sonnenmodells

Variable Wertebereich Schrittweite

As 280..400 nm 2nm
400..1700 nm 5nm
1700..2000 nm 10 nm

ha 0..30.000 m 1.000 m

Z 0..80° 5°
80..100° 5°

O, 0..180° 5°

AV, 0..360° 15°
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4.2.3 Ausgewihite Daten des Sonnenmodells

Abschlieflend werden exemplarisch mit Hilfe der Lookup-Tabelle erzeugte Daten vorgestellt. In
Abbildung 29 sind jeweils auf der linken Seite ausgewéhlte, gemafl Gleichung 26 ermittelte spektrale
Leistungsdichten und auf der rechten Seite die dazugehorigen, geméafi Gleichung 30 ermittelten
Leistungsdichten fiir die angegebenen Parameter dargestellt. Die oberen Diagramme zeigen den
Leistungsdichteverlauf in Abhéngigkeit von der Azimutdifferenz. Die Leistungsdichte im rechten
Diagramm weist dabei den zu erwartenden sinusférmigen Verlauf auf. Im Bereich des Maximums
der Leistungsdichte féllt die Sonnenstrahlung fast senkrecht auf die Empfangsfliche, womit die
Leistungsdichte anndhernd der des extraterrestrischen Spektrums entspricht. Die Abnahme der
Leistungsdichte auf unter E, < 100 Wh/m? fiir eine Empfangsfliche mit einer Azimutdifferenz von
AW, = 180° zeigt hingegen die geringe Intensitiat der diffusen Strahlung in dieser Hohe auf, da
dort keine direkte Strahlung mehr auf die Fliache trifft. Aufgrund des Neigungswinkels des Paneels
von O, = 45° fillt zudem ein Teil reflektierter Strahlung auf das Paneel, sodass klar wird, dass der
gestreute Anteil der diffusen Strahlung in grofien Hohen nur eine geringe Bedeutung hat. Dieser
Strahlungsanteil wird dennoch in der Lookup-Tabelle gespeichert, da fiir Fliige in niedrigerer Hohe,
bspw. bei Auf- und Abstieg des Flugzeugs, die gestreute Strahlung signifikant hoher ausféllt.

Die mittleren Diagramme zeigen den Verlauf der Leistungsdichte fiir verdnderliche Zenitwinkel.
Das Maximum liegt bei einem Zenitwinkel von Z; = 45°, da auch hier mit einer um 0, = 45°
angestellten Empfangsfliche gerechnet wurde. Zudem ist im rechten Diagramm die Erweiterung
des Datensatzes fiir Zenitwinkel Z; > 90° ersichtlich. Aufgrund der Flughthe verschwindet die
Sonne erst bei einem Sonnenstand von Z; = 94,5°. Bemerkenswert ist dabei die noch vorhandene
Leistungsdichte bei Sonnensténden jenseits Z;, = 90°. Bei groflen Breitengraden verédndert die Sonne
ihren Zenitwinkel verhéltnisméfig langsam und steht zudem oft tief am Horizont. Insbesondere dort
ist die vorgenommene Modellerweiterung, wie aus dem Diagramm ersichtlich, von Relevanz.

Die unteren Diagramme in Abbildung 29 zeigen die Verdnderung der Leistungsdichte mit der Hohe
auf. Dabei ist ersichtlich, dass insbesondere im unteren Teil der Atmosphére die solare Leistung
stark geddmpft und in Teilen ausgeloscht wird. Weiterhin ist zu erkennen, dass die Dampfung
der Einstrahlung insbesondere unter 10 km Hohe deutlich zunimmt. Dies liegt daran, dass dort
neben der zunehmenden Dichte der Atmosphére weitere Effekte, wie bspw. Wasserdampf- und
Aerosolddmpfung, auftreten und die Einstrahlung zusétzlich abschwéchen.

Die Abbildungen 30 und 31 zeigen iiber das Jahr und den Breitengrad die jeweils iiber einen Tag
verfiigbare solare Energiedichte auf. Die Energiedichte wird dabei durch zeitliche Integration {iber
jeweils 24 h gewonnen:

t=24h

W, = / E,-dt (31)
t=0

In Abbildung 30 ist die Empfangsfliche sténdig senkrecht zur Sonne ausgerichtet, wohingegen
in Abbildung 31 eine horizontal ausgerichtete Empfangsflache vorliegt. Bei grofien Breitengraden
sticht fiir die Sommermonate der jeweiligen Hemisphére im Fall einer kontinuierlich zur Sonne aus-
gerichteten Empfangsfliiche eine hohe verfiighare Energie von bis zu 35 kWh/m? pro Tag hervor.
Weiterhin fallt insbesondere dort der groflie Unterschied zu horizontalen Empfangsflichen auf. Die
Energieausbeute fiir horizontale Empfangsflichen weist eine deutlich geringere Inhomogenitét auf.
Dies liegt daran, dass bei grofien Breitengraden der niedrige Sonnenstand und der damit verbunde-
ne geringe Einfallswinkel der Strahlung auf die Empfangsfliche durch die lange Sonnenscheindauer
kompensiert wird.

Fir die Konfigurationen solarelektrischer Stratosphérenflugzeuge lassen sich aus den Abbildun-
gen 30 und 31 nennenswerte Schliisse ziehen. So darf der solare Energiebedarf eines Luftfahrzeugs
mit horizontal aufgebrachten Photovoltaikzellen fiir einen ganzjahrigen Betrieb in einer Héhe von
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Abbildung 29: Spektrum und Leistungsdichte der solaren Strahlung fiir verschiedene Bedingungen
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Abbildung 30: Téglich verfiigbare Strahlungsenergie der Sonne bei vollstdndiger Nachfiihrung der
Empfangerflache
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Abbildung 31: Téaglich verfiighare Strahlungsenergie der Sonne fiir eine horizontal ausgerichtete
Empfangerflache



hq = 20km den Wert von 10kW h pro Tag und pro m? Photovoltaikzellenfliche nicht iiberschreiten.
Die kritische Phase ist dabei der Wechsel der Hemisphére im Bereich des Aquators, aufgrund der
dort langen Néchte. Auch fiir hohe Breitengrade im hemisphérischen Sommer liegt der zuldssige
solare Energiebedarf mit maximal 16 kW h/m? nicht deutlich hoher. Fiir Flugzeuge, die ganzjihrig
betrieben werden sollen, wére ein erhohter Energiebedarf nur zu bestimmten Jahreszeiten fiir den
Betrieb spezieller Nutzlasten moglich.

Wird eine Méglichkeit zur Ausrichtung der Photovoltaikzellen zur Sonne vorgesehen, so kann das
Luftfahrzeug theoretisch mit einem Energiebedarf von ca. 16 kW h pro Tag und pro m? Photovol-
taikzellenfliche ganzjdhrig in einer Hohe von h, = 20 km fliegen. Soll das Flugzeug nur saisonal
bei groferen Breitengraden eingesetzt werden, sind zudem deutlich héhere Energiebedarfe reali-
sierbar. Da eine Nachfithreinrichtung fiir Photovoltaikzellen in der Regel mit zusitzlichem Gewicht
sowie zusétzlichem Reibungswiderstand verbunden ist und zudem meist weniger Photovoltaikflache
kontinuierlich zur Sonne ausgerichtet werden kann, als Fligelflache vorhanden ist, kann die zusétz-
lich gewonnene Energie schnell durch diese konstruktiven Nachteile aufgewogen werden. Weiterhin
fithrt ein erhohter Energiebedarf zum Fliegen auch zu einem gréfleren Energiespeicher fiir den
Nachtflug. Fiir saisonal begrenzte Einsétze konnen Flugzeuge mit Nachfiihreinrichtungen fiir Pho-
tovoltaikzellen allerdings sinnvoll sein, da im Sommer die Néchte bei hohen Breitengraden kurz bis
verschwindend sind und die zusétzlich gewonnene Energie bspw. fiir leistungsstirkere Nutzlasten
verwendet werden kann.

4.3 Modellierung der emittierten Strahlung von Erde und Atmosphare

Fiir die Berechnung der Temperaturen kritischer Bauteile des Flugzeugs ist neben dem Modell der
Zusammensetzung und des Zustands der Atmosphére sowie dem Modell der solaren Einstrahlung
auch die von Korpern in der Ndhe des Luftfahrzeugs emittierte Strahlung zu berticksichtigen. Nach
[122] tragt die planetare langwellige Ausstrahlung, die sich aus der Strahlung der Erde selbst, der
Strahlung der Wolken sowie der Strahlung der Atmosphére zusammensetzt, bei einem Hohenballon
in einer Hohe von 33.000 m iiber einen gesamten Tag bis zu 49 % zur zugefithrten Warme bei und
kann daher nicht vernachlassigt werden.

Die Spektren der kurzwelligen Sonnenstrahlung und der von der Erde abgestrahlten langwelligen
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Abbildung 32: Approximation des kurzwelligen extraterrestrischen Sonnenspektrums sowie der
langwelligen Abstrahlung der Erde, jeweils unter der Annahme schwarzer Strahler
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Strahlung sind weitgehend separiert. In Abbildung 32 ist die Approximation des extraterrestrischen
solaren Spektrums sowie das Strahlungsspektrum eines schwarzen Korpers mit einer Temperatur
T = 15°C dargestellt, welches repréisentativ fiir die langwellige Ausstrahlung der Erde ist. Dabei
ist die unterschiedliche Skalierung der Ordinaten rechts und links zu beachten. Eine Wellenldnge
von A = 4.000 nm grenzt die energiereichen Anteile beider Spektren ab. Es ist ersichtlich, dass die
Strahlung der Erde trotz geringerer spektraler Leistungsdichte aufgrund der Breite des Spektrums
sowie der groBeren Wellenldnge mit einer Leistungsdichte von E = 390 W/m? eine beachtliche
Groflenordnung aufweist. Da die Erde am Tag und Nacht Wéarme abstrahlt, erklart sich auch der
genannte hohe Anteil der zugefiihrten Warme durch die Erde bei Héhenballonen.

Das Thermalmodell des Antriebsstrangs in dieser Arbeit verwendet die Leistungsdichten der Strah-
lung und erfordert daher ein Breitbandmodell. Oft stehen, wenn iiberhaupt, die erforderlichen Ma-
terialkenngroflen nur als gemittelte Grolen fiir bestimmte Wellenldngenbereiche zur Verfiigung,
sodass der Mehrwert der Verwendung eines Spektralmodells den deutlich hoheren Rechenaufwand
nicht rechtfertigt.

Ein Uberblick zu Breitbandmodellen der atmosphérischen langwelligen Ausstrahlung kann [123]
entnommen werden. Die angegebenen Modelle hidngen dabei vom Partialdruck des in der Atmo-
sphére enthaltenen Wasserdampfs p,, sowie der Atmosphirentemperatur 7, ab. Da die bis dato
beschriebenen Modelle fiir die Anwendung in niedrigen Hohen vorgesehen sind, wird in [124] ein
erweitertes Modell fiir grole Hohen vorgeschlagen, das zudem den Luftdruck p, als zusdtzlichen
Parameter verwendet. Dieses Modell wird auch im Rahmen dieser Arbeit angewendet. Die Leis-
tungsdichte wird mit der Stefan-Boltzmann-Konstante o dabei wie folgt berechnet:

Elw,a = &lw,a 0 * Ta4 (32)

Darin ist 7,y,, das Emissionsvermégen der Atmosphare in der Hohe des Luftdruckes pg:

Do) 045
Clwa = (0,48 + 0,17 p,*?2) - (;;Z) (33)

Die langwellige Ausstrahlung der Erde hidngt von der Temperatur der Erde und der Emissivitéat der
Erdoberfliache ab. Zudem durchlauft die Strahlung die Atmosphére, bis sie auf das Luftfahrzeug in
der Hohe h, trifft, und unterliegt dabei — wie auch die solare Einstrahlung — der atmosphérischen
Déampfung. Fiir die Leistungsdichte der langwelligen Ausstrahlung der Erde gilt:

Elw,e = Tlw,a (ha) *Elwe 0 Te4 (34)

Die Berechnung der atmosphérischen Dampfung in dieser Arbeit basiert auf der in [125] angege-
benen Luftmassenabschéitzung, die in [122] zur Dampfungsberechnung der langwelligen Strahlung
genutzt wird. Damit wird 7, , wie folgt ermittelt:

Tiw,a = 1,716 — 0,5 - (e 06558 | 0,095p0)

(35)
Die Emissivitdt der Erde wird in dieser Arbeit als Konstante ohne geografische Abhéngigkeit
angenommen. In der aus [126] entnommenen Abbildung 33 ist ersichtlich, dass die globalen Werte
deutlich tiber 0,9 liegen und offenbar fiir trockene Regionen etwas geringer ausfallen. Um die Wér-
mezufuhr zum Luftfahrzeug wéihrend der Nacht konservativ zu berechnen, wird &, = 0,94
gewahlt. Als Bodentemperatur wird fir A, = 0 m vom Atmosphidrenmodell bereitgestellt.
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5 Modellierung der Flugleistung

5.1 Modellierung der Flugbahngeometrie
5.1.1 Ablauf der Flugbahnberechnung

Die Flugbahnberechnung hat die Funktionen, die Lage des Luftfahrzeugs im Raum sowie die inkre-
mentelle Verdnderung der Position des Luftfahrzeugs zu jedem Simulationsschritt zu bestimmen.
Da globale Flugmissionen simulierbar sein sollen, wird die Position des Luftfahrzeugs grundséatzlich
in globalen Polarkoordinaten, d.h. Langengrad ¢ und Breitengrad A, sowie der Héhe h, tiber dem
mittleren Meeresspiegel beschrieben. Die Berechnung des inkrementellen Flugwegs erfolgt jedoch im
geoditischen Koordinatensystem, dessen Ursprung im Bezugspunkt des Flugzeugs liegt. Aufgrund
der im Vergleich zum Erdradius sehr kleinen inkrementellen Wegstrecken pro Simulationsschritt
kann angenommen werden, dass die Abweichung der realen Erdoberfliche von der Tangentialebene
vernachléssigt werden kann.

Um eine moglichst kurze Simulationszeit langandauernder Flugmissionen zu erzielen, wird auf eine
detaillierte Modellierung der Flugdynamik zugunsten einer grofien Simulationsschrittweite verzich-
tet. Entsprechend werden keine atmosphérischen Stérungen in Form von Boen bertiicksichtigt, und
es wird vorausgesetzt, dass das Luftfahrzeug in jedem Simulationsschritt einen stabilen und ein-
geschwungenen Flugzustand einnimmt. Die Lagewinkel sowie die Position des Flugzeugs im Raum
miissen jedoch in jedem Simulationsschritt neu berechnet werden, da insbesondere der elektrische
Ertrag der Solarpaneele von diesen Gréflen abhéngt. Zudem muss eine Anpassung des Flugpfades
wahrend der Simulationszeit moglich sein, um bspw. ertrags- oder speicheroptimierte Trajektori-
en zu realisieren. Dies umfasst unter anderem das bewusste Aufbauen zusitzlicher Flughthe bei
temporarem Leistungsiiberschuss. Zu diesem Zweck wird in dieser Arbeit ein quasistationéres Ver-
fahren zur Flugbahnberechnung gewéhlt, das sowohl die Anpassbarkeit des Flugpfades als auch die
Moéglichkeit kurzer Simulationszeiten sicherstellt.

Der Prozess der Trajektorien- bzw. Flugpfadberechnung ist in Abbildung 34 dargestellt. Zu Beginn
wird zunéchst das aktive Flugbahnelement, bspw. ein anzufliegender Wegpunkt oder ein Kreis, in
das geodétische Koordinatensystem des Luftfahrzeugs transformiert. Anschliefend wird basierend
auf dem Anflugverfahren ein Trackpunkt berechnet, um das Flugzeug auf der gewiinschten Bahn zu
fiihren. Dies ist insbesondere beim Flug auf den zusammengesetzten Figuren ,Oval®“ und ,,Acht®,
aber auch fiir den Kreisflug sowie den Anflug von Wegpunkten auf einem Radial erforderlich. Ist
die Anflugrichtung eines Wegpunkts nicht vorgegeben, wird der Wegpunkt selbst als Trackpunkt
gesetzt und frei angeflogen.

Nach Bestimmung des Trackpunkts erfolgt die Berechnung des Anflugpfads unter Beriicksichti-
gung des limitierten Wenderadius sowie des Windes. Dazu wird zunéchst eine Windkorrektur des
Trackpunkts vorgenommen. Anschliefend werden die moglichen Flugpfade iiber den negativen so-
wie positiven Wendekreis berechnet. Aus diesen beiden Flugpfadkandidaten wird schlielich der
kiirzere Weg gewihlt. In Kombination mit der Uberlagerung der Windgeschwindigkeit wird der
inkrementelle Flugweg iiber Grund innerhalb der Simulationsschrittweite bestimmt.

Basierend auf der inkrementellen Positionsverdnderung wird abschliefend die neue globale Positi-
on in polaren Koordinaten ermittelt. Zudem werden unter Verwendung der Wenderate sowie der
Flughohe die Lagewinkel, der Kurs {iber Grund sowie der Windvorhaltewinkel des Luftfahrzeugs be-
rechnet. In den folgenden Abschnitten wird zunéchst die Transformation von globalen Koordinaten
in das geodétische Koordinatensystem und zuriick hergeleitet. Anschliefend wird die Bestimmung
der Trackpunkte fiir den Anflug von Wegpunkten und den Folgeflug auf Kreisbogen erklart. Darauf
aufbauend wird die Konstruktion komplexerer Flugbahnelemente in Form von Ovalen und Achten
erlautert. Weiterhin werden die Windkompensation, die Beriicksichtigung minimaler Kurvenradien
sowie die Ermittlung globaler Flugpfade beschrieben.
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Abbildung 34: Ablauf der Berechnung der Flugbahn

5.1.2 Flugbahnelemente

Der Flugpfad wird als Missionsplan in Form einer Abfolge von Flugbahnelementen vorgegeben.
Das einfachste Flugbahnelement ist dabei der Wegpunkt. Dariiber hinaus werden in dieser Arbeit
Kreise, Ovale und Achten als komplexere Flugbahnelemente verwendet. Die Beschreibung der Flug-
bahnelemente erfolgt im geodétischen Koordinatensystem, wobei die Position des Ursprungs des
geodétischen Koordinatensystems fiir das Flugbahnelement durch einen Referenzpunkt in globa-
len polaren Koordinaten festgelegt wird. Mithilfe des Referenzpunkts wird die Transformation des
Flugbahnelements in das geodétische Koordinatensystem des Flugzeugs ermoglicht.

Der Wegpunkt wird durch den Referenzpunkt in polaren Koordinaten sowie seine relative Lage
zum Referenzpunkt definiert. Der Anflug auf den Wegpunkt kann im Missionsplan entweder frei
oder uber einen bestimmten Kurs festgelegt werden, dhnlich dem Anflug eines Funkfeuers iiber ei-
ne Standlinie in der klassischen Luftfahrt [127]. Als Erweiterung des einfachen Wegpunkts kénnen
Wegpunktmuster definiert werden, wie in Abbildung 35 beispielhaft fiir drei Wegpunkte darge-
stellt. Der Referenzpunkt definiert dabei den Ursprung des geodétischen Koordinatensystems, das
zum Wegpunktmuster gehort. Wegpunktmuster sind unter anderem erforderlich, um Suchpfade,
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Abbildung 35: Beipsiel fiir Wegpunktmuster mit drei Wegpunkten und vorgegebenen Anflugkursen

wie in [128] beschrieben, abzufliegen. In dieser Arbeit wird das Wegpunktmuster auch fiir einzel-
ne Wegpunkte verwendet, da es eine Verallgemeinerung des einfachen Wegpunkts darstellt. Dem
Wegpunktmuster kann entweder eine bestimmte Anzahl von Umldufen oder eine festgelegte Zeit,
die das Luftfahrzeug dem Muster folgen soll, vorgegeben werden. Die Angabe eines Anflugkurses
ist fir jeden Wegpunkt des Musters optional.

Das zweite grundlegende Flugbahnelement ist der Kreis. Kreise werden durch die Position des Mit-
telpunkts sowie den Radius definiert. Der Mittelpunkt fungiert dabei als Referenzpunkt und wird in
polaren Koordinaten angegeben. Wie im Fall der Wegpunktmuster kann auch hier eine bestimmte
Flugdauer fiir den Kreisflug festgelegt werden.

Aus Wegpunkten mit gerichtetem Anflug und Kreisbégen kénnen komplexere Flugfiguren generiert
werden. Im Rahmen dieser Arbeit werden der Flug auf einem Oval sowie auf einer Acht erlau-
tert. Beide Figuren sind durch die Vorgabe der Kreise A und B vollstdndig spezifiziert, wobei
deren Mittelpunkte und Radien die geometrische Struktur der Figur bestimmen. Die jeweiligen
Tangentenpunkte an den Kreisen fiir die geraden Verbindungsstrecken kénnen unter Berticksichti-
gung der Abbildungen 36 und 37 berechnet werden. Hierzu wird zunéchst der Richtungswinkel von
Mittelpunkt A zu Mittelpunkt B bestimmt:

o = arctan? (M) — [MA], [Mg]¢ — [M.]5) (36)

Weiterhin wird der Abstand der Kreismittelpunkte berechnet:

Ly = \/ (vl — ) + (M~ ) (37)
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Nun kénnen die Tangentenpunkte bestimmt werden. Fiir den Fall eines ovalen Flugpfadelements
gilt fiir den Kreis A:

7T—|—acs' (RA—RB)
orp =0M — — resin (| ————
T,p M 2 LM
oTn:aM+7T—arcsin( A_RB) (38)
' 2 Ly
und fir den Kreis B:
+ T . (RA—RB)
= — —arcsin | ————
oTp =0M 5 arcs Lu
aTnzaMW+arcsin( A_RB) (39)
' 2 L

Fiir den Fall eines achtformigen Flugpfadelements werden die Tangentenpunkte in dhnlicher Weise
berechnet. Fir den Kreis A gilt:

(R A+ RB>
oT,p = O) — arccos | —————
Ly
R
aTn:aM+arccos< At B) (40)
’ LM
Fiir den Kreis B konnen die Tangentenpunkte wie folgt ermittelt werden:
(R A+ RB>
Oorp = 0N + T —arccos | ———
Ly
R
OTn = OM + T + arccos ( At B) (41)
Ly

_—

positive Richtung

Abbildung 36: Konstruktion eines ovalen Flugbahnelementes
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positive Richtung

zG

Abbildung 37: Konstruktion eines achtférmigen Flugbahnelementes

Die Anflugkurse auf die Tangentenpunkte werden bei positivem Umlaufsinn des angeflogenen Krei-
ses durch Subtraktion von 7/2 (90°) und bei negativem Umlaufsinn durch Addition von /2 (90°)
ermittelt.

5.1.3 Inkrementelle Flugbahnberechnung unter Windeinfluss
5.1.3.1 Optimale Flugbahnen

Aufgrund von Flugleistungsbeschrankungen kann das Flugzeug den Flugpfad nur innerhalb be-
stimmter Grenzen beeinflussen. Die Antriebsleistung sowie die Belastbarkeitsgrenze der Struktur
limitieren insbesondere die Fihigkeit zur Anderung des Kurses. Solarelektrische Stratosphirenflug-
zeuge sind von diesen Einschrdnkungen besonders betroffen, da die fiir einen dauerhaften Flug
erforderlichen Leichtbaustrukturen nur sehr geringe Mandverlasten zulassen. Daraus resultieren
grofle Wenderadien, die bei der Berechnung des Flugpfades zu beriicksichtigen sind.

Um die in Abschnitt 5.1.2 vorgestellten Flugbahnelemente anzufliegen, besteht die Aufgabe in der
Regel darin, einen Zielpunkt mit einem bestimmten Kurs iiber Grund zu durchfliegen. Beim Weg-
punktmuster wird dieser Kurs durch die Anflugradiale vorgegeben, wéhrend er sich bei Kreisen
aus dem Tangentenkurs am Kreisbogen ergibt. Zudem besitzt das Luftfahrzeug an der aktuellen
Position einen Steuerkurs sowie einen Kurs iiber Grund und ist durch den minimal méglichen Wen-
deradius limitiert.

Fir festgelegte Kurse am Anfangs- sowie am Endpunkt ist der kiirzeste Pfad eine Kombination
aus Bogen mit minimalem Kurvenradius und geraden Segmenten. Werden mit P Bogen in ma-
thematisch positiver Richtung, N Bégen in mathematisch negativer Richtung sowie mit S gerade
Segmente bezeichnet, so lédsst sich zeigen, dass der kiirzeste Weg eine der in Abbildung 38 dar-
gestellten sechs Kombinationen aufeinanderfolgender Segmente NSP, PSN, NSN, PSP, NPN oder
PNP ist. Den zugrunde liegenden Beweis hat Dubins in der allgemeineren Form erbracht, dass
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Abbildung 38: Optimale Pfade unter Beriicksichtigung minimaler Kurvenradien fiir festgelegte Kur-
se am Anfangs- und Endpunkt nach Dubins

unter den genannten Randbedingungen die kiirzeste Verbindung zwischen zwei Punkten aus maxi-
mal drei Segmenten besteht — entweder aus einer Kurve, einer Geraden und einer weiteren Kurve
oder aus drei aufeinanderfolgenden Kurven [129]. Dementsprechend werden derartige Pfade auch
als Dubins-Pfade bezeichnet. Der Einsatz von Dubins-Pfaden im Bereich der Flugbahnplanung von
unbemannten Luftfahrzeugen wird bspw. von Lugo-Cardenas [130] sowie McLain [131] diskutiert.
Die Dubins-Pfade fiir einen Flug mit konstanter Geschwindigkeit in ruhender Atmosphére kon-
nen ohne groflen Aufwand ermittelt werden, wobei in der Regel alle Pfade berechnet werden, um
anschlieBend den kiirzesten zu bestimmen. Liegt die Windgeschwindigkeit in der Gréflenordnung
der Fluggeschwindigkeit, so muss dieser Effekt entsprechend in die Berechnung der Dubins-Pfade
einbezogen werden, was die Losung deutlich anspruchsvoller macht. Ein Kreisflug in einem hori-
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zontalen Windfeld mit konstanter Geschwindigkeit beschreibt iiber Grund eine Trochoide [132].
Werden die Kreisbégen der Dubins-Pfade durch Trochoiden ersetzt, so sind nur die Dubins-Pfade
mit Anfangs- und Endtrochoiden gleichen Umlaufsinns analytisch eindeutig berechenbar [133]. Die
zeitoptimalen Pfade mit unterschiedlichem Richtungssinn der Anfangs- und Endtrochoide miissen
numerisch-iterativ bestimmt werden, da die Losungsfunktion fiir die Verbindung von Start- und
Endpunkt mit Trochoiden unterschiedlichen Umlaufsinns in der Regel mehrere Nullstellen aufweist,
die nicht analytisch bestimmt werden konnen. Abhéngig von der geometrischen Ausrichtung und
der Positionierung des Flugzeugs zum Zielpunkt kénnen vorab die méglichen Kombinationen, die
den zeitoptimalen Pfad enthalten, identifiziert und damit der Berechnungsaufwand reduziert wer-
den [134]. Eine numerisch-iterative Losung bleibt jedoch weiterhin notwendig.

Aufgrund des hohen Berechnungsaufwandes wird fir die Missionssimulation ein vereinfachter An-
satz gewéahlt, bei dem auf die Festlegung eines festen Kurses iiber Grund fiir den Endpunkt des
Flugpfads verzichtet wird. Unter Beriicksichtigung minimaler Kurvenradien haben Boisonnat und
Bui gezeigt, dass in diesem Fall der zeitoptimale Pfad ein verkiirzter Dubins-Pfad, bestehend aus
maximal zwei Segmenten, ist [135]. Auf diesen, auch als Relaxed Dubins Path bezeichneten, Pfaden
basiert die Flugpfadberechnung der vorliegenden Arbeit.

5.1.3.2 Berechnung von Trackpunkten

Bei einem gerichteten Anflug eines Wegpunkts sowie beim Folgen eines Kreisbogens besteht die
Grundidee darin, in jedem Simulationsschritt einen Trackpunkt P zu berechnen, der als Ziel-
punkt angeflogen wird. Durch die sukzessive Anpassung des Trackpunkts, dem das Flugzeug je-
weils auf einem verkiirzten Dubins-Pfad folgt, wird es auf die gewinschte Bahn und somit auf
den gewilinschten Kurs gelenkt. Da sich zu jedem Simulationsschritt relevante Flugpfadparameter,
wie bspw. Windrichtung und -geschwindigkeit oder die Horizontalgeschwindigkeit des Flugzeugs in
der Atmosphire, d&ndern koénnen, ist eine Neuberechnung des Flugpfades grundsétzlich in jedem
Simulationsschritt erforderlich. Dadurch lasst sich das Trackpunkt-Verfahren ohne nennenswerten
Mehraufwand implementieren.

Die geometrischen Grofien fiir den Anflug eines Wegpunkts sind in Abbildung 39 dargestellt. Darin
bezeichnet P die aktuelle Position des Luftfahrzeugs und Pp den anzufliegenden Wegpunkt. Auf-
grund der geringen Steigleistung solarelektrischer Héhenflugzeuge erfolgt die Berechnung der Flug-

Abbildung 39: Geometrische Groéflen zur Berechnung des Track-Punktes P beim Anflug eines
Wegpunkts auf einem Radial mit dem Kurs X,
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bahn mit minimalen Kurvenradien eingebettet in der Horizontalebene. Diese Entscheidung wird
durch die Tatsache bestérkt, dass einerseits das Earth-GRAM aufgrund dessen Dominanz nur hori-
zontalen Wind bereitstellt und andererseits das Luftfahrzeug aufgrund der niedrigen Steigleistung
praktisch in der Horizontalebene fliegt. Damit wird eine entkoppelte Betrachtung der limitierten
Steigleistung fiir die vertikale Bewegung ermoglicht und eine signifikanten Vereinfachung der durch
minimale Wenderadien eingeschréankten Flugbahnberechnung erreicht. Der minimale Kurvenradius
wird zu Beginn der Flugbahnberechnung innerhalb eines Simulationsschrittes geméafl den in Kapitel
5.2.5 angegebenen Gleichungen fiir den aktuellen Flugzustand neu bestimmt und fiir die Berech-
nung des inkrementellen Wegstiickes, wie im Folgenden beschrieben, verwendet.

Der Trackpunkt wird ebenfalls in jedem Simulationsschritt, basierend auf der aktuellen Position
des Luftfahrzeugs P und dem Kurs tiber Grund Y o aktualisiert. Zundchst wird der Trackpunkt
ohne Beriicksichtigung des Windeinflusses bestimmt, wobei die Berechnungen fiir den gerichteten
Anflug eines Wegpunkts und das Folgen eines Kreisbogens Unterschiede im Detail aufweisen. Die
folgende Windkorrektur ist fiir beide Félle identisch.

Fiir die Berechnung werden die Punkte vektoriell im geodétischen Koordinatensystem dargestellt,
wobei bspw. [P D]G der Notation fiir den Punkt P p entspricht. Der obere Index der eckigen Klam-
mer bezeichnet dabei das Koordinatensystem, in dem der Vektor dargestellt wird, ein unterer Index
konkretisiert die Darstellung nach Bedarf, bspw. wenn nur ein Wert des Vektors gemeint ist. Zu-
nichst werden die zum Anflugradial parallele Strecke K| sowie der vertikale Versatz K berechnet
nach:

K| = [Pp - cos (Xp) + [Pp]y - sin (X ) (42)

und:

K, =[Pp] - cos(Xp) — [Ppls -sin (Xp) (43)

Weiterhin wird die Abweichung des aktuellen Kurses iiber Grund des Luftfahrzeugs vom gewiinsch-
ten Anflugkurs iiber Grund ermittelt:

AX = [Xp — X, (44)

Mit den ermittelten Werten kann nun der Trackpunkt bestimmt werden. Hierfiir wurde eine Vor-
schrift entwickelt, die bei hoher Ablage vom Radial zunéchst das Flugzeug senkrecht zum Radial
anfliegen lasst. Je ndher das Luftfahrzeug am Radial fliegt und je groBer die Kursabweichung A’Y,
desto weiter wird der Trackpunkt nach vorne gelegt. Die Berechnungsvorschrift lautet:

__5
Kp=Kro- (1+kay-AX) - 6( RT’mm) (45)

Der Faktor K7, o entspricht dem Vorhalt, der gewéhlt wird, wenn die Ablage sowie die Kursabwei-
chung den Wert Null annehmen. Um stets einen ausreichend hohen Vorhalt zur Folge des Radials
zu gewahrleisten, wird der Wert im Rahmen dieser Arbeit empirisch auf:

KL,O = max (2 . VTAS . At,2 . RT,min) (46)
gesetzt. Der Faktor ka, gewichtet die Kursabweichung und wird ebenfalls empirisch auf:
i
T

kay = (47)

festgelegt.
Basierend auf der Berechnung des Vorhalts wird nun der Trackpunkt bestimmt. Da der Anflug
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iber ein Radial richtungsgebunden ist, findet dieser nur dann iber das Radial statt, wenn die
Peilung des Flugzeugs zum Wegpunkt um nicht mehr als 90° vom Radial abweicht bzw. sich das
Flugzeug im Sinne des Radials noch vor dem Wegpunkt befindet. Dies ist dann der Fall, wenn K
positiv ist. Befindet sich das Flugzeug hinter dem Wegpunkt, so wird anstatt eines Trackpunkts
direkt der Wegpunkt angeflogen. Ist der berechnete Vorhalt groBer als der parallele Abstand zum
Wegpunkt, so wird ebenfalls der Wegpunkt selbst anstelle des dann hinter dem Wegpunkt liegenden
Trackpunkts angeflogen. Die Berechnung des Trackpunkts erfolgt demnach nach:

cos (X p)
[PT]G _ [PD]G — (K” - KL) - | sin 0><D) far K” > Ky, (48)
[PD]G fiir K” < Kjp,

Der Wegpunkt gilt als erreicht, wenn der Abstand zwischen dem Flugzeug und dem Wegpunkt
kleiner ist als die innerhalb eines Simulationsschritts zuriicklegbare Strecke. Das Kriterium lautet
somit:

V(Polé = PIE) + (1Pl —[PIS) < V- A (19)

Dabei ist V}, die horizontale Komponente von Vpag, die mit Hilfe des Bahnwinkels v berechnet
wird:

Vi = Vrag - cos () (50)

Fiir die vertikale Komponente V,, gilt analog:

Vo = Vras - sin () (51)

Das Folgen eines Kreisbogens mit dem Radius R erfolgt in gleicher Weise wie der gerichtete Anflug
eines Wegpunkts. Abbildung 40 zeigt die dabei verwendeten geometrischen Groflen. Hier wird
zunéchst der Positionswinkel des Flugzeugs auf dem Kreisbogen bestimmt:

op = arctan2 (— M, — M) (52)

Fiir den Sollkurs folgt:

™

- (53)

Xc=0p+

Dabei werden bei positivem Umlaufsinn des Kreises 7/2 (90°) addiert, bei negativem Umlaufsinn
subtrahiert. Fiir die Kursabweichung gilt analog zu Gleichung 44:

AX = [Xe = X, (54)

Des Weiteren wird auch hier der senkrechte Versatz K| berechnet, der sich aus der Differenz
zwischen Kreisradius und Abstand des Flugzeugs vom Kreismittelpunkt ergibt:

K= ()" + () - )
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Richtung

Abbildung 40: Geometrische Grolen zur Berechnung des Track-Punktes P beim Flug auf einem
Kreis

Der Vorhalt K, wird nun mit Gleichung 45 ermittelt und fiir die Berechnung des Vorhaltewinkels
o1, verwendet:

K
oy =B (56)
Nun wird der Positionswinkel des Trackpunkts bestimmt:
or =o0p+oy (57)

Bei positivem Umlaufsinn wird der Vorhaltewinkel addiert, bei negativem Umlaufsinn subtrahiert.
Schlieflich kann nun der Trackpunkt fiir den Flug auf einem Kreisbogen ermittelt werden zu:

[Pr]® = M| + Z:Cf)sEUT; (58)
T sm (o
0

5.1.3.3 Windkompensation und Bahnwinkelberechnung

Der Anflug der bisher berechneten Trackpunkte fiihrt nur in einer ruhenden Atmosphére zur ge-
wiinschten Flugbahn. Da fiir die langsam fliegenden solarelektrischen Hohenflugzeuge der Wind
einen besonders hohen Einfluss hat, muss dieser bei der Vorgabe der Trackpunkte beriicksichtigt
werden. Die Windkorrektur des Trackpunkts P erfolgt dabei ohne Berticksichtigung der Beschran-
kung des Wenderadius des Flugzeugs. Dies wird als zuldssige Vereinfachung betrachtet, da die
Windkorrektur in jedem Simulationsschritt erneut durchgefithrt wird und sich die Flugbahn mit
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zunehmender Ausrichtung auf den Trackpunkt einer Bahn ohne Beschrinkung des Wenderadius
annéhert. Die Berechnung des windkorrigierten Trackpunkts ist in Abbildung 41 dargestellt.

Im Rahmen der Windkorrektur werden auch der Bahnwinkel und damit die Horizontal- und Verti-
kalgeschwindigkeit des Flugzeugs in der bewegten Atmosphére bestimmt. In der Simulationsumge-
bung sind zwei Methoden zur Héhendnderung implementiert. Einerseits kann mit dem maximalen
bzw. minimalen Bahnwinkel gestiegen oder gesunken werden. Andererseits ist ein quasi-linearer
Ubergang von der aktuellen Hohe des Flugzeugs zur Zielhohe des Flugbahnelementes méglich. Im
Fall des maximalen bzw. minimalen Bahnwinkels ist die Berechnung der Windkompensation in-
sofern entkoppelt, als dass erst die Horizontalgeschwindigkeit V}, bestimmt wird und anschlieend
die Berechnung des windkorrigierten Trackpunkts erfolgt. Dazu wird zunéchst die Héhendifferenz
berechnet:

Ah = hp — h, (59)

Der Bahnwinkel wird nun durch Fallunterscheidung bestimmt:

Ah
Wenn m > sin (Ymaz): Y = Ymaz

A
Wenn VTAShAt < sin (’Vmin): Y = Ymin

Ah
Sonst: v = arcsin (VTASAt> (60)
Die Berechnung der fiir die Windkorrektur notwendigen Horizontalgeschwindigkeit V}, erfolgt nach
Gleichung 50. Das Prinzip der Windkorrektur beruht darauf, den Trackpunkt so weit gegen die
Windrichtung zu verschieben, dass ein direkter Anflug des Trackpunkts mit der Geschwindigkeit
Vi genau so lange dauert wie die Verschiebung des Trackpunkts aufgrund der Windgeschwindigkeit.

.-'OPT

Uy =

i

"""""" O
PT,W'

Abbildung 41: Windkorrektur des anvisierten Trackpunkts iiber einen modifizierten Relaxed Du-
bins Path
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Zunéachst werden die Strecke K7 und der Hilfswinkel v berechnet mittels:

Kr = (PrlS)" + (IS’ (51)

und
v= arctan2([PT]yG , [PT]fj) — Uy (62)

Die Zeitaquivalenz fiir den Flug zum windkorrigierten Trackpunkt Py sowie fiir die Verschiebung
von P7 i nach P7 mit der Windgeschwindigkeit fithrt bei vorab berechneter Horizontalgeschwin-
digkeit zur quadratischen Gleichung:

2+2-Vw~KT~COS(U> Kr?

0=t t—
Vi,2 — V2 Vi,2 — Viy'?

(63)

Bei einem quasi-linearen Ubergang kann die Horizontalgeschwindigkeit nicht vorausberechnet wer-
den, da  hier von der Verschiebung des Trackpunkts abhéngt. Allerdings kann die Horizontalge-
schwindigkeit iiber die Beziehung;:

Vi t? = Vpag? - t2 — Ab? (64)
dargestellt werden. Dies fithrt zur quadratischen Gleichung:

2- Vi - Kp - cos (v) K72 + Ah?

0=1>+ t—
Vras? — Viy? Vras® — Viy?

(65)

Mit Hilfe der Losungsformel fiir quadratische Gleichungen in Normalform wird nun je nach H6-
hendnderungsmodus fiir Gleichung 63 oder Gleichung 65 die positive Losung fiir ¢ ermittelt. Damit
kann nun der windkorrigierte Trackpunkt bestimmt werden:

Vv -t - cos (W)
Prw]® =[Pr]¢ — | Viy-t-sin (¥y) (66)
0

5.1.3.4 Berechnung des inkrementellen Wegsegmentes

Mit der Festlegung des windkorrigierten Trackpunkts kann nun der Anflugpfad berechnet werden.
Dieser basiert auf den in Abschnitt 5.1.3.1 erwédhnten verkiirzten Dubins-Pfaden. In Abbildung 42
sind die geometrischen Zusammenhénge der Pfadberechnung dargestellt. Der Ursprung des lokalen
geodétischen Koordinatensystems liegt weiterhin im Referenzpunkt des Luftfahrzeugs. Hier wird
anstelle des Kurses iiber Grund der Steuerkurs tiber Grund ¥ des Luftfahrzeugs verwendet, da
dieser die aktuelle Richtung der horizontalen Geschwindigkeit in der Atmosphére angibt. Die Be-
rechnung des Anflugpfades erfolgt in der bewegten Atmosphére. Sofern der Zielpunkt auflerhalb
der durch den minimalen Wenderadius aufgespannten Wendekreise liegt, existieren zwei mogliche
Anflugpfade, die beide ermittelt werden. Anschliefend wird der kiirzere der beiden Pfade gewéhlt
und entlang dieses Pfades das innerhalb der Simulationsschrittweite zuriickgelegte Pfadinkrement
bestimmt. Liegt der Trackpunkt innerhalb eines Wendekreises, wird nur der Anflugpfad iber den
alternativen Wendekreis berechnet. Die Berechnung beginnt mit der Bestimmung der Mittelpunkte
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Abbildung 42: Anflug des windkorrigierten Trackpunkts

der Wendekreise wie folgt:

o [ RT,min - COS (\I]T + %)
[M]™ = | R min - sin (U7 + g)

L O -
. I RT min - cos (U — ) 1
[Mn] = RT,min . sin (\I/T — g) (67)

Fiir die Positionswinkel auf den Wendekreisen gilt:

T
opp=Yr—75
T
opn =Y+ 5 (68)

Liegt der Trackpunkt auf oder aulerhalb des Wendekreises, muss folgende Bedingung erfiillt sein:

2

\/<[PT,W]§ - [Mp/n]f>2 + ([PT,W]?? - [Mp/n} j) > R7 min (69)

Die weiteren Berechnungen beriicksichtigen beide moglichen Pfade. Sollte nur ein Pfad realisierbar
sein, so wird die Berechnung fiir den aktuellen Simulationsschritt auf diesen Pfad beschrankt, wobei
die folgenden Formeln uneingeschrinkt gelten. Die Pfadberechnung wird mit der Bestimmung der
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Tangentenwinkel der Wendekreise wie folgt fortgesetzt:

oTp = arctanQ([PT,W]f - [Mp]g , [PTJ/V}G - [MP]G) 4.

xT T

RT,min

\/([PT,W]S - [MPL?)Q * ([PT,W]yG - [1\/I;n]yG)2

o7y = arctan 2([Prw]§ — M), [Prwld — M,]T) + -

+ s+ — arccos

Yy x
.-+ 4 arccos R’Z;min _ (70)
\/([PT,W]f - [Mn]f) + ([PT,W]g - [Mn]yG)
Nun kénnen die Wegstrecken iiber die Bogen bestimmt werden:
SA,p = RT,min : ’Aap|
SA7’n = RTJm'n : ’Aan’ (71)

Dabei sind Ao, und Ao, die Bogenwinkel der Pfade auf den Wendekreisen, die berechnet werden
nach:

Aop =orp—0opp

Aoy = 0Pn —0Tn (72)

Der Bogenwinkel auf dem negativen Wendekreis ist aufgrund der Richtung negativ und damit der
Grund fiir die Betragsbildung in den Gleichungen 71. Fiir die linearen Wegstrecken gilt:

510 = (Prwl? — (M + Brymin-cos(or,))) + -

S ([PT7W]yG — ([Mp]f + R min - Sin (UT,p)))2

Spn = \/([PT,W]f - ([Mn]f + R min - cos (UT,n))>2 +e

2
ot (Prw]f = (ML + Ry min - sin (01,0)) ) (73)
Schliefllich kann die Berechnung der Pfadldngen erfolgen:

Sp=Sa,+SLp
Sn = SA,n + SL,n (74)

Nach Auswahl des kiirzeren Pfades kann nun der inkrementelle Weg zur neuen Position fiir den
folgenden Simulationsschritt im geodétischen Koordinatensystem bestimmt werden. Die Lénge des
inkrementellen Weges innerhalb der bewegten Atmosphére betragt grundsétzlich horizontal Vj, - At
und vertikal V,, - At. Fiir den horizontalen Weg muss zudem unterschieden werden, ob die gesamte
Strecke auf dem Bogen oder anteilig auf dem Bogen und dem linearen Anteil des Anflugspfades
liegt.
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Ist der Weg iiber den positiven Wendekreis der kiirzere Pfad, so gilt fiir die Berechnung;:
Wenn Sy, >V, - At:

Vi, - At

Vriiar = VY7 +
RT,min

Vi - At
RT,min ~cos|{opp+ Rh )

T, min COs (\I]W)
[P]gm = [Mp]G + | Rrmin -sin (op, + %) + Vi - At - | sin (W) (75)

V, - At 0

Wenn Sy, <V, - At:

Uriine = VY7 + Aoy

R min - cos (o7,p)
[P]tciAt = [Mp]G + RT,min - sin (UT,p) + -
Ve, - At
Vi - At — Ry min, - |Aop| - cos (Ui at) cos (Tw)
vt | Vi At — Ry i - |Aop| - sin (Wpipae) | + Vv - At | sin (W) (76)

0 0

Wird der Weg iiber den negativen Wendekreis als kiirzerer Pfad bestimmt, so gilt fiir die Berechnung
der neuen Position:

Wenn Sy, >V, - At:

Vi At
RT,min : COS (JP,n — b

Ie. a RT,min COs (lI/W)
[Pliiar= ML + | Rynin - sin (opn — 220 ) |+ Viv - At - | sin (Tw) (77)
,main 0
V, - At

Wenn Sy, <V, - At:

Uriiar = V7 + Aoy

G o RT,min - COS (JT,n)
[P]tJrAt - [Mp] + RT,mm - sin (UT,n) + -

V, - At
Vi - At — Ry min - |Aoy| - cos (U iy a) cos (Uyy)
s+ Vi, - At — RT,min . ‘AUH‘ - sin (\I/T,t-i-At) + Vi - At - sin (\Ifw) (78)
0 0

Abschliefend werden der neue Kurs tiber Grund Y o die iiber Grund zuriickgelegte Strecke S, sowie
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die Geschwindigkeit iiber Grund ermittelt. Fiir den Kurs iiber Grund gilt:

X, = arctan2([PI%,, o, — [PIC, . [PIC, .o, — [PIS,) (79)

Die Strecke iiber Grund wird tiiber den Abstand der neuen zur alten Position ermittelt:

2 2
Sg = \/([P]gtJrAt - [P]St) + <[P];§,t+At - [P]ft) (80)
Die Geschwindigkeit tiber Grund folgt aus S:

S
Vy= 2 (31)

Der Wenderadius des Luftfahrzeugs wird {iber den Simulationsschritt gemittelt berechnet zu:

Vi, - At

RT L
U ionar — Yy

5.1.4 Globale Flugbahnen

Im globale Flugmissionen zu simulieren, muss die Form der Erde beriicksichtigt werden. Dabei wird,
analog zur Berechnung des Sonnenstandes, eine Anndherung des Erdelipsoiden als Kugel mit dem
mittleren Erdradius Rp vorgenommen. Die daraus resultierende Abweichung manifestiert sich in
geringfiigigen Unterschieden der Flugbahnlinge, die fiir den Simulationszweck akzeptabel sind!.
Die in Abschnitt 5.1.2 beschriebenen Flugbahnelemente sind jeweils in einem geodétischen Koor-
dinatensystem definiert, dessen Ursprung gleichzeitig der globale Referenzpunkt ist. Um die Flug-
bahnberechnung im geodétischen Koordinatensystem des Flugzeugs auszufiihren, wird die Verbin-
dung zwischen dem Flugzeug und dem Referenzpunkt des Flugbahnelements als Groikreis beschrie-
ben. GroBkreise, auch Orthodromen genannt, sind mittelpunktgleiche Kreise auf Kugeloberflaichen
und stellen die kiirzeste Verbindung zwischen zwei Oberflichenpunkten dar [137]. Im Vergleich zu
kursgleichen Verbindungen, den sogenannten Loxodromen, muss der Kurs bei Orthodromen im
Allgemeinen stetig angepasst werden. Daher wird in der Luftfahrt fiir kurze Strecken in der Regel
die kursgleiche Verbindung bevorzugt. Da die Kursnachfithrung in einer Softwaresimulation jedoch
keine Hiirde darstellt, wird hier grundsétzlich die Orthodrome als verbindendes Element gewéhlt.
In Abbildung 43 ist beispielhaft die Verbindung zwischen Panama City (geografische Koordinaten:
9°02'N, 79 °30'W) und Berlin (geografische Koordinaten: 52 °31'N, 13 °24’'FE)) sowohl als Ortho-
drome als auch als Loxodrome dargestellt. Es ist ersichtlich, dass die Orthodrome als kiirzeste
Verbindungslinie zwischen den gewéhlten Punkten um 354 km bzw. bezogen auf die Loxodrome um
3,62 % kiirzer ausfillt. Je weiter der Abstand zum Aquator, desto grofer werden die Unterschiede.
Fiir die Transformation des Flugbahnelements in das geodétische Koordinatensystem des Flugzeugs
wird zunéchst der Bogen der Orthodrome bestimmt:

€o = arccos (sin () - sin (Ap) + cos () - cos (Ap) - cos (¢p — ¢)) (83)
Unter Nutzung des mittleren Erdradius wird die Lange der Orthodrome ermittelt:

So=¢& - Re (84)

'Der verwendete mittlere Erdradius Re entspricht dem Radius der zum World Geodetic System - 1984 (WGS-84)
[136] Ellipsoiden volumengleichen Kugel. Die Oberfliche der resultierenden Kugel ist im Vergleich zum Ellipsoiden
um 0.22 % groBer, der Umfang der Kugel am Aquator um 0.0021 % kleiner und der Umfang eines Kreises, der die
geografischen Nord- und Stidpol durchlauft, um 0.1654 % grofer.
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Weiterhin wird der Kurs iber Grund der Orthodrome an der Position des Flugzeugs bestimmt:

X = arccos cos (A) - sin (Ap) — cos(¢p — ¢p) - cos (Ap) - sin (N) (85)
\/1 — (cos(¢— ¢p) - cos (A) - cos (Ap) +sin (A) - sin (Ap))?
Der Referenzpunkt Pp im geodétischen Koordinatensystem kann nun berechnet werden als:
. So - cos (Xo)
[Pp]” = | So-sin(Xo) (86)
hp

Da bei komplexeren Flugbahnelementen alle Positionen relativ zum Referenzpunkt in dessen geo-
détischem Koordinatensystem beschrieben sind, konnen diese Grofien nun einfach additiv in das
geodatische Koordinatensystem des Flugzeugs tiberfithrt werden, sodass die Flugbahnberechnung
wie in Abschnitt 5.1.3 beschrieben erfolgen kann.

Die Berechnung der neuen Position des Luftfahrzeugs nach Ermittlung des inkrementellen Weg-
stiicks innerhalb eines Simulationsschritts ist in Abbildung 44 illustriert. Mit dem inkrementellen
Wegstiick S, kann der Bogenwinkel der Orthodrome von P; nach P, a; berechnet werden:

Sy

g = By (87)

N Ort}hodrgme ; . .
So = 9417 kni-.. ; b
_52“31/
J /\: 9°02’ : Loxodrome o= 130‘24/

:qﬁ a ;'7'9030’ So:= 9771 km

W TE

Abbildung 43: Orthodrome und Loxodrome als Verbindung von zwei Punkten auf der Erdoberflache
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Abbildung 44: Berechnung der neuen Position iiber der runden Erde

Die globalen polaren Koordinaten der neuen Position kénnen nun berechnet werden als:
sin (§g) - sin (X,) !
cos (&) - cos (Ar) — cos (X)) - sin (§g) - sin (A¢) ¢
AprA¢ = arcsin (cos (&) - sin (A¢) + cos (X ) - sin (&) - cos (/\t)> (88)

@r+Ar = arctan (

5.2 Modellierung der Flugleistung des Luftfahrzeugs
5.2.1 Prozess der Flugzustandsberechnung

An die Flugbahnberechnung schliefit sich die Flugzustandsberechnung an, mit dem Ziel, die aktuel-
le Antriebsleistung sowie die Lagewinkel des Luftfahrzeugs im geodétischen Koordinatensystem zu
bestimmen. Die elektrischen Antriebe sind die Hauptverbraucher des Flugzeugs und stellen damit
die wichtigsten Konsumenten elektrischer Leistung in der Bilanzierung des Energieflusses dar.
Um der Umsetzung einer performanten Simulationsumgebung fiir langandauernde Flugmissionen
Rechnung zu tragen, wird auf die Modellierung der Eigenbewegungen des Luftfahrzeugs verzichtet
und vorausgesetzt, dass das Luftfahrzeug zu jedem Simulationsschritt einen eingeschwungenen und
stabil getrimmten Flugzustand einnimmt. Die zeitlichen Ableitungen der linearen und rotatorischen
Geschwindigkeiten des Luftfahrzeugs nehmen in diesem Fall den Wert Null an. Die Flexibilitéit des
Flugzeugs kann, soweit verfiighar, durch die statische Durchbiegung und Torsion des Fliigels in
Abhéngigkeit des Gesamtauftriebsbeiwerts sowie der Reynolds-Zahl berticksichtigt werden.
Aufgrund der wissenschaftlichen Fragestellung dieser Arbeit werden ausschliellich solarelektrische
Flugzeuge mit Batteriespeicher betrachtet. Bei diesen Flugzeugen bleibt die Masse wéahrend des
Fluges in Regel konstant. Weiterhin werden nur schiebewinkelfreie Flugzustdnde beriicksichtigt.
Dies wird dadurch gerechtfertigt, dass auch beim Kurvenflug, unabhéngig davon, ob dieser iiber
die Querruder oder durch differentiellen Schub eingeleitet wird, zur Widerstandsreduktion eine
entsprechende Schiebewinkelkompensation durch das Seitenruder erfolgen kann. Dieser sogenannte
koordinierte Kurvenflug kann durch den Einsatz eines entsprechend ausgelegten Flugreglers grund-
satzlich vorausgesetzt werden [138].

Der Prozess der Berechnung der Antriebsleistung ist in Abbildung 45 dargestellt. Aus der Vorausbe-
rechnung der Flugbahn werden Vr g, R sowie der erforderliche Bahnwinkel v als Eingangsgrofien
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Abbildung 45: Ablauf der Berechnung der Antriebsleistung

iibernommen. Zunéchst erfolgt die Berechnung des Schwenkwinkels des Auftriebsvektors @, gefolgt
von der Bestimmung des bendtigten Schubs Fr. Ein Propellermodell liefert das Wellenmoment und
die Propellerdrehzahl. Darauf aufbauend wird ein Motormodell fiir die Berechnung der elektrischen
Leistungsaufnahme verwendet. Durch die vorab bestimmte Limitierung von + in Abhéngigkeit von
hq und Vgag wird in der Flugbahnberechnung der Bahnwinkel auf einen realisierbaren Bereich be-
grenzt. Um eventuellen Ungenauigkeiten bei der Interpolation der tabellierten Bahnwinkelgrenzen
zu begegnen, wird zur Laufzeit iiberpriift, ob der Wert erreichbar ist, indem der bereitgestellte
Schub mit dem notwendigen Schub abgeglichen wird. Bei nennenswerten Abweichungen wird der
Bahnwinkel iterativ angepasst, bis die Grenze hinreichend genau erreicht ist.

Da diese Iterationsschleife neben der Flugleistungsrechnung auch die gesamte Flugbahnberechnung
umfasst, sollte die iterative Bestimmung der Bahnwinkelgrenzen wahrend der Laufzeit moglichst
vermieden werden. Dies kann durch ein engmaschiges Netz von Stiitzstellen sowie eines kleinen
Zusatzabstandes zu den Grenzwerten (hier 0,5 %) bei der Erstellung der Limitierungs-Lookup-
Tabelle erreicht werden. Die Vorabberechnung der Bahnwinkellimitierung erfolgt hingegen durch
sukzessives Durchlaufen der Iterationsschleife zur Bahnwinkelbegrenzung.

5.2.2 Steig- und Kurvenflug

Zur Berechnung der Lage des Luftfahrzeugs im Raum sowie zur Bestimmung der Antriebsleistung
miissen Steigflug und Kurvenflug betrachtet werden. Sink- und Geradeausflug kénnen dem Steigflug
als Sonderformen mit negativem bzw. den auf Null reduzierten Bahnwinkel zugerechnet werden.
Die auf das Flugzeug wirkenden Kréfte sind in Abbildung 46 dargestellt. Fiir die Zentrifugalkraft
Fe gilt beim Kurvenflug mit Kurvenradius Ry und Flugzeugmasse my:

Fo= 2% Vpag? (89)

Ry

Daraus folgt unter Beriicksichtigung des Bahnwinkels v und der Erdbeschleunigung ¢ fiir den
erforderlichen Schwenkwinkel ®; des Auftriebsvektors:

Vras?
d; = t _— 90
L a““<g-RT-cos<v> (50)

75



Fyy

Abbildung 46: Auf das Flugzeug wirkende Kréfte beim kombinierten Steig- und Kurvenflug

Dieser Winkel entspricht im Allgemeinen nur anndhernd dem Rollwinkel des Flugzeugs &, wobei
die Abweichung mit zunehmendem Anstellwinkel a sowie mit kleiner werdendem Kurvenradius Rp
zunimmt. Der Hintergrund dieser Abweichung liegt in der in der Luftfahrt {iblichen Eulerwinkel-
Konvention. Dabei erfolgt die Transformation vom geodétischen in das flugzeugfeste Koordinaten-
system zundchst durch eine Rotation um die Gierachse um den Gierwinkel ¥, gefolgt von einer
Nickrotation um den Winkel ©, und abschlieend durch eine Rotation um die Rollachse mit .
Dabei setzt sich der Nickwinkel ndherungsweise aus der Summe des Bahnwinkels v und des An-
stellwinkels « zusammen. Da der Vektor des Auftriebs L senkrecht auf dem Vektor der Flugge-
schwindigkeit steht, liegt der Rechnung zunéchst eine Nickbewegung um + zugrunde, gefolgt von
einer Rotation um ®y und abschlieflend einer zweiten Nickbewegung um .

Zur Ermittlung des Anstellwinkels und des Schubs Fr kann folgendes Gleichungssystem aufgestellt
werden:

0= Fr-cos(t+a)— D — Fy -sin(y)
0= —Fc-cos(®r)+ Fw - cos () - sin (D)
0=—Fr-sin(t+a)— L+ Fo-sin(®r) + Fyy - cos (y) - cos (D) (91)

Der Auftrieb und der Widerstand werden jeweils in Abhéngigkeit vom dynamischen Druck ¢ sowie
den dimensionslosen aerodynamischen Beiwerten und ihrer Referenzfliche ausgedriickt:

Cr (a,Re) - Syef
Chp (a,Re) . Sref (92)

Il
W

L
D

Il
W

Der dynamische Druck ist definiert als:

q— g Viag? (93)

Die aerodynamischen Beiwerte C';, und Cp héngen sowohl vom Anstellwinkel a als auch von der
Reynolds-Zahl Re ab. Die Reynolds-Zahl ist definiert als:

Re — @VTfLSLf (94)
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wobei als Referenzlinge L,y in der Regel die Fliigelprofiltiefe gewahlt wird. Die Luftdichte ¢ und
die dynamische Viskositéit p, werden vom Atmosphidrenmodell bereitgestellt. Die Abhéngigkeit
von der Reynolds-Zahl ist insbesondere fiir langsam fliegende Flugzeuge, wie solarelektrische Ho-
henflugzeuge, von Bedeutung. Aufgrund der grofien Dimension von L,.s ist die Reynolds-Zahl in
niedrigen Hohen in der Regel ausreichend grof. Mit zunehmender Hohe kann sie jedoch aufgrund
der abnehmenden Luftdichte sowie der sinkenden Temperatur und der dadurch steigenden dyna-
mischen Viskositit auf problematische Gréfenordnungen von 10° und kleiner absinken. In diesem
Bereich kénnen laminare Abloseblasen mit grofler Ausdehnung entlang der Profiltiefe auftreten,
wodurch die Fahigkeit des Fliigels, Auftrieb zu erzeugen, deutlich reduziert wird. Mit steigender
Reynolds-Zahl nimmt die Ausdehnung der Abléseblase ab, und die Stromung haftet — mit einer
turbulenten Grenzschicht — kurz hinter der Blase wieder am Profil an [139]. Diese Effekte fiihren
dazu, dass die Auftriebskapazitit des Fliigelprofils von der Reynolds-Zahl abhéngt und der Wider-
stand bei kleinen Reynolds-Zahlen tiberproportional ansteigt. Daher muss die Abhéngigkeit von
der Reynolds-Zahl berticksichtigt werden.

Die Gewichtskraft wird mit der Flugzeugmasse m, berechnet zu:

Fyw=mg-g (95)

Werden nun die zweite und die dritte Gleichung des Gleichungssystems 91 ineinander eingesetzt,
ergibt sich — zusammen mit dem Schubeinstellwinkel ¢+ — ein gekoppeltes nichtlineares Gleichungs-
system mit den unabhéngigen Groflien o und Fr:

0= Fr-cos(t+a)— Fy-sin(y) —q-Cp (a,Re) - Spey

cos (7)

0= —Fr-si Fy - 220
7esin (L4 a) + Fiy cos (@)

- q . C’L (aaRe) : Sref (96)
Dieses Gleichungssystem kann in der Regel nur numerisch gelost werden. Ist die Summe ¢ 4+ «
jedoch sehr klein — was bei einem negativen Schubeinstellwinkel und einem positiven Anstellwin-
kel ndherungsweise der Fall ist — kénnen signifikante Vereinfachungen vorgenommen werden. Der
Auftriebsbeiwert kann in diesem Fall analytisch bestimmt werden zu:

B 1 cos (7y)
CrL= q- Sref Fw cos (Pr) (97)

Die Werte fiir Cf, und Cp liegen in der Regel tabelliert in Abhédngigkeit von a und Re vor, sodass «
bei bekanntem C7, durch Interpolation bestimmt werden kann. Anschliefend kann Cp mittels des
berechneten « aus der Interpolationstabelle ermittelt werden. Der erforderliche Schub wird darauf
basierend berechnet zu:

Fr=q-S5res (Cp(a,Re) + CL (o,Re) - cos (Pr) - tan (7)) (98)

Der Fehler der Berechnung des Auftriebsbeiwerts sowie des erforderlichen Schubs ist beispielhaft
in Abbildung 47 dargestellt. Dabei wurde anstatt eines tabellierten Datensatzes fiir die aerodyna-
mischen Beiwerte eine quadratische Widerstandspolare geméf:

Cp=Cro+Kp-Cr? (99)

Mit einem fiir Flugzeuge mit hochgestrecktem Fliigel reprisentativen Faktor Kp = 0,019 und
einer Flughthe von h, = 20 km wurde nun fiir jede Summe ¢ + o der Bahnwinkel v sowie der
Schwenkwinkel des Auftriebs ®; im Bereich —10°... + 10° variiert. AnschlieBend wurde die maxi-
male Abweichung zwischen den numerisch bestimmten Werten und den nach dem vereinfachten
Verfahren berechneten Werten ermittelt. Fiir die vorliegende Arbeit ist insbesondere der Schub von
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Abbildung 47: Fehler der Berechnung von Auftriebsbeiwert und Schub bei kleinen Schubanstell-
winkeln

hoher Bedeutung, da dieser letztlich die elektrische Leistungsaufnahme bestimmt. Es ist ersicht-
lich, dass die Abweichungen des Schubes fiir die gewéihlten Werte unter 1% liegen, womit die Wahl
des vereinfachten Berechnungsverfahrens fiir Auftrieb und Schub als gerechtfertigt angesehen wird.
Falls erforderlich, kann in der Simulationsumgebung die iterative Berechnungsmethode gewéhlt
werden.

Nachdem @, «, v und ¥ bestimmt wurden, kénnen nun die Euler-Winkel des Luftfahrzeugs be-
rechnet werden:

© = arcsin (cos («) - sin () + sin («) - cos (Pr) - cos (7))

® = arcsin <sin ((i)gs) ( @C())S ) )

¥ = Uy + arcsin (sin (q;fs) ((Sl)n (a)) (100)

Dabei ist ersichtlich, dass fiir &7 = 0° der Nickwinkel zur Summe aus « und v iibergeht, & Null
und ¥ gleich U wird.

5.2.3 Bereiststellung der aerodynamischen Beiwerte

Die zur Berechnung von Auftrieb und Widerstand notwendigen aerodynamischen Beiwerte Cr, und
Cp werden in der Regel wihrend des Entwurfs des Luftfahrzeugs erstellt und kénnen in tabellierter
Form in der Simulationsumgebung verwendet werden. Hierfiir kommen oft numerische Berechnungs-
methoden der Fluiddynamik, auch Computational Fluid Dynamics (CFD) genannt, zum Einsatz.
Ein Beispiel ist die aerodynamische Analyse des Entwurfs der hochfliegenden Plattform HELIPLAT
der Universitdt Turin, fir die die CFD-Software VSAERO [140] verwendet wurde [141]. Aufgrund
der in der Regel hohen Elastizitét solarelektrischer Hohenflugzeuge werden heute auch gekoppelte
aerodynamische und strukturmechanische Analysen zur Berechnung der Beiwerte fiir verschiedene
Flugzustinde genutzt [142]. Wird das Luftfahrzeug bereits betrieben, kénnen mittels Methoden
der Parameteridentifikation die aerodynamischen Beiwerte aus Flugversuchsdaten bestimmt wer-
den [143]. Mit diesen Daten werden die im Vorfeld numerisch berechneten Beiwerte oft verfeinert
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Abbildung 48: Berechnungsprozess der aerodynamischen Beiwerte

bzw. korrigiert, wodurch die Qualitdt der aerodynamischen Beiwerte erhoht wird.

Liegen zum Zeitpunkt der ersten Missionssimulationen fiir einen neuen Entwurf noch keine aerody-
namischen Daten vor, so kénnen Vorentwurfsmethoden zur Erzeugung des Datensatzes basierend
auf der Geometrie des Flugzeugs genutzt werden. Auch im Rahmen dieser Arbeit war es erfor-
derlich, einen vorldufigen aerodynamischen Datensatz zu erstellen. Der dabei angewandte Prozess
wird anhand des Entwurfs von HAP-«, der selbst nicht Gegenstand dieser Arbeit ist, erldutert
und ist in Abbildung 48 dargestellt. Hierfiir wird zunéichst in einer MATLAB®-Datenstruktur die
fiir die Beiwertberechnung relevante Geometrie fiir verschiedene dquivalente Fluggeschwindigkei-
ten zusammengestellt. Die Geometrie-Datenstruktur beschreibt unterschiedliche Komponenten des
Flugzeugs, wie bspw. den Fliigel sowie das Hohen- und Seitenruder, durch die Vorgabe von Profil-
geometrien und deren Position. Mit der Software XFoil werden fiir die Profile in Abhé&ngigkeit von
der Reynolds-Zahl die Polaren erzeugt. Die Software AVL wird verwendet, um fiir verschiedene &qui-
valente Fluggeschwindigkeiten und Anstellwinkel die Auftriebsverteilung iiber die aerodynamisch
wirksamen Komponenten zu bestimmen und den auftriebsabhangigen induzierten Widerstand Cp ;
zu berechnen. Anschlieend wird mit Hilfe der Auftriebsverteilung der Druck- und Reibungswider-
stand aus den Profildaten fiir das Flugzeug ermittelt und mit dem induzierten Widerstand sowie
den Zusatzwiderstdnden der Anbauteile zum Gesamtwiderstandsbeiwert Cp zusammengefiihrt.
Als Ende der 1980er Jahre am Massachusetts Institute of Technology das muskelkraftbetriebene
Flugzeug Daedalus entwickelt wurde, wurden Fliigelprofile auf ihre Einsatzeignung fiir Reynolds-
Zahlen deutlich kleiner als 100.000 untersucht und optimiert [144]. Ein Ergebnis dieser Arbeiten
war die Entwicklung der Software XFoil zur Berechnung von Strémungsverhéltnissen fiir zweidi-
mensionale Profile unter Beriicksichtigung der Viskositét des stromenden Fluids [145]. Aufgrund
der weiten Verbreitung im Vorentwurf von Flugzeugen sowie der hohen Ergebnisgiite, die bspw. in
[146] aufgezeigt wird, wurde XFoil fiir die Berechnung der Profilpolaren im Rahmen dieser Arbeit
gewahlt. Die Profilpolaren stellen den sogenannten Profilwiderstand, der als Summe aus Reibungs-
und Druckwiderstand zusammengefasst wird, als Funktion des Auftriebs dar. Fiir den inneren
Bereich des Fliigels des Flugzeugs HAP-a wurde als Niedrig-Reynolds-Zahl-Profil das vom DLR
entworfene Profil MH139R? ausgewihlt. Dieses Profil weist eine deutliche Wélbung auf und kann
hohe Auftriebsbeiwerte erzielen. An den Fliigelspitzen werden keine derart hohen Auftriebsbeiwerte
benotigt, sodass mit dem ebenfalls vom DLR entworfenen Profil MH139T ein Profil mit geringe-
rer Wolbung und entsprechend geringerem Nullauftriebsmoment gewéhlt werden konnte. Fiir die
Profile des Seitenleitwerks sowie des Hohenleitwerks, das als Ganzes als Hohenruder genutzt wird,

2Der Suffix ,MH* weist das Profil als einen Entwurf des DLR-Aerodynamikers Martin Hepperle aus
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Abbildung 49: Profilgeometrie und -polaren fiir unterschiedliche Reynolds Zahlen fiir das MH139R2

wurde mit dem NACAQ0009 ein symmetrisches Profil ausgewéhlt. Fiir das MH139R sind in Abbil-
dung 49 die Profilgeometrie und die mit XFoil berechneten Profilpolaren dargestellt. Dabei ist die
deutliche Zunahme des Widerstandsbeiwerts sowie die Abnahme des maximalen Auftriebsbeiwerts
mit abnehmender Reynolds-Zahl ersichtlich.

Die Software AVL, die hier zur Berechnung des induzierten Widerstands Cp ;, der lokalen Auf-
triebsbeiwerte sowie der Trimmung verwendet wird, basiert auf dem Panelverfahren Vortex Lattice
Methode (VLM) [147]. VLM z&hlt zu den einfachsten Methoden der dreidimensionalen Strémungs-
analyse und geht von der Annahme aus, dass das Stromungsfeld um eine auftriebserzeugende Fliache
in Form von hufeisenférmigen Wirbellinien modelliert werden kann. Die auftriebserzeugenden FIa-
chen werden dabei in eine Vielzahl kleiner Flachen diskretisiert, die jeweils Ursprung eines der
Wirbel sind. Die Wirbelstédrke wird unter der Annahme bestimmt, dass die Strémungsgeschwindig-
keit senkrecht zur Fliache verschwindet. Aus der Wirbelstdrke werden die Auftriebsverteilung und
der induzierte Widerstand berechnet [148]. Je nach Flexibilitat des Flugzeugs kann fiir ausreichend
steife Konstruktionen die Auslegungsgeometrie fiir den Reiseflug verwendet werden. Aufgrund der
ausgeprigten Flexibilitdat des Flugzeugs HAP-a wird bei der Berechnung des Auftriebs die von der
aquivalenten Fluggeschwindigkeit abhéngige Durchbiegung und Torsion des Fliigels beriicksich-
tigt. Diese Daten wurden durch die aeroelastische Analyse des Flugzeugs mittels eines gekoppelten
Aerodynamik-Strukturmechanik-Modells bereitgestellt [149].

Das fiir die Auftriebsberechnung mit AVL verwendete Geometriemodell ist in Abbildung 50 fiir
verschiedene Auftriebsbeiwerte, bzw. verschiedene dquivalente Fluggeschwindigkeiten fiir den Ho-
rizontalflug, illustriert. Die dquivalente Fluggeschwindigkeit berechnet sich nach:

Veas = Vras - ’/Q% (101)

Sowohl AVL als auch die fiir die aeroelastische Analyse eingesetzten Panelverfahren betrachten die
Stromung als reibungsfrei. Zur Berechnung der fiir die Strukturauslegung mafigeblichen Auftriebs-
kréfte ist diese Vernachldssigung in der Regel akzeptabel. Eine ausreichend genaue Abschétzung
des Widerstands zur Berechnung der notwendigen Antriebsleistung fiir eine Missionssimulation ist
damit allerdings nicht moglich, weshalb die hier vorgenommene Erganzung mit den Formwider-
standen erforderlich ist. Fir eine dquivalente Fluggeschwindigkeit von Vgas = 11 m/s und einen
getrimmten Auftriebsbeiwert von Cp, = 0,508, welcher bei dieser Geschwindigkeit dem Horizontal-
flug entspricht, ist die berechnete Auftriebsverteilung fiir Fliigel und Hohenleitwerk in Abbildung
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Abbildung 50: Illustration des AVL Modells fiir verschiedene Vgag

51 dargestellt.

Die Berechnung des Gesamtwiderstands wird geméfl dem in [150] beschriebenen Vorgehen durch-
gefiihrt. Mit AVL werden an N4 ; diskreten Stellen der j auftriebserzeugenden Komponenten die
lokalen Auftriebsbeiwerte ¢; ; ermittelt. Der Fliigel des Flugzeugs HAP-a wurde hierzu in 40 Ele-
mente diskretisiert. Mittels der mittleren Profilsehnenlénge ¢; des Elements ¢ wird jeweils die lokale
Reynolds-Zahl bestimmt nach:

Re; = Re - sz (102)

Anhand des lokalen Auftriebsbeiwerts und der lokalen Reynolds-Zahl kénnen nun die Formwider-
standsbeiwerte c4,i aus den XFoil-Polaren entnommen werden. Der Formwiderstandsbeiwert fiir die
auftriebserzeugenden Komponenten wird nun durch Summation der mit der Grofle des Flachenele-
ments gewichteten lokalen Formwiderstandsbeiwerte gebildet [151]:

j=Na1=Na,
Copr= >, > cai-ci-Dy (103)
j=1 =1
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Abbildung 51: Mit AVL berechnete Auftriebsverteilung fiir Vgas = 11 m/s und Cr, = 0,508
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Neben dem Fliigel und den Leitwerken erzeugen weitere Anbauteile aerodynamischen Widerstand.
Hierzu zéhlen in erster Linie die Nutzlastverkleidung, der Rumpf, das Fahrwerk und die Moto-
ren. Weitere kleine Beitrdge werden bspw. von den Antennen verursacht. Die Nutzlastverkleidung
wird beim Flugzeug HAP-a wie ein Seitenleitwerk betrachtet. Die Form entspricht dabei einem
NACAO0009-Profil. Die Berechnung des Widerstands erfolgt hier analog zum Fliigel und den Leit-
werken des Flugzeugs mithilfe des Profilwiderstands.

Bei der Berechnung des Rumpfwiderstands wird davon ausgegangen, dass der erzeugte Auftrieb
des Rumpfs und der daraus resultierende induzierte Widerstand vernachléssigbar sind. Der vom
Rumpf erzeugte Widerstand setzt sich daher ausschliellich aus Reibungs- und Druckwiderstand
zusammen. Der zusammengesetzte Widerstand kann basierend auf dem Reynolds-Zahl-abhédngigen
Reibungswiderstand einer flachen Platte Cy und einem den Druckwiderstand beriicksichtigenden
Formfaktor Kpp berechnet werden [152]. Es gilt:

Swet
Sref

Cp,fus = Cy - Kpp - (104)

Der Reibungswiderstand wird unter der Annahme einer vollstdndig turbulenten Umstrémung wie
folgt berechnet [153]:

0,072
Refus ’

Die Reynolds-Zahl des Rumpfes wird mit der Rumpflédnge [, bestimmt zu:

l us
Regys = Re- L (106)
L'ref
Der Formfaktor des Rumpfes wird nach [154] abgeschétzt zu:
dpus\ ® dfus )
Kpp=1+15. 1w 47,2t (107)
lfus lfus

Dabei gibt d,s den Durchmesser des Rumpfes an. Fiir alle weiteren aerodynamisch relevanten An-
bauteile werden die im Rahmen des aerodynamischen Entwurfs vom Entwicklungsteam von HAP-«
abgeschétzten Widerstandsbeiwerte fiir diese Arbeit tibernommen. Die Widerstandsbeiwerte dieser
Bauteile sind in Tabelle 5 aufgefiihrt. Zudem ist die Umrechnung auf die Referenzfliche des Flug-
zeugs angegeben sowie die Gesamtsumme des Zusatzwiderstandsbeiwerts Cp 444

Nun kann fiir vorgegebene Reynolds-Zahl eine Flugzeugpolare ermittelt werden, indem zu jedem
C1, der Widerstandsbeiwert aus den einzeln ermittelten Komponenten zusammengefasst wird:

Cp=Cp,i+Cpps+Cp. fus + Cp add (108)

Diese Methode ermdglicht auf einfache Weise, basierend auf der dreidimensionalen Geometrie, eine
erste Abschéitzung der Flugleistung neuer Entwiirfe vorzunehmen. Aufgrund verschiedener Unsi-
cherheiten muss dieser Datensatz jedoch im spéteren Projektverlauf mithilfe von Flugversuchsdaten
verfeinert werden, um die Simulationsumgebung bspw. als Missionsplanungswerkzeug oder fiir Ana-
lysen hoherer Giite nutzen zu kénnen.
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Tabelle 5: Zusatzwiderstande durch Anbauteile an HAP-«

Anbauteil Cpn Sy Cpyn - Sn/Sref
Landekufe Fliigel rechts 0,243 0,0032 0,000022
Landekufe Fliigel links 0,243 0,0032 0,000022
Landekufe Rumpf 1,1 0,0104 0,000318
Antriebsmotor rechts 0,5 0,018 0,000246
Antriebsmotor links 0,5 0,018 0,000246
Fliigel-Rumpf-Verbindung 1,0 0,02 0,000557
Nutzlastverkleidung - - 0,0076
Lufteinlass 0,5 0,01 0,000139
Antennen - - 0,000028
Summe 0,0092

Einige dieser Vereinfachungen sind:

e Das Verfahren berticksichtigt keine Interferenzwiderstéinde, z. B. zwischen Fliigel und Rumpf
oder zwischen Propeller und Fliigel.

e Die Form des folienbespannten Fliigels wird idealisiert und als profiltreu angenommen.

e Die Solarzellen werden lediglich durch eine Anpassung des forcierten Umschlagpunktes von
laminarer zu turbulenter Umstréomung auf die Vorderkante der Photovoltaikzellenbelegung
des Fliigelprofils beriicksichtigt.

e Die Riickwirkung des Propellers auf das Leitwerk wird nicht einbezogen.

Der im Rahmen dieser Arbeit verwendete Aerodynamikdatensatz reprasentiert den Kenntnisstand
der Entwicklung von HAP-a zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit. Basierend auf den zu-
kiinftig stattfindenden ersten Flugversuchen in niedriger Hohe wird dieser Datensatz sukzessive
verbessert um die spater im Rahmen der Arbeit getroffenen Aussagen zur Fahigkeit des Flugzeuges
die beabsichtige Hohenflugmission durchzufiihren zu validieren oder anzupassen. Auf die grund-
sitzliche Vorgehensweise und die im Rahmen dieser Arbeit vorgestellten Simulationsmethode hat
eine zukiinftige Verbesserung des Aerodynamikdatensatzes allerdings keine Auswirkung.

5.2.4 Modellierung des Propellers

Das Propellermodell setzt den erforderlichen Schub in die mechanische Antriebsleistung um. Bei so-
larelektrischen Hohenflugzeugen wird der Propeller auf den Reiseflug in der Einsatzhohe ausgelegt.
Eine besondere Herausforderung stellt der Steigflug in niedriger Hohe dar, da die Luftdichte hier
wesentlich hoher ist als in der Stratosphére. Um unterschiedlichen Luftdichten und Fluggeschwin-
digkeiten gerecht zu werden, verfiigen propellergetriebene Flugzeuge oft iber Propellerblatter mit
einstellbarem Einstellwinkel. Da ein Verstellmechanismus jedoch zusétzliches Gewicht und ein er-
hohtes Ausfallrisiko mit sich bringt, werden Propeller fiir die im Rahmen dieser Arbeit betrachtete
Flugzeugklasse in der Regel ohne Verstellmechanismus ausgefiihrt. Daher wird auch in dieser Arbeit
von Propellern mit fester Blatteinstellung ausgegangen.

Das Ziel des Propellerentwurfs ist es, durch Minimierung des induzierten Widerstands die Effizienz
des Propellers np zu maximieren. Diese Optimierung gelingt bei einem Propeller mit fester Blatt-
einstellung in der Regel nur fiir einen bestimmten Arbeitspunkt. Eine besondere Herausforderung
beim Propellerentwurf sind die bereits bei der aerodynamischen Auslegung angefiihrten niedrigen
Reynolds-Zahlen [155]. Ein Optimierungsalgorithmus fiir Propeller hochfliegender Solarflugzeuge
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mit expliziter Beriicksichtigung der geringen Reynolds-Zahlen wird bspw. in [156] beschrieben.
Der Entwurf des Propellers fiir HAP-« erfolgte auflerhalb dieser Arbeit. Dabei kam eine inverse
Entwurfsmethode zum Einsatz, die unter Vorgabe von Blattanzahl, Propellerdurchmesser, aerody-
namischem Profil und der {iber die Blattlinge verteilten Profiltiefe die optimale Auftriebsverteilung
sowie die entsprechenden lokalen Einstellwinkel fiir das Blatt ermittelt [157].

Der Propellerentwurf liefert die fiir die Simulationsumgebung notwendigen Groéflien Schubbeiwert cp
und Leistungsbeiwert cp, jeweils als Funktion des Fortschrittsgrades J. Der Fortschrittsgrad ergibt
sich aus dem Verhéltnis der axialen Stromungsgeschwindigkeit, die im vorliegenden Fall anndhernd
Vras betragt, zur Umfangsgeschwindigkeit des Propellers und wird bestimmt zu:

Vras (109)

J =
Npr - Dpr

Dabei sind ny, die Drehzahl des Propellers und D), der Propellerdurchmesser. Das Produkt np,- Dy,
wird auch als gekiirzte Umfangsgeschwindigkeit bezeichnet, da die tatséchliche Umfangsgeschwin-
digkeit der Blattspitze um den Faktor m grofler ist. Der Schub des Propellers kann mittels des
Schubbeiwerts bestimmt werden zu:

FT,p: Q'inQ'DPr4'CT (110)
Fiir die mechanische Leistungsaufnahme gilt:
— 3 5
Py =0-np” - Dp” - cp (111)

Die Effizienz des Propellers wird in Abhéngigkeit des Forschrittsgrades berechnet zu:

cT (J)
cp (J) ()

Fiir den Propeller des Flugzeugs HAP-« sind die Effizienz sowie die Schub- und Leistungsbeiwert-
verldufe in Abbildung 52 dargestellt. Die maximale Effizienz tritt bei einem Fortschrittsgrad von
ca. 0,75 auf, was zu einem Verhéltnis von ca. 0,23 zwischen Fluggeschwindigkeit und Umfangs-
geschwindigkeit des Propellers fithrt. Bei einer Geschwindigkeit Vgag von 10 m/s, was auf einer
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Abbildung 52: Effizienz (links) und Schub sowie Leistungsbeiwert (rechts) eines Propellers des Flug-
zeugs HAP-«
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Flughohe von 20 km einer Mach-Zahl von ca. 0,3 entspricht, ist ersichtlich, dass die Blattspitzen
bei maximaler Effizienz eine Mach-Zahl von 0,77 erreichen und damit hinreichend weit von der
Schallgeschwindigkeit entfernt sind.

In der Simulationsumgebung besteht die Aufgabe darin, zu einem erforderlichen Schub die mecha-
nische Leistungsaufnahme sowie daraus die Drehzahl und das Drehmoment der Antriebswelle zu
bestimmen. Da die Fluggeschwindigkeit V49 ebenfalls vorgegeben ist, konnen die zu den tabel-
lierten Fortschrittsgradwerten korrespondierenden Drehzahlwerte ny,,. aus Gleichung 109 berechnet
werden. Die fiir J tabellierten Werte fiir ¢y werden anschlieend in Abhéngigkeit von der Drehzahl
dargestellt, indem die ermittelten Drehzahlwerte in die Gleichungen 110 eingesetzt werden.

Die Drehzahl des Propellers wird nun durch numerisches Losen dieser Gleichung fiir den erfor-
derlichen Schub bestimmt. Die Leistung und die Effizienz des Propellers kénnen anschlieffend mit
Hilfe der Gleichungen 111 und 112 berechnet werden. Das Wellenmoment des Propellers ergibt sich
abschlieflend zu:

Py
27 Ny

My, = (113)
Damit liegen alle notwendigen Zusammenhéange zur Bestimmung der mechanischen Leistungsdaten
in jedem Simulationsschritt vor.

5.2.5 Beriicksichtigung von Limitierungen

Das Luftfahrzeug unterliegt verschiedenen sicherheits- bzw. bauartbedingten Limitierungen. Fiir
einen sicheren Flug ist es erforderlich in einem bestimmen Geschwindigkeitsbereich zu fliegen. In
Abbildung 53 sind die fiir das Flugzeug HAP-a im Entwurf definierten Geschwindigkeitsgrenzen in
Abhéangigkeit von der ISA-Druckhohe dargestellt [149]. Als Untergrenze gilt dabei die Stallgeschwin-
digkeit Vi, die bei maximalem Auftriebsbeiwert Cf, . erreicht wird. Da ein Unterschreiten der
Stallgeschwindigkeit zum Stromungsabriss und in der Folge zum Verlust des Flugzeugs fiihrt, liegt
die minimale Geschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches V,, ;;, mit ausreichendem Abstand
iiber Vi. In groflen Hohen werden keine, die Relativgeschwindigekit des Flugzeugs zur Atmosphére
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Abbildung 53: Zuléssiger Geschwindigkeitsbereich des DLR Luftfahrzeugs HAP-«
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wesentlich beeintrichtigenden, atmosphérische Storungen erwartet, sodass dort die minimale Be-
triebsgeschwindigkeit ndher an V; herangezogen werden kann. Bei der Geschwindigkeit V,,. werden
die strukturellen Auslegungslasten des Flugzeugs erreicht. Um auch hier {iber ausreichend Sicher-
heitsabstand zu verfiigen, wurde die maximale Betriebsgeschwindigkeit Vj, ;4. festgelegt.
Aufgrund der Leistungsgrenzen der Flugantriebe sind die erreichbaren Steigraten bzw. Bahnwinkel
limitiert. Fiir HAP-« sind die erreichbaren Bahnwinkel « fiir die minimale sowie die maximale
Fluggeschwindigkeit in Abbildung 54 angegeben. Die obere Grenze der Bahnwinkelbeschriankung
wird in niedrigen Flughohen zunichst durch die Drehmomentgrenze und in gréfieren Hohen ab
ca. 11 km durch die Leistungsgrenze vorgegeben. Die untere Grenze ist hier durch den Propeller-
Leerlauf bestimmt. Grundsétzlich kann mit den Antrieben auch ein Bremsmoment erzeugt und
durch die Propeller ein negativer Schub aufgebaut werden. Diese Moglichkeit ist durch die Mo-
dellierung der Antriebe auch grundsétzlich im Modell vorhanden, wird aber zunéchst im Rahmen
dieser Arbeit nicht betrachtet. Der Hintergrund ist, dass es kurzzeitig durchaus sinnvoll sein kann,
mit den Propellern zu bremsen, bspw. um im Landeanflug einen bestimmten Gleitpfad einzuhalten
oder wahrend des Abstiegs ein Gebiet mit unruhiger Atmosphére schneller vertikal zu durchfliegen.
Eine lang andauernde Nutzung der Bremsfunktion steht jedoch nur so lange zur Verfiigung, wie die
erzeugte Energie in die Batterien zuriickgespeist werden kann oder so gering ist, dass sie von Avio-
nik und Nutzlast konsumiert wird. Optimierte Abstiegspfade unter Nutzung der Bremsfunktion
sollen spéter mit Hilfe der Simulationsumgebung ermittelt werden, gehen aber iber den Rahmen
dieser Arbeit hinaus.

Weiterhin stellt der erzielbare Kurvenradius bei hochfliegenden Solarflugzeugen eine nennenswerte
Einschrankung dar. Fir das hier gewédhlte Beispiel HAP-« wird im Bereich niedriger Flughdhen,
im Fall von V, ;4. bis ca. 5 km Flughdhe sowie im Fall von Vi, bis ca. 12 km Flughohe, der
Kurvenradius durch die Gefahr des Stromungsabrisses an der Fliigelspitze limitiert. Werden kon-
struktive Mafinahmen, wie eine Schrankung des Fliigelprofils, vernachléssigt, so kann der minimale
Kurvenradius, unter Berticksichtigung eines Sicherheitsabstandes zur Stallgeschwindigkeit von 10 %
der Anstromgeschwindigkeit an der Fliigelspitze, berechnet werden zu:

b
R1 min = 11V (114)
2-(1- 3%
TAS
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Abbildung 54: Erreichbarer Bereich von Flugpfadwinkeln des DLR Luftfahrzeugs HAP-a
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In dieser Formel ist b die Fligelspannweite und der Faktor 1,1 berticksichtige die 10 % Erhohung
von V.

In grofieren Hohen stellt hingegen die fiir den Kurvenflug notwendige Auftriebserhohung das be-
grenzende Element dar. Daher wird unter Nutzung des maximalen Lastvielfachen ng 4. fiir den
Kurvenflug der zugehoérige Kurvenradius berechnet:

R ! Vras” (115)
7"7 ;. = .
e n97m0$2 -1 g - Cos (max (|'7max‘ 5 |7mzn|))

Fir HAP-a wird das Lastvielfache auf ng 4, = 1,1 begrenzt. Aus beiden Berechnungen wird der
groflere Kurvenradius als minimaler Kurvenradius gewéhlt.

In Gleichung 115 fliefit anstatt des aktuellen Bahnwinkels v der Betrag des maximalen bzw. mini-
malen Bahnwinkels ein. Der Hintergrund ist, dass zur Berechnung des minimal moéglichen Wende-
radius in Abhéngigkeit des aktuellen Bahnwinkels, beide Gréflen iiber Gleichung 98 iteriert werden
missten. Dies wiirde die Simulationszeit einer Mission signifikant erhohen. Andererseits weichen
die minimalen Wenderadien selbst bei Annahme eines vom Luftfahrzeug HAP-« nicht erreichbaren
maximalen Bahnwinkels von 15° zu einem tatsichlichen Bahnwinkel von 0° lediglich um ca. 3,5 %
ab.

In Abbildung 55 sind die minimalen Kurvenradien und maximalen Wenderaten fiir einen Bahnwin-
kel von v = 0° jeweils fir V;, min und V;, . dargestellt.

Mit der in diesem Abschnitt aufgezeigten Methode zur Berechnung des Flugzustandes, hier be-
stehend aus Antriebsleistung und Lagewinkeln des Luftfahrzeugs, konnen die erforderlichen Gréfien
zur Bestimmung der Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne sowie zur elektrischen Leistungsauf-
nahme der Flugantriebe ermittelt werden. Damit ist die Grundlage fiir die Berechnung des elektri-
schen Energieflusses sowie der Wérmestrome im néchsten Abschnitt gelegt.
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Abbildung 55: Minimale Kurvenradien und maximale Wenderaten fiir ein maximales Lastvielfaches
von Mg maz = 1,1
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6 Modellierung des Antriebsstrangs

6.1 Umfang des Antriebsstranges

Der Antriebsstrang ist fiir den Energiehaushalt das wichtigste System des Luftfahrzeugs. Die Haupt-
funktion des Antriebsstrangs ist die Bereitstellung des notwendigen Schubs zur Durchfiihrung des
Fluges. Aufgrund des sehr engen Zusammenwirkens werden in der vorliegenden Arbeit neben den
elektrischen Flugantrieben auch die Energiebereitstellung und -speicherung zum Antriebsstrang ge-
zdhlt. Das Luftfahrzeug HAP-« verfiigt {iber zwei Antriebsstrange, jeweils einen in jeder Fliigelhalf-
te. Beide Antriebsstrange sind unabhéngig in der Lage, die flugkritische Avionik des Luftfahrzeugs
zu versorgen. Zur Avionik zdhlen neben den Rechnersystemen und der Kommunikationsausriistung
auch die Sensornutzlasten sowie die Steuerflichenaktuatoren. Bei einem Ausfall eines der beiden
Antriebsstrange ist es daher weiterhin moglich, das Flugzeug wéihrend des nicht angetriebenen
Sinkflugs zu steuern und ggf. eine regulare Landung durchzufiihren.

Im Folgenden wird zunéchst die allgemeine Berechnung des elektrischen Netzwerks erlautert, das
alle Komponenten eines Antriebsstrangs miteinander verbindet. Anschliefend werden die Modellie-
rung der Solarpaneele, der elektrischen Flugantriebe sowie der Batterien beschrieben. Abschlielend
wird das Thermalmodell vorgestellt, das fiir die Berechnung der Temperaturen von Batterien und
Solarpaneelen dient. Auch beim Thermalmodell miissen verschiedene Komponenten miteinander
vernetzt werden, da — dhnlich den elektrischen Energiefliilssen — die Warmefliisse das Ergebnis ver-
schiedener interagierender Komponenten sind.

6.2 Modellierung der Leistungsfliisse

Die Solarpaneele, die Energiespeicher und die Energieverbraucher sind iiber ein elektrisches Netz-
werk miteinander verbunden. Zur simulationsbasierten Bewertung eines solarelektrischen Hohen-
flugzeugs und dessen verteiltem Antriebsstrang ist es erforderlich, die Energiefliisse in diesem Netz-
werk zu bestimmen. Bei der Berechnung des elektrischen Energieflusses wird angenommen, dass
hochfrequente dynamische Vorgédnge, die bspw. durch Leitungsinduktivitdten verursacht werden
kénnen, zu jedem Simulationsschritt abgeklungen sind und ein quasi-statischer Zustand vorliegt.
Der Begriff ,,quasi-statisch“ wird gewahlt, da das System aufgrund des Speichervermogens der Bat-
terien weiterhin ein dynamisches System ist, jedoch mit groflen Zeitkonstanten.

Zur Berechnung des elektrischen Netzwerks kommen verschiedene Methoden in Betracht. Sofern
das Verhalten der Netzwerkelemente analytisch beschrieben werden kann, stehen eine Vielzahl von
Losungsverfahren zur Verfiigung. In einfachen Féllen kann die Losung mithilfe der Kirchhoff’schen
Regeln, zu denen der Maschen- und Knotensatz zihlen, direkt berechnet werden [158]. Sind jedoch
nichtlineare Elemente im Netzwerk vorhanden, ist dies im Allgemeinen nicht mehr mdéglich, sodass
numerische Naherungsverfahren angewendet werden miissen. In [159] wird bspw. ein Verfahren be-
schrieben, bei dem die Kennlinien der elektrischen Elemente ausgehend von Startwerten jeweils
mittels einer Taylorreihenentwicklung linearisiert und das Netzwerk iterativ gelost wird. Ein analy-
tischer Losungsansatz wird in [160] vorgestellt, wobei die nichtlinearen Kennlinien der elektrischen
Elemente durch stiickweise lineare Funktionen approximiert werden.

Im Rahmen dieser Arbeit werden die Kennlinien der Netzwerkelemente durch diskrete Wertepaare
dargestellt, die einer gegebenen Menge an Spannungswerten U die zugehorigen Stromwerte I der
Kennlinie zuweisen. Dadurch kénnen beliebig nichtlineare Kennlinienverldufe abgebildet werden.
Allerdings setzt der im Folgenden beschriebene und in [161] in Grundziigen vorgestellte Losungs-
algorithmus voraus, dass der Kennlinienverlauf monoton ist, sodass eine bijektive Abbildung der
Wertepaare gewéhrleistet wird. Der im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Losungsalgorithmus ist
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Abbildung 56: Einfache elektrische Masche

in der Lage, fiir eine bestimmte, fiir solarelektrische Hohenfliige relevante Klasse elektrischer Netz-
werke den flielenden Strom und die Spannung jedes Elements basierend auf einzelnen nichtlinearen
Kennlinien der Komponenten zu bestimmen. Abbildung 56 zeigt eine einfache elektrische Masche
mit einem Erzeuger (links) und einem Verbraucher (rechts). Im Allgemeinen héangt der Strom nicht-
linear von der Spannung ab, was insbesondere bei Photovoltaikzellen und elektrischen Antrieben
der Fall ist. Der Zusammenhang zwischen Strom und Spannung wird iiblicherweise durch eine
Kennlinie beschrieben. Liegen die Kennlinien vor, wird der stationdre Arbeitspunkt der Schaltung
durch die Bestimmung des Schnittpunkts der Stromkennlinien ermittelt. In Ausnahmeféillen sind
die Stromkennlinien als analytische Funktionen der Spannung gegeben, sodass unter Umsténden
eine geschlossene Losung moglich ist. Da die Kennlinien fiir die Simulation aus Messdaten oder Da-
tenblattern entnommen und als Datenreihe vorliegen, kann dies nicht vorausgesetzt werden, sodass
ein numerisches Verfahren zu wéhlen ist.

Eine Losung durch Schnittpunktermittlung der Kennlinien ist bei einer Masche mit zwei Elemen-
ten einfach zu erhalten, da die Spannung {iber beiden Elementen gleich ist. Liegen die Kennlinien
allerdings fiir unterschiedliche diskrete Spannungswerte vor, so muss zunéchst die zweite Kennlinie
auf die gegebenen Spannungswerte der ersten Kennlinie umgerechnet werden. Das grundsatzliche
Vorgehen ist in Abbildung 57 illustriert. Dabei liegen die Stréme I7 und I jeweils an unterschied-
lichen diskreten Punkten vor. Die ausfiihrliche Notation, die fir eine Grofle angibt, dass sie aus

Faty (U2) o b DT °

Stromstarke I

Lrslr (le )
Spannung U

Abbildung 57: Ermittlung des flieBenden Stromes der einfachen Masche
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mehreren diskreten Werten zusammengesetzt ist, lautet fir I:

(b, = {0 (UYL, = I ({Una ) (116)

Die Notation fiir die Darstellung von I; in Abhéngigkeit von U; ist ebenfalls mit angegeben. Da
die Strom-Spannungs-Kurven hier grundsétzlich fiir diskrete Spannungswerte vorliegen, wird im
Folgenden die verkiirzte Schreibweise:

{11 (U1)}i2, = 1 (Uh) (117)

verwendet.

Fiir die Umrechnung der diskreten Stromwerte I (Us) auf die Spannungswerte U; wird der Inter-
polationsoperator Z eingefiihrt. Dieser bezeichnet hier die lineare Interpolation und Extrapolation
von Zwischenwerten. Fiir I (U;) gilt damit:

I, (Uy) =T (Uy,I2 (Uy) ,Uy) (118)
Die Losung fiir die einfache Masche wird ebenfalls durch Interpolation berechnet:
Usiv = Z (11 (Uh) — 12 (Uh) ,Ux,0) (119)

Der zugehoérige Strom I, kann schliefilich durch Interpolation einer der beiden Stromkurven an
der Stelle der Losungsspannung Uy, gewonnen werden.

Enthalt die Masche mehr als zwei Elemente, so wird die Losungsermittlung etwas komplizierter,
da zunéchst die Kennlinien aller Elemente iiber der gleichen Referenzspannung darzustellen sind,
um die diskreten Werte fiir die Strome sinnvoll addieren zu kénnen. Die Referenzspannung kann
beliebig gewéhlt werden, jedoch ist es praktikabel, den Spannungsverlauf iiber einem Element des
Netzwerks zu wahlen. Weiterhin wird das Losungsverfahren hier nur fiir eine bestimmte Klasse von
Netzen entwickelt, deren grundsétzlicher Aufbau in Abbildung 58 dargestellt ist. Alle Elemente wer-
den dabei im Verbraucher-Zéhlpfeil-System modelliert, d.h. fliet bei positiver Spannung ein Strom
in das Element, so ist dieser positiv, fliefit er aus dem Element, ist dieser negativ. Die Kreise stellen
hier abstrakte, elektrisch wirksame Elemente mit diskreten Strom-Spannungs-Kennlinien dar. Bei
der betrachteten Netzklasse sind die Maschen im unteren Bereich von links nach rechts verlaufend
in Reihe hintereinander geschaltet. Dies entspricht der Verbindung mehrerer Batterien, Antriebs-
motoren sowie leistungskonsumierender Avionikkomponenten durch einen im Fliigel verlaufenden
elektrischen Bus. Uber jede Masche kénnen beliebig viele weitere Maschen parallel geschaltet wer-
den, was im Grunde den Solarpaneelen entspricht.

Zur Losung des Netzwerks wird mit der unteren linken Masche begonnen. Im ersten Schritt ist die
Maschenquerspannung Ujps; zu bestimmen, fiir die gilt:

Unr1 (Ur11) = U1 — U2 (Ur11) (120)

Dazu ist Uy12 (U111) zu ermitteln. Die Berechnung ist in Abbildung 59 dargestellt, wobei die Strom-
gleichheit in Element 111 und Element 112 genutzt wird. Es gilt:

Iy (Unnn) = =Tz (Unn) (121)

Und somit folgt:

Uiz (Uin) = Z (—I2 (Ui12) ,Uni2, 2111 (Ui11)) (122)

Die Spannung Uy weist dasselbe elektrische Potential wie die Spannung Uj13 auf und wird hier
als Hilfsgrofle eingefiihrt, da sie spater auch fiir die Transformation der Stromkennlinien der par-
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allel geschalteten Maschen genutzt wird. Unter Nutzung von Upsq (Uy11) kénnen nun die Strome
I117 und 712 in Abhéngigkeit von U1z dargestellt werden. Der Transformationsprozess zur Er-
mittlung von I711 (Uy13) ist in Abbildung 60 illustriert. Ausgehend vom oben links dargestellten
Verlauf von I111 (U111) wird jeder diskrete Spannungswert iiber die unten links dargestellte Abbil-
dung Ujps (Ur11) auf einen zugehorigen Wert fiir Uy transformiert. Der resultierende Verlauf von
@111 (Uy13) ist oben rechts dargestellt. Formal ausgedriickt lauten die Gleichungen fir die Transfor-
mationsbeziehung:

Un1 (Uns) = Z (Ui (Ur11) ,Un11,U113) (123)
sowie

i (Uns) = Z (Ui, i1 (Unna) ;U (Ur)) (124)
Fiir I112 (U113) gilt nun:

Uni2 (Un13) = U1 (Un13) — U3 (125)
und fiir Uy12 (Uy13) folgt:

T2 (Uni3) = T (Uni2,1111 (U113) ,Ur12 (U113)) (126)

Die Berechnung fiir die parallel geschalteten Maschen wird anhand der Masche mit den Elementen
121 und 122 erklért. Zunéchst wird fiir diese Masche die Spannung Ujsq1 in Abhéngigkeit von Uyog
bestimmt:

Ut (Ur21) = Ur21 — Ur2a (Ui21) (127)
Uini1 Uini2 Usnat Uzpy2 Unnmt Umnp2
«— — «— —_— «— —_—
«— — - — «—

Ilm 1 Il ni2 12712 1 IQnQQ I'nmm 1 Imnm2
U Ugoo i U1 Uzoo fUn2t Upaa
T —> T —> T —>

«— — «— — «— —
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—

—
I219

Uni2
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Abbildung 58: Typische Netzwerkstruktur des elektrischen Energiesystems eines solarelektrischen
Hohenflugzeuges
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Abbildung 59: Spannungsanpassung {iber der Masche

Da weiterhin Ujys; das gleiche elektrische Potential wie Uiz aufweist, konnen die Kennlinien
I121 (U113) und I122 (U113) analog zur ersten Masche ermittelt werden nach:

Ui21 (U113) = Z (U1ar (Ur21) ,U121,U113)

I21 (U113) = T (Ui21,1121 (U121) ;U121 (U113))

Uiz (U113) = U1 (U113) — U113

I123 (U113) = T (Ut22,1122 (U122) ,U122 (U113)) (128)

Der nach rechts in Reihe anschliefende Teil des Netzes, wird mit jeder unteren Masche beginnend
analog zum linken Teil berechnet. Der Unterschied besteht allerdings darin, dass im Allgemeinen
13 (U113) # —I212 (Ur13) (und sinngeméf fur die folgenden Maschen) gilt. Vielmehr ist hier der
Knotensatz auf die Stromkennlinien anzuwenden. Es gilt daher:

ni

Iz (Un1s) = —T1z (Un13) + Y (T1n2 (U113)) (129)

n=2

Das Verfahren wird bis zur Masche m fortgesetzt. Da nun an den Knoten tiber dem Element m13
keine weitere Masche anschlieft, kann durch Schnittpunktbestimmung fiir die Stréome in diesem
Knoten, analog zur einfachen Masche aus Abbildung 56, durch Schnittpunktbildung der Summen-
kennlinie aller in den Knoten einflielenden Strome sowie des Stromes I,,,13 die Losung des Netzwerks
herbeigefiithrt werden. Es gilt:

n1
Um13,slv =7 <_Im13 (UmIS) + Z (Imn? (Um13)) 7Um13’0> (130)
n=2

Der Strom wird berechnet mit:

Im13,slv =7 (Um137[m13 (Uml?)) 7Um13,slv) (131)
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Abbildung 60: Transformation der Spannungsbasis einer Kennlinie

Nun wird das Netzwerk von rechts nach links durchlaufen und fiir jedes Element werden Spannung
und Strom durch Interpolation berechnet. So gelten bspw.:

Um-1)13,s00 =L (Um13,U(m_1)13 (U113) ,Um13,slv) (132)
Ton-1)13,500 =T <Um137I(m—1)13 (Um13) 7Um13,slv) (133)

Abschlieflend wird die Konsistenz der Losung mit dem Maschen- sowie dem Knotensatz iiberpriift.
Fiir jede geschlossene Masche n muss gelten:

2

0~ Eslv * 1V > Um13 + Z (Umm) (134)
i=1
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Die Summe der Strome in einem Knoten muss ebenfalls 0 sein. So muss fir jeden Knoten der
unteren Masche zwischen dem zweiten und dritten Element gelten:

Nm

0~ Eslv * 1 A 2 Im13 + Z (Ian) (135)

n=1

Aufgrund des genutzten linearen Interpolationsverfahrens und der damit verbundenen geringfiigi-
gen Ungenauigkeiten ist davon auszugehen, dass der Maschen- und Knotensatz im Allgemeinen
nicht exakt 0V bzw. 0 A ergeben. Daher wird eine maximale erlaubte Abweichung definiert, die in
der vorliegenden Arbeit zu 4, = 0,01 gewahlt wurde.

Mit der beschriebenen Berechnungsmethode ist es nun moglich, fiir alle Elemente im Netzwerk
zu jedem Simulationsschritt den Strom und die Spannung zu ermitteln. Die Ableitung der erfor-
derlichen Kennlinien fir die verschiedenen Elemente im Netz wird in den folgenden Abschnitten
beschrieben.

6.3 Modellierung der Solarpaneele
6.3.1 Modellierung der Solarpaneele ohne Leistungsmaximierung

Die Solarpaneele wandeln die eingestrahlte solare Leistung in einen korrespondierenden elektri-
schen Strom um. Basierend auf dem in Abschnitt 4.2 beschriebenen Strahlungsmodell der Sonne
wird unter Beriicksichtigung der physikalischen Eigenschaften der Photovoltaikzellen hier das Mo-
dell fiir die Leistungsumwandlung vorgestellt. Die folgenden Betrachtungen werden am Beispiel der
fir das Luftfahrzeug HAP-« selektierten Photovoltaikzellen ausgefiihrt. Dadurch wird jedoch die
allgemeine Giiltigkeit des Modellierungskonzepts nicht eingeschréankt, da das Vorgehen grundsétz-
lich unabhéngig von der konkreten Technologie der Photovoltaikzellen ist.

HAP-«a verwendet sogenannte Triple-Junction-Photovoltaikzellen des Unternehmens MicroLink De-
vices, Inc.. Triple-Junction bedeutet, dass drei photoelektrisch unterschiedlich sensitive Materialien
in Reihe geschaltet sind und dadurch eine Tandem-Photovoltaikzelle formen. Diese Photovoltaik-
zellen integrieren jeweils eine Schicht aus Galliumindiumarsenid (GalnAs), Galliumarsenid (GaAs)
sowie Galliumindiumphosphid (GalnP) und konnten unter Laborbedingungen fiir AM = 1,5 ei-
ne Umwandlungseffizienz von 31,75 % bei einer Temperatur von 7T, = 20 °C' erreichen [162]. Fiir
HAP-a werden jeweils zwei mal zwolf dieser Zellen zu einem Strang seriell miteinander verbunden.
Jeder Strang besteht aus zwei Halbstrédngen, da diese dem Fliigelrippenabstand entsprechen. Ein
Halbstrang ist in Abbildung 61 dargestellt.

Abbildung 61: Halbstrang eines Photovoltaikzellen-Stranges mit 12 Tandem-Zellen des Herstellers
MircoLink Devices, Inc.
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Zur Beschreibung der Modellierung eines Solarpaneels wird zunéchst bei einer einzelnen Photovol-
taikzelle begonnen. Am weitesten verbreitet sind Ein-Dioden- und Zwei-Dioden-Modelle zur Ap-
proximation des Verhaltens von Photovoltaikzellen [163]. Das Ein-Dioden-Modell wurde erstmals
von Shockley und Queisser im Jahr 1961 vorgestellt [164] und ist fur die folgenden Ausfithrun-
gen an dieser Stelle ausreichend. Das Ersatzschaltbild des Ein-Dioden-Modells ist in Abbildung
62 dargestellt. Die zugehorige Kennlinie kann im Erzeuger-Zahlpfeil-System analytisch wie folgt
beschrieben werden [163]:

UpetBpeslpe 1) ~ Upe+ Rpeys - Ipe (136)

Ipe = —Ipn + 1o - (e Ur Rpep
In der Formel entspricht I,,;, dem durch die solare Einstrahlung verursachten Stromfluss. Der zweite
Term ist die Shockley-Gleichung [165], die das elektrische Verhalten des p-n-Ubergangs der Diode
beschreibt. Darin sind Iy der Sperrstrom und Up die Temperaturspannung der Diode. Der dritte
Term der Gleichung beschreibt die elektrische Anpassung mittels des Ausgangsnetzwerkes mit den
Widerstédnden Ry s und R, . Grundsétzlich kann das elektrische Verhalten einer Photovoltaikzelle
hier einfach erkannt werden. Der Betrag von I, wichst zundchst linear mit I, an, wobei der dritte
Term zu einer leichten Reduktion der Spannung fiihrt. Mit zunehmender Spannung Up,. nimmt
der Strom aufgrund des Shockley-Terms exponentiell ab. Zur Bestimmung der Strom-Spannungs-
Kennlinie der Photovoltaikzelle wird zunéchst der von der solaren Einstrahlung abhéngige Strom
I, bestimmt. Hierfir wird die wellenlingenabhingige Photostromdichte jy, » berechnet, fiir die
nach [166] gilt:

jph,)\ =5\- Tpe,\ - Ep)\ (137)

Hierin sind 7, ) die wellenlingenabhangige Transmissivitat und Sy die spektrale Empfindlichkeit
der Photovoltaikzelle. Die Transmissivitidt wurde vom Hersteller der Photovoltaikzelle bezogen.
Die spektrale Empfindlichkeit kann aus den ebenfalls vom Hersteller bereitgestellten Daten der
externen Quanteneflizienz E'Q FE) berechnet werden nach:

q

=

‘s - EQE) (138)
Darin sind ¢ die Elementarladung, h das Planck’sche Wirkungsquantum und c die Lichtgeschwindig-
keit im Vakuum. Die fiir jede Lage der Tandem-Zelle bereitgestellten externen Quanteneffizienzen
sowie die daraus berechneten spektralen Empfindlichkeiten sind in Abbildung 63 dargestellt.

Zur Bestimmung von E,) miissen die Neigung ©, und der Azimut V¥, der Empféingerfliche der
Photovoltaikzelle bestimmt werden. Diese Empféangerfliche entspricht einem Solarpaneel. Solarpa-
neele werden in dieser Arbeit als planare Fldchen, die tangential an der Fliigeloberfliche anliegen,
approximiert. Dabei ist jedes Solarpaneel einem, spater in Abschnitt 6.7.2 naher beschriebenen,

Rpc,s [pu
* O
| I
WO WV [Je =
® O

Abbildung 62: Ein-Dioden-Modell einer Photovoltaikzelle
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Abbildung 63: Externe Quanteneffizienz und spektrale Empfindlichkeit der MicroLink Devices, Inc.
Triple Junction Zelle

Fligelkompartiment zugeordnet. Unter Beriicksichtigung der relativen Lage des Flugzeugs im geo-
détischen Koordinatensystem sowie der in Abbildung 64 dargestellten, vom Flugzustand abhéngigen
Verformung des Fliigels und der relativen Lage des Solarpaneels zum Fliigel kann die Transforma-
tionsmatrix vom geodétischen Koordinatensystem ins Koordinatensystem des Solarpaneels unter
Nutzung der Gleichungen 3, 4 und 5 bestimmt werden zu:

EPG — EPC . ECA . EAG (139)

(_)C + F]}T .

Abbildung 64: Winkel der Solarpaneele am Luftfahrzeug
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Die Neigung und der Azimut des Solarpaneels kénnen aus EP & berechnet werden:

©, = arccos (@g%))

EPG
U, = arctan ((3’2)> (140)

PG
=31

Der Einfallswinkel der direkten solaren Einstrahlung v, kann damit mit Gleichung 18 bestimmt
werden.

Da ein Solarpaneel aus mehreren Photovoltaikzellen, fiir die jeweils die gleichen Einstrahlungsbe-
dingungen gelten, besteht, verfiigt jede Photovoltaikzelle iiber die gleiche Photostromdichte jpp, ».
Daher kénnen alle Photovoltaikzellen eines Solarpaneels zu einer virtuellen Zelle zusammengefasst
werden. Der Kurzschlussstrom Ip,;, kann nun mit der Fliche einer Photovoltaikzelle A, bestimmt
werden:

Ly = —/0 donr - dAs - Ay (141)

Der Aufbau eines Solarpaneels ist als Ersatzschaltbild in Abbildung 65 dargestellt. Darin sind neben
den Photovoltaikzellen auch Bypass-Dioden und Blocking-Dioden enthalten. Die Bypass-Dioden
sind inhérent in der Photovoltaikzelle enthalten und erméglichen den Stromfluss, auch wenn eine
Zelle im Strang nicht bestrahlt wird und daher keinen eigenen Kurzschlussstrom generiert. Die
Blocking-Diode verhindert, dass Strom durch die Photovoltaikzelle fliefit, wenn die Leerlaufspan-
nung der Photovoltaikzelle niedriger als die anliegende Spannung ist. Die Bypass-Dioden kénnen
aufgrund der Annahme der Stromdichtegleichheit in allen Photovoltaikzellen vernachléssigt wer-
den, die Blocking-Dioden miissen allerdings bei der Kennlinienberechnung beriicksichtigt werden.

Da die Parameter Iy und Ur fiir die einzelnen Schichten der Tandem-Photovoltaikzelle vom Her-
steller nicht zur Verfiigung gestellt werden und von auflen ebenfalls nicht unabhéngig ermittelbar
sind, kommt das in [167] beschriebene kennlinienbasierte Verfahren fiir die Ermittlung der Strom-
Spannungs-Kennlinie der Photovoltaikzelle zur Anwendung. Anstatt der Nutzung der Schockley-
Gleichung zur Beschreibung des Verhaltens des p-n-Ubergangs kommt ersatzweise die fiir die Tan-
demzelle bereitgestellte Nominalkennlinie zum Einsatz. Um die Kennlinie auf das Solarpaneel um-
zurechnen, wird der Wertebereich (Strom) durch Multiplikation mit der Anzahl paralleler Strange

Abbildung 65: Erstatzschaltbild eines Solarpaneels
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np,sp und der Definitionsbereich (Spannung) durch Multiplikation mit der Anzahl in Reihe geschal-
teter Photovoltaikzellen n; g, skaliert.

Die Kennlinie des Paneels wird, wie in Abbildung 66 fiir die Paneel-Spannung Uy, und den Paneel-
Strom I, dargestellt, durch Parallelverschiebung entlang der Stromachse derart angepasst, dass
der Kurzschlussstrom der Kennlinie mit dem geringsten Strom der einzelnen Schichten der Tandem-
Zellen des Solarpaneels zusammenfallt. Der Kurzschlussstrom des Solarpaneels wird aus dem Kurz-
schlussstrom der Photovoltaikzelle durch Multiplikation mit der Anzahl der parallelen Stringe
berechnet:

Iph,sp = Np,sp - Iph (142)

Weiterhin ist die Leerlaufspannung der Photovoltaikzelle abhéngig von der Temperatur und steigt
mit abnehmender Temperatur an. Fiir p-n-Ubergéinge von Halbleitern auf GaAs Basis kann an-
néhernd ein konstanter Temperaturgradient von ca. —2 mV/K {iber einen Temperaturbereich von
—190 °C bis 80 °C beobachtet werden [168]. Aufgrund der drei in Reihe liegenden p-n-Ubergénge
der Tandemzelle wird in dieser Arbeit von einem Temperaturgradienten von —6 mV/K fir die
Photovoltaikzelle ausgegangen.

Die vom Hersteller bereitgestellte Kennlinie gilt fiir eine Photovoltaikzelle bei einer Temperatur von
20°C'. Unter Nutzung der durch das Thermalmodell bereitgestellten Temperatur wird die Kennlinie
durch Parallelverschiebung entlang der Spannungsachse auf die aktuell giiltige Leerlaufspannung
eingestellt. Die Blocking-Diode fiihrt dazu, dass der Verlauf der Strom-Spannungs-Kurve keinen
positiven Stromfluss ermoglicht. Sie wird berticksichtigt, indem die Kennlinie nach Erreichen der
Leerlaufspannung auf ca. 0 A gesetzt wird. Um eine eindeutige Losung des elektrischen Netzwerks
zu erméglichen, wird genau genommen ein marginaler Anstieg von 1- 10719 A/V gewihlt.

Die ermittelte Kurve kann nun direkt im elektrischen Netzwerk zur Berechnung des Energieflus-
ses verwendet werden. Werden mehrere Solarpaneele parallel angeschlossen, so kann entweder das
Netzwerk entsprechend erweitert werden oder die Kennlinien der Paneele werden addiert, sofern
die Verbindung zwischen den Solarpaneelen hinreichend niederohmig ist.

Mit dem dargelegten Berechnungsverfahren ist es nun moglich zu jedem Simulationsschritt die
Strom-Spannungs-Kennlinie eines jeden Solarpaneels zu berechnen.

Sub-Solarzelle im Strang Spannung Usp, [V]

Top (GaInP) Mid (GaAs) Bot (GalnAs) 15 30 45 60 :575 90

OOO I I I I .l : 1
-1.25 4 8 Blocking Diode
-2.50 A A Temperatur Anpassung <« L
= :
8 :
-3.75 i :
= ;
(o) .
i) .
-5.00 - R RER i

Geringster St
6.95 eringster wtrom Strom Anpassung

Photo-Strom Ipp,sp [A]
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Abbildung 66: Anpassung der Kennlinie der Photovoltaikzelle auf den geringsten Kurzschlussstrom
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6.3.2 Maximierung der elektrischen Leistung durch MPPT

Zur Maximierung der erzeugten elektrischen Leistung werden in vielen Anwendungen MPPTs zwi-
schen die Solarpaneele und das elektrische Netzwerk geschaltet. Ohne MPPT héngt der Arbeits-
punkt des Solarpaneels vom elektrischen Widerstand des Netzes ab, der sich iiber den Klemmen
des Solarpaneels einstellt. Die daraus resultierende Spannung {iber dem Solarpaneel kann dabei
deutlich vom Arbeitspunkt der maximal erzeugbaren Leistung abweichen.

Ein MPPT arbeitet als Impedanzwandler. Das bedeutet, dass der Arbeitspunkt des Solarpaneels
vom elektrischen Netzwerk entkoppelt wird, indem mittels eines Spannungswandlers die netzseiti-
ge Spannung derart variiert wird, dass das Leistungsmaximum in das Netz eingespeist wird. Der
Arbeitspunkt des an den Eingang des Spannungswandlers angeschlossenen Solarpaneels folgt der
ins Netz gespeisten Leistung, bis das Maximum erreicht ist.

Die grundlegenden Arbeitsprinzipien von an Gleichstromnetze angeschlossenen MPPTs koénnen
[169] entnommen werden. Einen umfassenden Uberblick iiber Regelungsalgorithmen zur dynami-
schen Nachfiihrung des Arbeitspunktes geben [169] und [170]. Ubliche Algorithmen benédtigen zur
Konvergenz deutlich weniger als 1 s, sodass aufgrund der deutlich hoheren Schrittweite des Si-
mulationsprozesses angenommen wird, dass der MPPT unmittelbar den optimalen Arbeitspunkt
einstellt.

Die Implementierung des MPPT ist in Abbildung 67 erlautert. Basierend auf der berechneten Kenn-
linie des Solarpaneels wird die maximal erzeugbare elektrische Leistung bestimmt. Als Kennlinie
fiir die Berechnung des elektrischen Netzwerks wird eine Kennlinie konstanter Leistung erzeugt, fir
die gilt:

Pspmaz = Unmppr - IMpPT (143)

Um eine Schidigung der Batterien bei hohen Ladezustdnden zu vermeiden, muss die Ausgangs-
spannung des MPPT auf eine fiir die Batterien sichere Betriebsspannung Upspp7 maes begrenzt
werden. Hierfiir wird die Kennlinie an der Stelle der Maximalspannung mit steiler Steigung auf
einen Strom von anndhernd 0 A und anschlieflend mit sehr geringer Steigung, dhnlich der Blocking-
Diode, weitergefiihrt. Im Rahmen dieser Arbeit wird als Spannungsgrenze die Ladeschlussspannung
der Batterien verwendet. Dies hat zur Folge, dass der Ladestrom der Batterien kurz vor Erreichen
der Ladeschlussspannung einbricht, da nicht mehr ausreichend Spannung zur Uberwindung der
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Abbildung 67: Ermittlung der Kennlinie bei Nutzung eines MPPT
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Leitungswiderstinde sowie des Innenwiderstands der Batterie zur Verfiigung steht.

Ein verteiltes Regelungssystem, welches die Ausgangsspannung der MPPTs ohne feste Spannungs-
obergrenze derart regelt, dass die Batterien mit optimalem Ladestrom bis zum Erreichen des La-
deschlusses geladen werden, bietet hier moglicherweise weiterfithrendes Optimierungspotenzial, das
allerdings iiber den Rahmen dieser Arbeit hinausgeht.

6.4 Modellierung der elektrischen Antriebsmotoren

Aufgrund ihrer hohen Leistungsdichte und des guten Regelungsverhaltens kommen als Flugantrie-
be in der Regel permanentmagneterregte Synchronmaschinen zur Anwendung. Fiir solarelektrische
Hohenflugzeuge sind aufgrund ihrer guten Moéglichkeit zur Durchleitung eines Kiihlluftstromes Mo-
toren mit radialem Fluss besonders attraktiv. Die Auslegung solcher Antriebe fiir die vorliegende
Anwendung wird bspw. in [171] diskutiert. Auch Antriebe mit axialem Fluss kénnen perspekti-
visch interessant sein, da deren Leistungsdichte aufgrund der kurzen Wege fiir den magnetischen
Ringschluss gesteigert werden kann [172]. Das fiir die Simulationsumgebung verwendete Model-
lierungskonzept ist fiir beide Bauarten gleichermaflen geeignet. Fiir das Flugzeug HAP-a kommt
ein auf einer marktverfiigharen Komponente basierender modifizierter, permanentmagneterregter
Synchronmotor mit radialem Fluss zum Einsatz.

Die Antriebsmotoren werden unter Nutzung von Stromrichtern feldorientiert geregelt, wodurch
ihnen das Betriebsverhalten permanentmagneterregter Gleichstrommotoren eingepragt wird [173].
Das Kennlinien-Modell des elektrischen Antriebs wird daher auf Basis des Betriebsverhaltens dieser
Motoren entwickelt. Fiir die Drehzahl des Antriebs gilt nach [174]:

1 1 R
Nmot = o : < : Umot,it - mot2 : Mmot) (144)

Pinag mag

Darin sind 7, die mechanische Drehzahl, M, das mechanische Drehmoment, ®,,,, der von
den Permanentmagneten erzeugte magnetische Fluss, U, it die durch den Motorregler erzeugte
Klemmspannung sowie Ry, der Wicklungswiderstand des Motors.
Das Drehmoment des Motors folgt aus dem Wicklungsstrom Iy, ¢

Mot = (I)mag : Imot,it (145)
Die mechanische Leistung des Motors berechnet sich zu:
Pmot,mech =27 - Nynot - Mot (146)

Im elektrischen Motor sowie im dazugehorigen Motorregler treten Verluste auf, sodass die aufge-
nommene elektrische Leistung Py, ¢ im motorischen Betrieb — d.h. der Motor gibt mechanische
Leistung an der Welle ab — grofler als die mechanische Leistungsabgabe ist. Im generatorischen
Betrieb — d.h. der Motor nimmt mechanische Leistung an der Welle auf — fallt hingegen die elektri-
sche Leistungsabgabe geringer aus als die mechanisch zugefiihrte Leistung. Die Verluste der elektri-
schen Maschine lassen sich in die elektrischen Leitungsverluste der Ankerwicklung, die Eisenverluste
(bestehend aus Ummagnetisierungs- und Wirbelstromverlusten) sowie die Reibungsverluste durch
Lager- und Luftreibung unterteilen [175]. Die Stromleitungsverluste hingen dabei vom Drehmo-
ment ab, wihrend Eisen- und Reibungsverluste mit steigender Drehzahl zunehmen.

Eine unabhéngige Bestimmung der Verluste ist aufwéndig und im vorliegenden Fall nicht erforder-
lich. Stattdessen wird durch Messung der elektrischen Eingangs- und mechanischen Ausgangsleis-
tung der Wirkungsgrad n,,,¢ ermittelt. Hierfiir wurde der in Abbildung 68 dargestellte Teststand
entwickelt. Da der Flugantrieb drehmomentgeregelt betrieben wird, erfolgt bei der Lastmaschine
eine Drehzahlregelung, um den Arbeitspunkt einzustellen. Wird der Flugantrieb als Motor betrie-
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ben, so speist dieser mechanische Leistung in den Antriebsstrang ein, die von der Lastmaschine als
Generator wieder in elektrische Leistung gewandelt und iiber einen sogenannten Bremswiderstand
in Warme umgesetzt wird. Zur Messung von Drehzahl und Drehmoment sind jeweils ein Drehgeber
und eine Drehmomentmesswelle verbaut. Zudem werden vom zu priifenden Flugantrieb die Ein-
gangsspannung und der Eingangsstrom des Motorreglers gemessen.

Zur Ermittlung von Leistung und Wirkungsgrad kam ein Power Analyzer vom Typ PW3390 der
Firma HIOKI E. E. Corporation zum Einsatz. Der Wirkungsgrad im motorischen Betrieb wird
bestimmt nach:

Prnot,mech o 27 - Mot * Mimot
Pmot,el Umot . Imot

TNimot = (147)
Im generatorischen Betrieb wird die elektrische Ausgangsleistung ins Verhéltnis zur mechanischen
Eingangsleistung gesetzt. Die tiirkisfarbene Kennlinie und das Wirkungsgradfeld des Flugantriebs
sind in Abbildung 69 dargestellt. Die Kennlinie weist drei Verlaufsbereiche unterschiedlicher Ursa-
che auf. Die rechte Seite wird durch den in Gleichung 144 beschriebenen Zusammenhang aufgrund
der maximalen Versorgungsspannung begrenzt.

Bei Drehmoment M, = 0 Nm erreicht der Motor die Leerlaufdrehzahl, wenn die drehzahlbeding-
te Relativgeschwindigkeit des Flusses der Permanentmagnete die induzierte Spannung gleich der
Versorgungsspannung werden ldsst. Durch Pulsweitenmodulation (PWM) stellt der Motorregler
die Spannung entsprechend der erforderlichen Drehzahl ein, wobei die Versorgungsspannung des
Motorreglers die Obergrenze fiir die Klemmspannung des Motors Usy,t,;¢ vorgibt. Mit steigendem
Drehmoment féllt die Drehzahl ab, da durch den stromabhéngigen Spannungsabfall iiber der Mo-
torwicklung die erforderliche Gegenspannung zur Uberwindung der induzierten Spannung sinkt.
Da im generatorischen Betrieb die Stromrichtung wechselt, steigt dort mit zunehmendem Moment
die Drehzahl an. Der durch die Versorgungsspannung begrenzte Teil der Motorkennlinie wird zu je-
dem Simulationsschritt in Abhéngigkeit der zum letzten Simulationsschritt berechneten Spannung
des Flugantriebs neu bestimmt. Die physikalisch gegebene Drehzahlbegrenzung wird durch die im
Motorregler implementierte Leistungs- und Drehmomentbegrenzung zur vollstdndigen Kennlinie
erweitert. Die Leistungsgrenze schiitzt den Motor vor Uberhitzung, und die Drehmomentgren-
ze verhindert mechanische Beschédigungen. Praktisch ist die Drehmomentbegrenzung durch eine
Strombegrenzung umgesetzt. Fiir das Flugzeug HAP-« ist die Drehmomentgrenze im motorischen
Betrieb auf M, = 18 Nm und im generatorischen Betrieb auf M,,,s = —5 Nm ausgelegt. Die

Lastmaschine Drehmomentmesswelle

Drehgeber
Liifter

Flugmotor

|

Abbildung 68: Teststand zur Charakterisierung des elektrischen Antriebsmotors
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Abbildung 69: Kennlinie und Wirkungsgrad des elektrischen Antriebsmotors

maximale Leistungsabgabe betragt Potmecn = 2000 W.
Beim Steigflug und beim Flug auf konstanter Hohe liegen bei HAP-a die Drehzahlen zwischen
13 rps und 30 rps bei Drehmomenten M, > 5 Nm. In diesem Bereich liegt der Wirkungsgrad des
Motors mit Motorregler zwischen n,,,: = 0,81 und 7,,,: = 0,86. Bei starkem Abfall der Leistung,
bspw. im Sinkflug, nimmt der Wirkungsgrad aufgrund der leistungsunabhéngigen Verluste des Mo-
tors sowie der Leistungsaufnahme der Logik des Motorreglers erwartungsgeméf deutlich ab.
Die Berechnung der Kennlinie des Flugantriebs fiir das elektrische Netzwerk ist in Abbildung 70
dargestellt. Die Berechnung des Arbeitspunktes des Motors erfolgt aus der Propellerkennlinie fiir
die aktuelle Fluggeschwindigkeit sowie den geforderten Schub. Wird ein Schubwert gefordert, der
innerhalb des moglichen Arbeitspunktbereichs liegt, so wird dieser fiir die weiteren Flugleistungs-
berechnungen verwendet. Dies ist in der Abbildung fiir den Punkt I der Fall. Liegt der geforderte
Schub auflerhalb der méglichen Arbeitspunkte fiir den elektrischen Motor, wie es fiir den Punkt 171
der Fall ist, so wird der Schnittpunkt zwischen der Propellerkennlinie und der Motorkennlinie als
maximal moéglicher Schub bestimmt und der Schubwert entsprechend reduziert. Mit der reduzierten
Schubleistung werden in diesem Fall die in Kapitel 5.2.1 beschriebenen Berechnungen fiir den aktu-
ellen Simulationsschritt wiederholt. Die Schnittpunktbestimmung erfolgt dabei durch Interpolation
analog zur Lésung des elektrischen Netzwerks gemafi Gleichung 119.
Schliefllich wird die Stromkurve fiir den elektrischen Flugantrieb als Konstantleistungskonsument
berechnet nach:

P, mot,mech
Imot Tlmot - Umot (148)
Damit liegt die fiir die Berechnung des elektrischen Netzwerks notwendige Kennlinie Ip,0 (Upot)
Vor.
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Abbildung 70: Ermittlung der Strom-Spannungs-Kurve des Flugantriebs

6.5 Modellierung der Batterien

Die Batterien sind nach den Photovoltaikzellen und den Antriebsmotoren die dritten wesentlichen
Komponenten, die fiir die Beschreibung des Energieflusses im Antriebsstrang modelliert werden
miissen. Fiir die Batterien des Flugzeugs HAP-a werden handelsiibliche wiederaufladbare Lithium-
Ionen-Zellen verwendet. Die ausgewéhlte Zelle ist die Samsung INR21700-50E [176]. Im Bereich der
Modellierung von wiederaufladbaren Lithium-Ionen-Zellen kann zwischen physikalisch-chemischen
Modellen, Ersatzschaltbild-Modellen und datengetriebenen Modellen unterschieden werden [177].
Physikalisch-chemische Modelle erfordern ein umfassendes Verstédndnis der elektrochemischen Ab-
laufe in der Zelle und fiithren in der Regel zu sehr komplexen Modellen hoher Detailtiefe. Diese
Modelle kommen bspw. zur Anwendung, wenn leistungsfihige Methoden zur Ladezustandsiiberwa-
chung oder Schadenfriiherkennung entwickelt werden sollen. Fiir den vorliegenden Anwendungsfall
sind diese Modelle weniger geeignet, da einerseits nicht die notwendigen Informationen zur Modellie-
rung der elektrochemischen Ablédufe in der Batterie vorliegen und andererseits der Rechenzeitbedarf
als zu hoch eingeschétzt wird. Daher kommen Ersatzschaltbild- sowie datengetriebene Modelle fiir
die Simulationsumgebung in den engeren Fokus. Ersatzschaltbild-Modelle werden durch ein einfa-
ches elektrisches Ersatzschaltbild repréasentiert, dessen Parameter so zu bestimmen sind, dass das
Modell moglichst gut mit dem realen Verhalten der Batterie iibereinstimmt. Oft verwendete Er-
satzschaltbilder sind in Abbildung 71 dargestellt.

Das einfachste Ersatzschaltbild ist das links abgebildete Modell 1. Dabei sind die ladungsabhéngi-
ge Spannung der Batterie Ugg sowie der stromabhéngige Spannungsabfall {iber dem Innenwider-
stand Rg beriicksichtigt. Dieses Modell ist fiir viele einfache Anwendungen geeignet. Aufgrund von
Ladungstransfer- und Diffusionsprozessen innerhalb der Elektrodenstruktur der Batterie wird die
Spannung neben der aktuellen Ladung und dem Strom auch von der Dauer der Strombelastung
dynamisch beeinflusst [178]. Dieses Verhalten wird in den Modellen 2 und 3 durch die RC-Glieder
am Ausgang beschrieben.

Unter datengetriebenen Modellen werden alle Modellierungsanséitze verstanden, die Eingangs- und
Ausgangsgrofien entsprechend empirischer Erkenntnisse miteinander verkniipfen. Hierzu zéhlt die
Verwendung von Kennlinien, die durch geeignete Messverfahren gewonnen wurden. Dieses Verfah-
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Abbildung 71: Ersatzschaltbilder von Batteriemodellen unterschiedlicher Modellierungstiefe [179]

ren kommt auch im Rahmen dieser Arbeit zum Einsatz. Ziel ist es, die Batterie in geeigneter Weise
zu modellieren, um einerseits die temperaturabhéingige Anderung der verfiigbaren Kapazitit und
andererseits die von der Ladung der Batterien abhéngige Spannung des elektrischen Netzwerks zu
bestimmen. Die Spannung hat dabei Einfluss auf die maximal erreichbare Drehzahl der Flugan-
triebe sowie auf den Arbeitspunkt der Solarpaneele, sofern keine MPPTs verwendet werden. Als
Abstraktionsmodell fiir das Verhalten der Batterie wird zu diesem Zweck das Ersatzschaltbild des
Modells 1 zugrunde gelegt.

Zur Gewinnung der Kennlinien der Lithium-Ionen-Zellen wurde ein spezielles Messprogramm unter
Nutzung einer Temperaturkammer definiert. Diese Charakterisierungstests sind in [180] umfassend
beschrieben und werden hier nur kurz zusammengefasst. Ziel ist die Ermittlung der Spannungskenn-
linie iiber der entnommenen Ladung sowie in Abhéngigkeit von Strom und Temperatur. Klassisch
werden Entladekurven mit konstantem Strom bei fixer Umgebungstemperatur aufgenommen. Die
Temperatur der Lithium-Tonen-Zelle stellt sich dann in Abhéngigkeit der internen Stromwarmever-
luste frei ein. Fir die Missionssimulation ist es allerdings erforderlich, die Kennlinie der Batterie
in Abhéngigkeit von der Zelltemperatur zu kennen. Die Zelltemperatur wird als Temperatur der
Batterie Tp,; durch Integration der Warmebilanz in der Simulation ermittelt. Da weder die Umge-
bungstemperatur noch der Strom wihrend der Laufzeit der Simulation einer Flugmission konstante
Groflen sind, konnen klassische Entladekurven nicht sinnvoll verwendet werden.

Die Ermittlung der Kennlinie wird auf Zellebene durchgefiihrt. Hierfiir wird die Zelle voll geladen
und schrittweise entladen. Nach jedem Entladungsschritt wird der Zelle ausreichend Zeit gege-
ben, um die gewiinschte Zelltemperatur stabil einzunehmen. Die stromabhéngige Spannung wird
wahrend des Anliegens kurzer Stromimpulse, deren Zeitdauer zu keiner signifikanten Tempera-
turdnderung der Zelle fithrt, gemessen. Wird dieses Vorgehen fiir unterschiedliche Temperaturen
wiederholt, so kann ein statisches Kennlinienfeld ermittelt werden.

Das Vorgehen der Kennlinienermittlung ist fiir die Temperatur Tp,; = 0°C' in Abbildung 72 darge-
stellt. Die getestete Zelle wird im abgebildeten Zyklus komplett entladen. Im oberen Diagramm ist
der Strom der einzelnen Batteriezelle Ijq; . mit den Entladephasen sowie den Strompulsphasen mit
Strémen von Iy, . = 1A bis Iy, . = 5A ersichtlich. Das mittlere Diagramm zeigt den dazugehorigen
Spannungsverlauf. Neben der gemessenen Spannung ist auch die zur Verifikation des Batteriemo-
dells ermittelte simulierte Spannung unter Vorgabe des gemessenen Stromverlaufs dargestellt. Die
in den Details aufgezeigten Unterschiede zwischen beiden Verldufen resultieren im Wesentlichen
aus dem Verzicht auf die Beriicksichtigung des dynamischen Spannungsabfalls. In weiten Bereichen
sind die Abweichungen, angesichts des fiir die vorliegende Anwendung konservativ hoch gewéhlten
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Abbildung 72: Vergleich von Messdaten mit dem Simulationsmodell fiir Tp,; = 0°



Entladestroms? von 0,3 C, akzeptabel gering.

Das Detail 11 zeigt kurz vor Erreichen der vollstdndigen Entladung auf der rechten Seite erhebliche
Unterschiede auf, die zukiinftig durch eine Ergédnzung des Batteriemodells um einen dynamischen
Anteil reduziert werden sollten. Die Abweichungen der Leerlaufspannungen kurz vor Erreichen der
vollstdndigen Entladung resultieren aus geringen Differenzen zwischen dem vom Batteriemodell mit
einer Schrittweite von 10 s errechneten Ladezustand und dem von dem verwendeten Batterietest-
gerdt mit deutlich héherer Abtastrate zum Ladezustand integrierten Strom.

Jede Batterie setzt sich aus einer Anzahl in Reihe geschalteter Zellen ngp, sowie einer Anzahl
parallel geschalteter Zellen ny,p, zusammen. Aus den fiir eine Zelle gemessenen Daten werden die
Spannungswerte fiir die Batterie erzeugt durch:

Ubat = Ns.ba Ubat,c (149)
Die Stromwerte werden umgerechnet nach:

Ibat = Np,ba * Ibat,c (150)

Mit der Ladung wird analog zum Strom verfahren. Die Batterie von HAP-« besteht aus 18 in Reihe
und jeweils 3 parallel geschalteten Zellen.

Fiir die Erstellung des Batteriemodells aus den gemessenen Kennlinien muss zunéchst die beziig-
lich Strom, Spannung und Temperatur invariante Grofle festgelegt werden. Wird vorausgesetzt,
dass aufler iiber die Klemmen der Batterie keine Ladung entweicht, so kann die Ladung gpq; hierfiir
verwendet werden. Dieser Wert beschreibt die absolute Ladung, die insbesondere bei niedrigen Tem-
peraturen nicht mehr vollsténdig entnommen werden kann, aber weiterhin in der Batterie gebunden
ist. Fiir die bei unterschiedlichen Temperaturen ermittelten Spannungsverldufe wurde jeweils auch
die entnommene Ladung bei Erreichen der Ladeschlussspannung bestimmt. Da die entnehmbare
Ladung mit zunehmender Temperatur steigt, kann die entnommene Ladung bei der maximalen
Temperatur — im vorliegenden Fall Ty,; = 60 °C' — als nominale Ladung festgelegt werden.

Zu jedem Ladungswert bei Tjq; = 60 °C kann nun ein korrespondierender entnehmbarer Ladungs-
wert fiir niedrigere Temperaturen aus den ermittelten temperaturabhéngig entnommenen Ladungen
bestimmt werden. Praktisch ergibt sich daraus ein zweidimensionales Feld, das {iber die Ladung
Qvar bei Ty = 60°C sowie die weiteren Temperaturwerte aufgespannt ist. Die temperaturabhéngig
verflighare Ladung g, wird daraus durch Interpolation ermittelt.

Nun kann die aktuelle Strom-Kennlinie fiir die Batterie I;,; bestimmt werden. Hierfiir wird zunéchst
die bei der aktuellen Temperatur maximal méglich Ladung gyt maz 7 ermittelt. AnschlieBend wird
zusammen mit der aktuell entnehmbaren Ladung g7 der Ladezustand bestimmt:

SoC = —dat.T” (151)
Qbat,mazx, T

Basierend auf dem SoC' sowie der Batterietemperatur kann nun die aktuelle Strom-Spannungs-
Kurve, wie in Abbildung 73 dargestellt, durch Interpolation des Batteriekennfeldes ermittelt wer-
den.

Die verfiigbare Kapazitdt der Batterie nimmt mit abnehmender Temperatur deutlich ab. Aufgrund
der niedrigen Umgebungslufttemperaturen besteht zudem die Gefahr, dass die Batterien nachts auf-
grund fehlender solarer Einstrahlung unter die zuléssige Betriebstemperatur abkiihlen. Bei der fiir
HAP-« verwendeten Batterie liegt die minimale Betriebstemperatur bei Typ,; = —30 °C.. In diesem
Zustand stehen nur noch ca. 65 % der nominalen Ladung und aufgrund der geringeren Spannung
ca. 50 % der nominal speicherbaren Energie zur Verfiigung.

Um einem Absinken der Temperatur entgegenzuwirken, wird eine elektrische Heizung in der Bat-

3Batteriefachsprache: 1,0C entspricht einem der Batteriekapazitit auf die Entladedauer von einer Stunde bezogenen
Entladestrom

107



~ Strom-Spannungs-Kurve
fir festes T und fespen SoC

=~ [09) Ne)
) @) )
L L ;

Batterie Spannung [V]
D
[a)

4
5O

W

S
$IC
2 ~8 K
0,25 0.00 AR

(SoC)

S 0,50
fate of Charge

Abbildung 73: Batterickennfeld der aus Samsung INR21700-50E-Zellen bestehenden Batterie von
HAP-« bei einer Temperatur von Tp,; = 20 °C

terie installiert. Die Heizung ist bei HAP-a als Widerstandsfolie ausgefiihrt, deren Integration in
die Batterie schematisch in Abbildung 81 dargestellt ist. Zur Aktivierung des Heizwiderstands
wird ein einfacher Zweipunktregler verwendet. Aufgrund der hohen Warmekapazitét der Batterie,
der damit verbundenen hohen Trigheit sowie der natiirlichen Stabilitdt der Regelstrecke ist dieser
hier problemlos einsetzbar. Die Anpassung der internen Strom-Spannungs-Kurve der Batterie in
Abhéngigkeit vom Schaltzustand der Heizung ist in Abbildung 74 dargestellt. Da der Heizwider-
stand parallel zur Batterie geschaltet ist und somit iiber demselben Spannungspotential wie die
Batterie betrieben wird, kann die modifizierte Strom-Kennlinie I;,, durch Superposition berechnet
werden:

Il/;at = Ipat — Ibat,h (152)

Mit der modifizierten Batteriekennlinie wird nun die Losung des elektrischen Netzwerks berechnet.
Der tatsédchlich flielende Batteriestrom I, kann wiederum unter Nutzung von Gleichung 152 be-
rechnet und darauf basierend der neue Ladezustand unter Verwendung der Simulationsschrittweite
At ermittelt werden:

Qbat,t+1 = Qoat,t + Lpar - At (153)

Insbesondere beim Verzicht auf einen spannungsbegrenzenden MPPT in den Solarpaneelen muss
eine Uberladung der Batterien durch eine stromflussunterdriickende Mafinahme verhindert wer-
den. In Abbildung 75 ist eine dafiir geeignete einfache Schaltung dargestellt. In Abhéngigkeit der
Leerlaufspannung oder des berechneten Ladezustandes wird hier eine Diode durch Auftrennen des
bidirektionalen Bypass aktiviert. Die dargestellte zusétzliche Kennlinienmodifikation findet in der
Simulation in Abhéngigkeit der Leerlaufspannung der Batterie statt.

Abschlieflend kann basierend auf dem Spannungsabfall gegeniiber der fiir den Ladezustand und die
aktuelle Temperatur giiltigen Leerlaufspannung die in der Batterie in Warme umgesetzte Verlust-
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leistung bestimmt und zusammen mit der im Heizwiderstand umgesetzten elektrischen Leistung
die der Batterie intern zugefithrte Warme berechnet werden:

Qbat.et = [Uco — Usat| - Tvat + Usat * Tpat.n (154)

Mit der dargestellten Berechnungsmethode stehen zu jedem Simulationsschritt die aktuell im Netz-
werk wirksame Strom-Spannungs-Kennlinie, der Ladezustand sowie die Verlustleistung jeder Bat-
terie zur Verfiigung.

6.6 Modellierung allgemeiner Verbraucher

Neben den Flugantrieben sind weitere elektrische Verbraucher im Flugzeug zu beriicksichtigen.
Elektronische Komponenten verfiigen in der Regel iiber einen eingangsseitigen Spannungswandler,
der die Versorgungsspannung auf das fiir das jeweilige Gerdt benétigte Spannungsniveau anpasst.
Auf der Versorgungsseite wird meist eine variable Eingangsspannung akzeptiert, sodass sich die
Komponente nach auflen hin wie ein Konstantleistungskonsument verhéalt. In der Missionssimula-
tionsumgebung kann die Leistungsaufnahme zu jedem Simulationsschritt angepasst werden, wobei
sie iber eine Simulationsschrittweite als konstant betrachtet wird. Die resultierende Kennlinie der
Leistungsaufnahme ist dabei dquivalent zur Strom-Spannungs-Kurve der Flugantriebe, die in Ab-
bildung 70 rechts dargestellt ist.

6.7 Modellierung des Thermalverhaltens
6.7.1 Hintergrund und Motivation zur Simulation thermaler Aspekte

Der Tag-Nacht-Zyklus der Sonne, die geografische Schwankungsbreite und Hohenabhéngigkeit der
Atmosphérentemperatur sowie die mit der Flughthe abnehmende Dichte der Atmosphére fithren
zu erheblichen Temperaturschwankungen der Komponenten des Luftfahrzeugs. Zudem dissipieren
elektrische Komponenten ihre Verlustleistung in der Regel in Form eines Warmestroms, sodass auch
die missionsabhéngige elektrische Beanspruchung die Temperatur dieser Komponenten beeinflusst.
Fiir Komponenten, deren elektrisches Leistungsvermogen wesentlich von der Temperatur abhingt,
muss folglich der Thermalhaushalt und damit die Temperatur dieser Komponenten in der Simula-
tion berechnet werden. Hierfiir wird zuniichst eine Ubersicht iiber Vorarbeiten in diesem Bereich
gegeben, gefolgt von der Beschreibung der Modellierung fiir solarelektrische Hohenflugzeuge in den
anschlieBenden Kapiteln.

Aufgrund der thermischen Herausforderungen bei Hohenfliigen von Forschungsballonen finden sich
die ersten Arbeiten zur Modellierung des Warmehaushalts von langsam und hoch fliegenden Ob-
jekten in diesem Bereich. Da das Volumen des Fiillgases eines Ballons — und somit sein Auftrieb
durch das verdriangte Atmosphérenvolumen — von der Gastemperatur abhéngt, zielt die thermische
Analyse bei Hohenballonen in erster Linie auf die Berechnung der Temperatur des Fiillgases ab.
Carlson gibt hierzu in [181] einen umfassenden Uberblick {iber die relevanten Wirmestrome, zu
denen neben der solaren Einstrahlung und der konvektiven Warmeiibertragung der Ballonhiille an
die Umgebung auch die reflektierte Sonnenstrahlung, die emittierte Strahlung der Erde sowie die
Infrarotstrahlung der umgebenden Atmosphére zédhlen. Es kann zudem anhand des Modells auf-
gezeigt werden, dass im Tagesverlauf die Temperatur des Fiillgases deutlich tiber der Temperatur
des Ballongewebes liegt und sich daraus ein erheblicher Einfluss auf die Flugbahn ergibt. Entge-
gen der bis dahin oft getroffenen Annahme konstanter Temperaturen wird daher empfohlen, eine
umfassendere Berticksichtigung der Temperatur in die Flugbahnberechnung aufzunehmen. In [182]
wird dann die Einbindung des thermischen Modells in die Vorausberechnung von Ballontrajektorien
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beschrieben, wobei auch auf die Herausforderung der numerischen Losung des thermischen Differen-
tialgleichungssystems im Rahmen der Trajektoriensimulation eingegangen wird. Es wird zwischen
Simulationsperioden mit hohen Gradienten — bspw. Aufstieg des Ballons sowie Sonnenauf- und
Sonnenuntergang — und Perioden mit geringen Gradienten — bspw. Nachtflug — unterschieden. Den
unterschiedlichen Erfordernissen wird dabei mit einer von der Flugperiode abhéingigen temporalen
Schrittweite der Simulation begegnet.

Cathey zeigt in [183] die besondere Bedeutung der Strahlung fiir den Warmehaushalt von Héhenbal-
lonen auf und geht insbesondere auf die Geometriemodellierung des Ballons zur Berechnung der ab-
sorbierten solaren Einstrahlung ein. Zur Thermalanalyse in grofler Hohe fliegenden Luftschiffen ist
umfangreiche Literatur vorhanden. Die Einsatzhohen dieser Fluggeréte sind vergleichbar mit denen
der in dieser Arbeit betrachteten solarelektrischen Hohenflugzeuge. Analog zu den Héhenballonen
ist die Temperatur des Fiillgases von besonderer Bedeutung fir das aerostatische Gleichgewicht.
Stefan beschreibt in [184] die Einflussfaktoren auf ein Hohenluftschiff. Dabei wird insbesondere die
Problematik der Minimierung der Temperaturdifferenz des Fiillgases iber den Tag-Nacht-Zyklus
diskutiert. Das Aufnehmen von Fahrt allein zum Zweck der konvektiven Kiihlung sowie das Heizen
des Fiillgases bei Nacht werden als zu energieintensiv verworfen. Stattdessen wird die Kompensati-
on der aerostatischen Auftriebsdifferenzen durch das zusétzliche Einprdgen von aerodynamischem
Auftrieb vorgeschlagen. Der Flug eines aerostatisch Auftrieb erzeugenden Luftschiffs ist daher —
auch bei Annahme von Windstille in der Stratosphére — nicht ohne Zufithrung zusétzlicher Energie
moglich, sofern die Hohe des Luftschiffs kontrolliert werden muss.

Die thermale Modellierung von Stratosphérenluftschiffen, einschliefllich grofiflichig aufgebrachter
Photovoltaikzellen, ist in [185] umfassend beschrieben. Zudem werden die aktuellen Konzepte zur
vereinfachten Modellierung der solaren Einstrahlung sowie der langwelligen Infrarotstrahlung zu-
sammengefasst. Weiterhin wird darauf hingewiesen, dass aufgrund des hohen Absorptionsvermdégens
der Photovoltaikzellen fiir solare Einstrahlung diese die Warmezufuhr fiir das Luftschiff wéhrend des
Tages verstiarken und damit eine besondere Rolle im thermalen Haushalt spielen. In [186] wird die
Modellierung des Thermalhaushalts und die Trajektorienberechnung zur Simulation des Aufstiegs
von Luftschiffen in die Stratosphére beschrieben. Aufgrund der hohen Aufstiegsgeschwindigkeit
kann es dabei zu einer deutlichen Unterkiihlung des Fiillgases infolge dessen schneller Expansion
kommen. Dadurch kann das Luftschiff signifikant an Auftrieb verlieren. Fiir das betrachtete Luft-
schiff wird eine Untertemperatur des Fiillgases von bis zu 30 K wéhrend des Aufstiegs sowie eine
Ubertemperatur von 51 K iiber den Tagesverlauf auf der Einsatzhohe von 19 km ermittelt.

Die Auswirkungen der Photovoltaikzellen auf den Thermalhaushalt von hochfliegenden Luftschiffen
sind der zentrale Untersuchungsgegenstand in [187]. Zu diesem Zweck werden dort Thermalanaly-
sen mithilfe von CFD-Methoden beschrieben. Dabei werden Temperaturen der Photovoltaikzellen
von —63 °C' als Minimaltemperatur wahrend der Nacht und 86 °C' als Spitzentemperatur am Tag
ermittelt. Allerdings wird nicht angegeben, ob das Luftschiff eine Relativgeschwindigkeit zur At-
mosphére aufweist. Auch ohne diese Information zeigt die Studie erwartungsgeméf, dass insbeson-
dere die Photovoltaikanlagen sehr starken Temperaturschwankungen unterliegen. Fiir Luftschiffe
wird zudem aufgezeigt, dass die Photovoltaikzellen die Temperaturerhéhung des Fiillgases deutlich
steigern und damit thermisch besonders kritisch sind. Um diesem Effekt entgegenzuwirken, wird
angestrebt, die Photovoltaikzellen trotz des zusétzlichen Gewichts thermisch isoliert auf der Aufien-
haut von Luftschiffen anzubringen [188]. Eine umfassende Ubersicht iiber weitere Aktivititen im
Bereich der Thermalanalyse von hochfliegenden Luftschiffen sowie korrespondierende Entwurfsan-
satze findet sich zudem in [116]. Dabei wird hervorgehoben, dass eine Vielzahl von Modellen und
Analysemethoden in der Literatur beschrieben sind, jedoch zu wenig Messdaten aus realen Fliigen
existieren, um die Modelle zu validieren und weiterzuentwickeln.

Fiir aerodynamisch Auftrieb erzeugende solarelektrische Hohenflugzeuge ist im Vergleich zu Ballo-
nen und Luftschiffen wenig Literatur zu finden. Die Modellierung und Analyse des Thermalverhal-
tens eines Fliigelbereichs des im DLR in Entwicklung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-a wird in
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[189] beschrieben. Im Rahmen jener Arbeit wurde ein einfaches Analysemodell zur Berechnung der
Temperaturen von Batterie, Photovoltaikzellen und des Fliigelinnenraums entwickelt. Dabei werden
insbesondere Annahmen zur Turbulenz der Umstrémung des Fliigels getroffen, die in der vorliegen-
den Arbeit aufgegriffen werden. Weiterhin wurden die berechneten Temperaturen in Bodenhdhe mit
Fahrversuchen eines Fligelmodells validiert. In [190] werden die Grundziige der thermalen Model-
lierung der vorliegenden Arbeit beschrieben und das Problem der Integration des Thermalmodells
in eine Simulationsumgebung mit grofler Schrittweite adressiert sowie eine geeignete Reduktion des
Differentialgleichungssystems vorgeschlagen. In [191] wird zudem die experimentelle Untersuchung
verschiedener Isolationsmaterialien fiir die Batterie von HAP-« vorgestellt. Dabei konnte aufgezeigt
werden, dass auch in Flughéhen von 20km trotz geringer Luftdichte die natiirliche Konvektion nicht
vernachléssigt werden kann. Bauartbedingt, durch das in der Regel erforderliche Span-Loaded De-
sign, kann die Batterie als sehr schwere Systemkomponente nicht als einzelner Block im Rumpf gut
isoliert untergebracht werden, sondern muss im Fliigel verteilt werden. Die Isolation muss zudem
derart konzipiert werden, dass die Batterie in der Nacht ausreichend warm bleibt, wiahrend sie am
Tag, bei hoherer Temperatur im Fliigel, dennoch nicht iiberhitzt. Um beiden Zielen gerecht zu
werden, wird die Batterie mit einer diinnen Isolation umbhiillt und, wie in Kapitel 6.5 beschrieben,
bei Bedarf elektrisch geheizt.

6.7.2 Modellierungskonzept zur Simulation des Thermalverhaltens

Die Berechnung der Temperaturen der Flugzeugkomponenten wiahrend der Simulationszeit erfordert
in der Regel eine gekoppelte thermale Modellierung, da die thermalen Zusténde dieser Elemente ei-
ner gegenseitigen Beeinflussung unterliegen. Aufgrund der Einbausituation im Fliigel tauschen diese
Komponenten sowohl untereinander als auch mit benachbarten Strukturbauteilen und der Umge-
bung Warme aus. Das Thermalmodell muss in der Lage sein, diese Warmeaustauschbeziehungen
hinreichend genau abzubilden, um eine prézise Temperaturberechnung zu ermoglichen. Gleichzeitig
sollte es jedoch nur so viel Rechenleistung beanspruchen, dass die Simulationsdauer einer Flugmis-
sion nicht inakzeptabel verlangert wird.

Teilbereiche des Fliigels, die in der Regel mit Photovoltaikzellen bedeckt sind und eine Batterie ent-
halten, werden in dieser Arbeit als Fliigelkompartiment bezeichnet. Abbildung 76 zeigt den Aufbau

Photovoltaikzellen

Batterie

Rippe

/ Fliigelholm

Fligelvorderkante

Abbildung 76: Konstruktion des Fliigels von HAP-«
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eines Fligelkompartiments von HAP-«. Dieser Aufbau ist reprasentativ fiir die Klasse solarelek-
trischer Hohenflugzeuge in Holm-Rippen-Bauweise. Neben HAP-a weist bspw. auch der Airbus
Zephyr 7S eine dhnliche Konstruktion auf. Die Batterie befindet sich vor dem Holm, der das Flii-
gelkompartiment in einen vorderen und einen hinteren Teil unterteilt. Gleichartige Kompartimente
sind in regelméfigen Absténden tber den gesamten Fliigel verteilt, um die Batteriemasse gleich-
méafig iiber die Spannweite zu verteilen.

Fiir die thermale Modellierung werden grundsétzlich Modelle mit verteilten Parametern sowie
deutlich einfachere Modelle mit konzentrierten Parametern unterschieden. Komplexe Probleme mit
mehrdimensionalen Wérmefliissen und hohen Anforderungen an die Losungsgiite erfordern in der
Regel Modelle mit verteilten Parametern. Diesen liegt die Geometrie einschliefSlich der rdumlichen
Verteilung der Parameter als Problembeschreibung zugrunde. Darauf basierend werden die rdum-
liche sowie zeitliche Verteilung der Temperatur und der Wérmefliisse ermittelt [192]. Derartige
Probleme kénnen oft nur numerisch unter Nutzung von CFD-Methoden gelést werden. Der damit
verbundene Rechenaufwand ist jedoch fiir den Einsatz in einer Missionssimulationsumgebung un-
verhéltnisméaBig hoch.

Modelle mit konzentrierten Parametern basieren hingegen auf der Annahme, dass die rdumliche
Verteilung der Temperatur in einzelnen Kérpern konstant ist und der Warmeaustausch durch die
Temperaturunterschiede an den Grenzflachen beschrieben werden kann [193]. Durch den Wegfall
der Ortsabhéngigkeit der Parameter kann das Problem mit gewhnlichen Differentialgleichungen
in Abhéngigkeit der Zeit t beschrieben werden, was zu einer erheblichen Reduktion der Ordnung
fithrt. Aufgrund der Rechenzeitanforderungen wird in dieser Arbeit ein Modellierungsansatz mit
konzentrierten Parametern gewéhlt. Auch die in [189] fiir ein Fliigelkompartiment des Flugzeugs
HAP-« berechneten und im Rahmen von Bodenversuchen experimentell iiberpriiften Temperaturen
zeigen eine ausreichend gute Ubereinstimmung, um die Auswahl dieses Modellierungsansatzes fiir
diese Arbeit zu rechtfertigen.

Aufgrund der hohen Streckung des Fliigels sowie der Umstromung des Fliigels in der x-z-Ebene
wird davon ausgegangen, dass die Temperaturgradienten — und entsprechend der Warmefluss —
insbesondere in der x-z-Ebene ausgepragt sind. Daher wird eine zweidimensionale Modellierung
basierend auf dem Fliigelquerschnitt als ausreichend erachtet, um die Temperaturen der Batterie
und der Photovoltaikzellen zu bestimmen. Dabei wird angenommen, dass der Fliigel eine unend-
liche Streckung mit konstantem Querschnitt aufweist. Die Batterie sowie der Fliigelholm werden
ebenfalls als unendlich ausgedehnte Zylinder approximiert. Die durch diese Annahmen erreichte
Vereinfachung des Problems ermdglicht schliellich die effiziente Integration der Thermalrechnung
in die Missionssimulationsumgebung.

Fiir das Thermalmodell der Batterien und Photovoltaikzellen sind alle grundlegenden Formen der
Wérmetibertragung relevant. Dazu gehoren Wéarmestrahlung, Konvektion und Wérmeleitung [194].
Der Wirmestrahlung kommt eine besondere Bedeutung zu, da neben der Warmezufuhr von Sonne
und Erde ein bedeutender Teil der Warme im Fliigelkompartiment aufgrund der geringen Luftdich-
te in grofler Hohe durch Strahlung {ibertragen wird. Innerhalb des Fliigelkompartiments spielen
zudem die Konvektion sowie — im Fall der Batterie innerhalb der Isolationsschicht — die Wérme-
leitung eine wichtige Rolle. Auflerhalb des Fliigelkompartiments findet aufgrund der Umstréomung
des Fliigels ebenfalls konvektive Warmeiibertragung statt.

Die relevanten Warmefliisse sind in Abbildung 77 dargestellt. Dabei bezeichnen E und H jeweils
StrahlungsgroBen, wihrend @ die Wirmeiibertragung durch Warmeleitung sowie Konvektion dar-
stellt. Von auBen treffen die solare Einstrahlung E, sowie die langwellige Strahlung der Erdober-
fliche Ej,, . und der Atmosphéare Ej, , auf das Fliigelkompartiment. E,, 1., oy bezeichnet die lang-
wellige Abstrahlung des Fliigelprofils in die Umgebung. Weiterhin stehen Hj, und Hg,, fiir die
langwellige bzw. kurzwellige, in Kapitel 6.7.4.1 beschriebene, Strahlungsemission der Oberflichen
im Fliigelkompartiment. SchlieSlich symbolisieren Qcv den konvektiven und Qcd den geleiteten
Wiérmeiibergang.
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Abbildung 77: Warmefliisse eines Fliigelkompartiments

6.7.3 Diskretisierung des Fliigelquerschnitts

Eine wesentliche Vereinfachung wird erreicht, wenn die Konturen des Fliigels, der Batterie sowie
des Holms durch Geraden approximiert werden. Aufgrund der Betrachtung des Fliigelquerschnitts
mit unendlich grofler Ausdehnung entspricht jede dieser Linien in der Modellvorstellung einem Pa-
neel mit ebenso unendlicher Ausdehnung in die Betrachtungsebene. Daher werden diese Linien im
Folgenden als Paneele bezeichnet. Fiir jedes Paneel kann nun — wie bereits fiir die Solarpaneele
erlautert — die von der Umwelt empfangene und vom Einfallswinkel auf die Oberfliche abhangige
Strahlungsleistungsdichte als rdumlich konstant angenommen werden. Weiterhin erleichtert diese
Form der Approximation des Fliigels einschliellich der Batterie und des Holms die Berechnung des
konvektiven Warmeiibergangs in signifikanter Weise.
Die Paneel-Approximation des Fliigelquerschnitts fiir das Fliigelprofil der hochfliegenden Plattform
ist in Abbildung 78 dargestellt. Im gezeigten Beispiel sind das Fliigelprofil und der Holm jeweils
durch sechs Paneele angendhert. Die Batterie weist auch in der Realitdt einen sechseckigen Quer-
schnitt auf. Fiir kreisrunde Bauteile wie den Fliigelholm wird die Lange der einzelnen Paneele so
gewdhlt, dass der Umfang des gleichseitigen Sechsecks dem des angendherten Kreises entspricht.
Es gilt daher:

Lupsp = 2r M (155)

Ndisc

Der Flachenschwerpunkt des Sechsecks entspricht dem Kreismittelpunkt. Fir den senkrechten Ab-
stand der Linien vom Kreismittelpunkt gilt somit:

L
Kyspg = ———2—— (156)
2 .sin (n; )

Darin bezeichnet ng;s. die Anzahl der Paneele, in die der Kreisquerschnitt unterteilt werden soll.
Zur Berechnung der Langen und Positionen der Fliigelprofile wird fiir jedes Paneel der Tangenten-
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Abbildung 78: Diskretisierung des Fliigelquerschnittes in einzelne Paneele

punkt am Fliigelprofil vorgegeben. Wird die Profillinie in z-Richtung durch die Funktion f,f (x)
beschrieben, so kann die Neigung des Paneels I'y;, durch Ableitung am Tangentenpunkt Pg,; be-
stimmt werden als:

df

_ -1 af

Fap = tan < da {x:[Pap,t]f) (157)
Der Anfangspunkt des Paneels P, wird durch Bestimmen des Schnittpunkts des betrachteten
Paneels ¢ mit dem vorhergehenden Paneel i — 1 ermittelt. Hierfiir wird zunéchst das folgende

Gleichungssystem fiir die zu den jeweiligen Paneelen gehdérenden k gelost:

[ K(i—1) ] _ cos (Fap(i—1)> — COS (Fap(i)) . [Papt 1 — Papy; (158)
Nun kann der Anfangspunkt bestimmt werden durch:
—cos (I'gp)
Pupo=Pupt + k- ) P 159
p:0 pit sin (T'gp) ] (159)

Die Lange des Paneels folgt aus dem Abstand der Anfangspunkte:

bap = \/([Pam(iﬂ)}f B [Pap,O(z‘)E)2 + ([Pap,o(i-i-l)]j - [Pap,o(i)E)Q (160)

6.7.4 Modellierung der Warmestrome
6.7.4.1 Warmeiibertragung durch Strahlung

Wiérmeiibertragung durch Strahlung erfolgt aufgrund der temperaturabhéngigen Emission elektro-
magnetischer Wellen durch Materie. Die strahlenden Kérper werden in dieser Arbeit als quasi-grau
betrachtet. Graue Korper emittieren im Vergleich zu schwarzen Korpern einen geringeren Wérme-
strom, wobei die Emissivitit €, das Verhéaltnis des emittierten Wéarmestroms eines grauen Korpers
zu dem eines schwarzen Korpers angibt [195].

Fir die Warmeiibertragung im langwelligen Bereich hat es sich als hinreichend erwiesen, ¢, als un-
abhingig von der Wellenlédnge anzunehmen. Im kurzwelligen Spektrum der Sonnenstrahlung kénnen
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die Werte jedoch deutlich abweichen. Die Bezeichnung "quasi-grau'wurde gewéhlt, da im Rahmen
dieser Arbeit separate Werte fir langwellige und kurzwellige Strahlung verwendet und die Strah-
lungsbilanzgleichungen fiir beide Bereiche aufgestellt werden. Fiir den emittierten Warmestrom
einer Oberfliche gilt [194]:

Ee = Ap-&p-0-T)* (161)

Darin bezeichnen A, die Oberfliche und 7, die Temperatur des Paneels sowie o die Stefan-
Boltzmann-Konstante. Aufgrund der zweidimensionalen Betrachtung werden alle Warmestréome
auf die Lénge bezogen, sodass der Warmestrom pro Léngeneinheit folgt:

Eem

B, =

(162)
Fiir den auf die Lénge bezogenen emittierten Warmestrom gilt mit der Lange L, des Schnitts durch
die Oberfliche des Korpers somit:

E, =L, e 0T (163)

Die von benachbarten Kérpern emittierte Strahlung wird abhéngig vom Absorptionsgrad der Ober-
fliche des betrachteten Korpers absorbiert. Das Gesetz von Kirchhoff besagt, dass ein Kérper mit
konstanter Temperatur in einem bestimmten Zeitraum exakt so viel Energie emittiert, wie er von
einem schwarzen Strahler gleicher Temperatur absorbiert [196]. Dieser Zusammenhang gilt fir in-
transparente Korper im thermischen Gleichgewicht. Da die Bespannfolie des Flugzeugs einen Teil
der Strahlung passieren ldsst, kann das Gesetz von Kirchhoff dort nicht angewendet werden. Da-
her werden der Absorptionsgrad a, und der Emissionsgrad €, im Rahmen dieser Arbeit getrennt
behandelt.

Wird der betrachtete Korper vollstdndig von schwarzer Materie mit der Umgebungstemperatur
Tum umschlossen, so absorbiert er den Warmestrom:

(lzb = Lp “Qp 0 Tam4 (164)

Befindet sich in der Umgebung des Korpers 1 ein Korper 2, der den Koérper 1 nicht vollstdndig
umschliefit, so empfingt Kérper 1 nur mit einem Teil seiner Oberfliche die Strahlung von Koérper
2. Das Verhéltnis des empfangenen Warmestroms zum Warmestrom im Fall einer vollstdndigen
UmschlieBung wird als Sichtfaktor Fi o bezeichnet. Fiir den empfangenen Warmestrom gilt:

abl = Ly, -Fip-er1-erp-0- T (165)
Fiir Sichtfaktoren gilt die Reziprozitdtsbeziehung [194]:
Ly, -Fio=1Lp,-Fo (166)

Fallt ein Wéarmestrom auf die Oberflache eines Korpers, so wird der nicht absorbierte Anteil mit
dem Reflexionsgrad o, reflektiert. Falls der Kérper eine Transmissivitat 7 > 0 aufweist, durchdringt
ein Teil der Strahlung den Korper. Grundsétzlich gilt:

er+or+7 =1 (167)

Stehen mehrere Flichen im Strahlungsaustausch, so setzt sich die von einer Fliche ausgehende
Strahlung aus ihrer emittierten Strahlung, der von den anderen Korpern reflektierten Strahlung
sowie der von auflen durch die Fldche dringenden Strahlung zusammen. In Abbildung 79 ist diese
Situation fiir einen durch drei Flachen begrenzten, unendlich ausgedehnten Innenraum am Beispiel
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Abbildung 79: Anteile der Helligkeit einer Fliche in einem abgeschlossenen Raum

des Paneels 1 dargestellt. Die Summe dieser Anteile wird als Helligkeit H bezeichnet. Die Helligkeit
einer Fldche ¢ berechnet sich nach:

H{=E,,;+0ri E +7 Ep; (168)
Dabei bezeichnet E! die frontal auf die Fliche treffende Strahlungsleistungsdichte pro Léngenein-
heit, wiahrend El’m’i die von der Riickseite durch die Flache dringende Strahlungsleistungsdichte
beschreibt.

Die Einstrahlung auf die Flache ¢ ergibt sich aus den Helligkeiten der umgebenden Flichen unter
Beriicksichtigung der Sichtfaktoren. Unter Nutzung von Gleichung 166 gilt:

n n
Lyi-B{=> Lp; Fji -Hj=1Lp;-Y F;;-Hj (169)
=1 =1

Wird Gleichung 169 in Gleichung 168 eingesetzt, so kann die Einstrahlung E! eliminiert werden.
Es folgt:

n
H =00 Fig H} = Elyyi+ 70 B, (170)

J em,i
j=1
Damit liegen fiir n Flachen n Gleichungen mit n unbekannten Helligkeiten vor. Das resultierende
Gleichungssystem kann in Matrixform geschrieben werden:

I1-0o - E| -H=Ee,+ 7 Ey (171)
1= o]

Die Helligkeiten der einzelnen Flidchen kénnen nun durch folgende Gleichung ermittelt werden:

H = [l — Or E} : [Eem + 7 - Eba] (172)

Die Inverse muss nicht wahrend der Laufzeit der Simulation berechnet werden, sofern die darin ent-
haltenen Parameter konstant bleiben. Fiir die Sichtfaktoren ist dies grundsétzlich der Fall. Zudem
wird im Rahmen dieser Arbeit vorausgesetzt, dass auch die Reflexivitat wiahrend der Laufzeit keine
nennenswerte Anderung erfihrt. Dadurch reduziert sich der Rechenaufwand fiir die Helligkeitsbe-
rechnung auf eine einfache Multiplikation einer Matrix mit einem Vektor.

Auf Basis der ermittelten Helligkeiten kann im néchsten Schritt die auf die Flache treffende Strah-
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lungsleistung berechnet werden:

n
Ej =) F;-Hj (173)

j=1
Dabei entspricht der Sichtfaktor F; ; dem Element in Zeile ¢+ und Spalte j der Sichtfaktorenmatrix
F, wihrend H ]’ das Element an der Stelle j des Helligkeitsvektors H ist.
Fir die Berechnung der durch Strahlungsprozesse zugefithrten Wérme gilt schliefSlich:

Q;d,i =Eri- (E; + El/;az) —El. (174)

Bei Fliachen des Fligelprofils ist zu beachten, dass die Abstrahlung sowohl nach innen als auch nach
auflen erfolgt. Einen Sonderfall stellen Fliigelflachen mit Photovoltaikzellen dar. Diese Fliachen wei-
sen unterschiedliche Emissivitdten auf der Innen- und Auflenseite auf: Die innere Emissivitat wird
durch die Bespannfolie bestimmt, wihrend die &uflere Emissivitdt von den Photovoltaikzellen ab-
hangt. Wahrend die innere Emissivitat als konstant angenommen wird, ist die &uflere von der Effizi-
enz der Umwandlung der in die Photovoltaikzelle eingedrungenen Strahlung in elektrische Leistung
abhéngig. Die Transmissivitat dieser Bereiche wird als 7,.; = 0 angenommen, was insbesondere
durch die anndhernd undurchléssige Riickseite der Photovoltaikzellen begriindet wird.

6.7.4.2 Warmeiibertragung durch Konvektion

Unter Warmeiibertragung durch Konvektion wird ein Prozess des Warmetransports zwischen einer
Oberfliche und einem stromenden Medium verstanden. Der Charakter des Stromungsfeldes ist
dabei mafigeblich fiir den Warmeiibergang. Grundsétzlich wird zwischen erzwungener Konvektion,
die durch ein aufgrund duflerer Kréifte verursachtes Stromungsfeld entsteht, und freier Konvektion
unterschieden. Bei der freien Konvektion sind Temperaturunterschiede zwischen dem strémenden
Medium und der Oberfliche die Ursache fiir die Ausbildung des Stromungsfeldes [197].

Der konvektive Wérmeiibergang innerhalb des Fliigelkompartiments erfolgt durch freie Konvektion,
sofern keine erzwungene Beliiftung, bspw. durch Lufteinlédsse in der Fliigeloberflache, vorhanden ist.
Aufgrund der Relativbewegung des Luftfahrzeugs zur Atmosphére erfolgt der Warmeiibergang an
der AuBlenseite des Fliigels hingegen durch erzwungene Konvektion. Konvektiver Warmeiibergang
findet nur statt, wenn eine Temperaturdifferenz zwischen der Oberfliche und dem umgebenden
Medium vorliegt. Formal gilt fiir den konvektiven Warmestrom:

Qévz =Ly aci (Tpi — Tamy) (175)

Dabei bezeichnet «a.; den Warmeiibergangskoeffizienten und 71g,,; die Temperatur des das Pa-
neel umgebenden Mediums. Aufgrund der Komplexitdt des Konvektionsprozesses werden zur Be-
rechnung des Wérmetibergangskoeffizienten in der Regel empirische Formeln verwendet [198]. Zur
Beschreibung des konvektiven Warmeiibergangs wird dabei die Nusselt-Zahl Nu genutzt, fiir die
gilt:

Qg - Lp,i

Nu =
)\am

(176)
Darin bezeichnet A, die thermische Leitfahigkeit des stromenden Mediums.

Im Fall der erzwungenen Konvektion héngt die Nusselt-Zahl von der in Gleichung 94 definierten
Reynolds-Zahl ab. Dabei ist zu unterscheiden, ob die Grenzschicht der Strémung laminar oder
turbulent ausgeprigt ist. Bei einer homogenen Oberfliche kann die lokale Reynolds-Zahl in Ab-
hangigkeit von der Lauflinge der Stromung iiber die iiberstromte Fléche bestimmt und je nach Wert
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eine lokale Fallunterscheidung getroffen werden. Darauf basierend wird die lokale Nusselt-Zahl be-
rechnet und schliefflich ein gemittelter Warmeiibergangskoeffizient fiir die Flache abgeleitet.

Fiir ebene Platten, wie sie in der vorliegenden Arbeit zur Anndherung des Fligelprofils angenom-
men werden, kdnnen gemittelte Nusselt-Zahlen aus der Literatur entnommen werden. Dabei ist fiir
jede Platte zu unterscheiden, ob die Strémung laminar, turbulent oder gemischt ausgepragt ist. In
dieser Arbeit wird angenommen, dass die Umstromung auf der Oberseite des Fliigels am ersten
Paneel laminar ist und ab dem zweiten Paneel, das in der Regel als Solarpaneel vorliegt, in eine
turbulente Stromung iibergeht. Die Stromung um die Unterseite des Fliigels wird hingegen — in
Anlehnung an [189] — als durchgéngig laminar betrachtet.

Zur Berechnung der Nusselt-Zahl muss zunéchst die Prandtl-Zahl berechnet werden. Diese ist als
Verhéltnis zwischen der kinematischen Viskositdt und der Temperaturleitfahigkeit des umstromen-
den Mediums definiert:

pr— Ha 2% (177)
AllTrL
Fiir laminare Grenzschichten ergibt sich die Nusselt-Zahl zu [194]:
1 1

N = 0,664 - Re? - Pr3 (178)

Fiir turbulente Grenzschichten gilt hingegen:
4
0,037 - Res - P
Nty = ’ 1T (179)

1+2,443 - Re 0L, (Pr% - 1)

Im Fall der freien Konvektion wird die lokale Temperaturdnderung des stromenden Mediums
durch den Warmeiibergang von der Platte ausgelost. Die daraus resultierende Temperaturdande-
rung fiihrt zu einer Dichtednderung des stromenden Mediums, die wiederum die lokale Aufwérts-
bzw. Abwirtsbewegung verursacht. Anstelle der Reynolds-Zahl ist fiir die freie Konvektion zu-
néchst die Grashof-Zahl Gr eine mafigebliche Grofie zur Abschétzung der Stromungsbedingungen.
Die Grashof-Zahl beschreibt das Verhéltnis zwischen statischem Auftrieb und Triagheitskraft, je-
weils bezogen auf die kinematische Viskositat. Fiir ein Paneel ¢ ist sie definiert als:

_ Q'BT'(Tp,i_Tam,i) . Q’g'Lp3
Ha Ha

Gr

(180)

Zusammen mit der in Gleichung 177 definierten Prandtl-Zahl kann nun die Rayleigh-Zahl Ra
berechnet werden:

Ra = Gr- Pr (181)

Die Ausbildung der Konvektion héngt von der Neigung des Paneels ab. In [194] werden empirische
Berechnungsvorschriften fiir die Nusselt-Zahl in Abhéangigkeit der Paneelneigung sowie der Frage,
ob das Paneel vom stromenden Medium gekiihlt oder beheizt wird, angegeben. Zur Bestimmung der
Paneelneigung wird analog zur in Abschnitt 6.3.1 beschriebenen Methode fiir die Neigungsberech-
nung der Solarpaneele vorgegangen. Fiir Neigungen des Paneels mit ©, > 7/6 bzw. ©, < —x /6 wird
das Paneel als senkrecht angenommen. In Gleichung 180 ist jedoch die Erdbeschleunigung g durch
den tangential am Paneel wirkenden Anteil, also durch g - cos (©,), zu ersetzen. Die Nusselt-Zahl
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wird fiir diesen quasi-senkrechten Fall berechnet als:

2

0,387 - Ra®

9\ 37
<1+ (0,};122)16)

Fir den waagerechten Fall wird zusétzlich unterschieden, ob das Medium auf das Paneel zustromt
oder vom Paneel wegstromt. Wird die Oberseite einer Platte beheizt oder die Unterseite gekiihlt,
so bewegt sich das Medium von der Platte weg. In diesen Féllen wird die Nusselt-Zahl wie folgt
bestimmt:

Nu=|0825+

(182)

Fur:
11y =2
22\ 20\
Ra - <1+ (0’3 )2°> <7.10"
Pr
gilt:
11y =2
0,322\ 20\ *°
Nu = 0,766 - Ra5 - <1+< > )”) (183)
T
Fur:

—20

0,322\ )
Ra-<1+(’ )) > 7-10%
Pr

gilt hingegen:

11y =2

0,322\ %)

Nu=0,15-Ra5 - [1+ (2222)" (184)
Pr

Wird die Oberseite des Paneels gekiihlt oder die Unterseite beheizt, so bewegt sich das Medium
auf die Platte zu. In diesen Féllen erfolgt die Berechnung der Nusselt-Zahl durch:

="
0,492\ 5\
Nu:o,6.Raé.<1+(’ >16> (185)

Pr

Dabei ist die Giltigkeit jedoch eingeschrankt auf:

R
402\ 7%\ °

10° < Ra - <1+ (0’]39 )16> <1010
T

und
0,001 < Pr < o0

Im Rahmen dieser Arbeit wird aufgrund der geringen Luftdichte in grofien Héhen und der dar-
aus resultierenden kleinen Grashof-Zahl teilweise der untere Giiltigkeitsbereich der Gleichungen
erreicht. In diesem Bereich geht die Konvektion allméhlich in reine Warmeleitung iiber, wobei die
Waiérmeitibertragung starker abnimmt, als es durch die empirischen Gleichungen abgeschétzt wird.
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Es besteht daher die Moglichkeit, dass der Warmetransport durch natiirliche Konvektion in diesen
Bereichen leicht iiberschéitzt wird. Da der Ubergang zur Wirmeleitung ein kontinuierlicher Prozess
ist und nicht abrupt erfolgt, werden die angegebenen Formeln in dieser Arbeit ohne Modifikation
verwendet.

6.7.4.3 Warmeiibertragung durch Warmeleitung

Wiérmeleitung als Prozess des Warmetransports findet in der vorliegenden Anwendung durch das
Isolationsmaterial der Batterie statt. Um zu verhindern, dass die Batterie insbesondere nachts unter
kritische Temperaturen fillt, ist die in Kapitel 6.5 beschriebene Batterieheizung vorgesehen. Um
eine moglichst homogene Warmeverteilung innerhalb der Batterie sicherzustellen und die erforder-
liche Heizleistung zu minimieren, wird die Batterie mit Isolationsmaterial umschlossen. Je geringer
der Warmeleitwert Ay, desto geringer ist der Warmestrom durch das Isolationsmaterial.

Der Warmestrom durch das Paneel hdngt zudem von der Temperaturdifferenz zwischen der Innen-
und Auflenseite T} ;in — Tpiout des Paneels ab. Unter der Annahme einer homogenen Tempera-
turverteilung kann mit der eindimensionalen Warmeleitungsgleichung gerechnet werden. Fiir den
durch ein Paneel i flieBenden Warmestrom gilt:

Ath

Y4
ch,i = pri ’ d. .
p’Z

(Tpisin — Tp.iout) (186)
Damit stehen alle Grundgleichungen zur Beschreibung der in dieser Arbeit als relevant erachteten
Wérmetransportprozesse zur Verfiigung.

6.7.5 Thermalgleichungssystem

Mit den erlduterten Warmeiibertragungsarten kann nun das Thermalgleichungssystem fiir das Flii-
gelkompartiment aufgestellt werden. Zunachst wird dafiir die Warmebilanz fiir einen homogenen
Korper mit der spezifischen Warmekapazitit c,, und der Fliche A, im Querschnitt des Fliigelkom-
partiments als Ausgangspunkt fiir die folgenden Ausfithrungen aufgestellt. Unter Beriicksichtigung
von Gleichung 162 kann fiir einen in die Schnittebene hinein unendlich ausgedehnten Koérper in
zeitdiskreter Darstellung geschrieben werden:

Ay b cpp - ATy = Q- At (187)

Um das Thermalgleichungssystem fiir ein Fliigelkompartiment zu erhalten, ist diese Beziehung fiir
alle Fliigel-, Holm- und Batterie-Paneele, die Batterie sowie die Luft im Fliigel und im Holm auf-
zustellen. Fiir die Paneele ist allerdings aufgrund ihrer geringen Dicke die Flache Aj; sehr klein
und somit auch die Warmekapazitdt pro Lingeneinheit, die durch das Produkt aus Ay, g, und
cp,p entsteht, ebenfalls sehr gering. Aufgrund der groflen Simulationsschrittweite At kann dies — in
Abhéngigkeit vom Warmestrom — dazu fithren, dass die Gleichgewichtstemperatur in kiirzerer Zeit
als die Simulationsschrittweite erreicht wird. Dies hat zur Folge, dass ein steifes Differenzenglei-
chungssystem entsteht. In [190] werden die daraus resultierenden Stabilitdtsprobleme untersucht,
die dazu fithren koénnen, dass das Gleichungssystem mit expliziten Losungsverfahren nicht 16sbar
ist.

Sollen auch die kleinen Warmekapazitéten beriicksichtigt werden, kommen als alternative Moglich-
keiten in Betracht:

o Nutzung impliziter Losungsmethoden: Mit diesen Methoden wird in jedem Simulationsschritt
die Losung iterativ ermittelt. Sie eignen sich besonders fiir die Losung steifer Differenzenglei-
chungssysteme, bendtigen allerdings verhéltnisméBig viel Rechenzeit.
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e Implementierung einer variablen Schrittweitensteuerung: Dabei wird die Schrittweite zur Lo-
sung der Differenzengleichung in geeigneter Weise anpasst, sodass explizite Losungsmethoden
innerhalb ihrer Stabilitdtsgrenze bleiben.

Eine weitere Moglichkeit, dem Problem steifer Differenzengleichungen zu begegnen, ist die Vernach-
lassigung der kleinen Warmekapazitiaten und damit der Ursache héherer Dynamik. Dieser pragma-
tische Ansatz wird im Rahmen dieser Arbeit gewéhlt, indem die Warmekapazitéit der Paneele auf
Null gesetzt wird. Dadurch geht die Differenzengleichung 187 fiir die Paneele in eine algebraische
Gleichung iiber. Damit besteht das Thermalgleichungssystem aus algebraischen Gleichungen fiir die
Paneele und drei Differenzengleichungen fiir die Batterie sowie die Luft im Innenraum des Fliigel-
kompartiments und die Luft im Holm. In [190] konnte gezeigt werden, dass dieses System fiir den
vorliegenden Fall auch unter Nutzung der einfachsten expliziten Losungsmethode, dem Verfahren
nach Euler, stabil ist und — trotz der auch hier notwendigen iterativen Losung des algebraischen
Gleichungssystems — in ca. 10 % der Zeit, die ein geeignetes implizites Verfahren bendtigt, zu einer
Losung fiihrt.

Im Folgenden werden die Gleichungen fiir die einzelnen Komponenten gelistet. Fiir die Batterie
lautet das Differenzengleichungssystem:

1 Qbat el &
ATy = ( = — Ly - Mthvat * disod Ty, —Tb'> 188
ot Ac,bat * Obat * Cp,bat Lbat P thibat wobat ; ( ot p,z) ( )
Fiir die Luft im Fligelkompartiment gilt:
1 Nbp Nsp
AToe = A o0-c (pr ) Z (ebp,i * (Top,i — Tac)) + Lsp - Z (aespyi * (Topi — Tac)) + -+
cac " 0 Cq i=1 =1
Nap
e Z (Lap,i * @c,ap,i * (Tap,i — Tac)))
i=1
(189)
Die Differenzengleichung fiir die Luft im Holm lautet:
1 &k
Ao = (Lo Y. (i - (T = To)) (190)
cas " 0 Cq

1=1

Die Annahme nicht vorhandener Wéarmekapazitiaten fiir die Paneele hat zur Folge, dass fiir diese
Komponenten keine dynamische Temperaturdnderung stattfindet und die Endtemperatur direkt
berechnet wird. Dies ist an der zu Null werdenden linken Seite der Gleichungen zu erkennen. Fiir
die Batterie-Paneele gilt:

/ /
0= pr : ( - )\th,bat : diso,bat (pr,i - Tbat) + Qrlw,bp,i * Ely;,bp,i + Qrsw,bpi * Esw,bp,i -
4
0 Erppi Topi” — Qepi* (Topi — Tac)) (191)

Dabei werden El/w,bp,i und E"sw’bm mit Gleichung 173 unter Nutzung der fiir das Fliigelkom-

partiment berechneten Sichtfaktorenmatrix bestimmt. Weiterhin sind oy pp; und gy pp; die
Absorptionsfaktoren fiir langwellige und kurzwellige Strahlung des Batterie-Paneels.
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Fiir die Holm-Paneele gilt:

/ /
0= LSP ' <arlw,sp,i ’ Elw,sp,i + Qrsw,sp,i * Esw,sp,i -
2 Ty it - E - (Tspi — T, - (Tspi — T,
T,8D,% Sp,i rlw,sp,i w,8Ps,i c,Sp,i sp,i ac C,SpS,i Sp,i ac
200 erspi Topi® + Ortw,spyi * Bl spsii = Qeyspii - (Topi — Tac) — esps,i  (Tep,i — Tac)

(192)

Auch hier sind Ej, .. und Ef, . . die auf die Holm-Paneele treffende Strahlungsleistung und

Oyl sp,i SOWIE Qg spi die dazugehorigen Absorptionsfaktoren. Ellw, spsi ist die fiir den Innenraum
des Holms mit Gleichung 173 berechnete Strahlungsleistung auf das Holm-Paneel.
Schlielich gilt fiir die Fliigelpaneele, die keine Solarpaneele sind:

/ /
0= Lap,i : (arlw,ap,i ’ Elw,ap,i + Qrsw,ap,i ® ESU),CLPJ o
4 / / A 1
20 €rapi Tapi~ + Qrsw,api * Ep + Qriw,ap,i * El’w@ T Qriw,ap,i * (Elw’a + Fapip Elw’e) e

cQeapy * (Tap7i - Tac) — Q¢ apa,i - (Tap,i - Ta) > (193)

Fiir Solarpaneele gilt:

— . .. / .. / —
0= Lap77’ <arlw,ap,z Elw,ap,i + Qrsw,ap,i Esw,ap,i
4 ! /
20 Er,ap,i * Tap,i + (1 - Trsw,ap,i) Ep - ISP ’ USP + Qrlw,ap,i * Elw,a +e

© Qplw,ap,i (El/w,a + Fop,i,E - El/w,e> + acapyi * (Tap,i — Tac) — Qeapai * (Tap,i — Ta)) (194)

Die Losung des Gleichungssystems erfolgt zunéchst, indem basierend auf den Temperaturen des
vorangegangenen Simulationsschritts die Gleichungen 188, 189 und 190 berechnet und daraus die
neuen Temperaturen fiir die Batterie, das Fliigelkompartiment sowie die Luft im Holm bestimmt
werden. Die Berechnung der neuen Temperaturen erfolgt mit dem Euler-Verfahren, hier beispielhaft
fiir die Batterietemperatur angegeben:

Tyat,t = That,i—1 + ATpgs - At (195)

Der algebraische Teil des Gleichungssystems wird mithilfe der von MATLAB bereitgestellten Funk-
tion fsolve gelost, die auf einem durch eine Vertrauensregion verbesserten Newton-Verfahren ba-
siert [199].

Mit dem Thermalgleichungssystem kdnnen zu jedem Simulationsschritt die Temperaturen der Bat-
terie, aller Paneele sowie der Luft im Fliglekompartiment und im Holm bestimmt werden. Die
Bestimmung der zur Parametrierung erforderlichen KenngréBen wird im néchsten Kapitel erldu-
tert.

6.7.6 Ermittlung von Geometrieparametern und KenngroBen
6.7.6.1 Ermittlung der Warmeleitfihigkeit der Batteriedammung

Um die Warmeiibertragung aus der Batterie zu minimieren, sind die Batterien mit einer 3 mm
starken Schicht aus extrudiertem Polystyrol-Hartschaum des Herstellers Depron [200] sowie ei-
ner Lage aluminisierter Polyesterfolie mit geringer Emissivitat umschlossen. Fiir das Modell wird
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Abbildung 80: Testaufbau des Thermaltests der Batterie in der Vakuum-Thermalkammer

die Annahme getroffen, dass die Batterie selbst als monolithischer Block mit homogener Tempe-
raturverteilung betrachtet werden kann. Der Warmetransport erfolgt im Modell zunéchst durch
Wiérmeleitung durch das extrudierte Polystyrol zur duleren aluminisierten Folie. Diese steht wie-
derum durch Konvektion und Warmestrahlung mit dem Fliigelkompartiment im Warmeaustausch.
Entgegen dieser Modellvorstellung erfolgt der reale Warmetransport innerhalb der Batterie durch
ein komplexes Zusammenspiel verschiedener Wérmeiibertragungsarten. Neben der Warmeleitung
treten dabei auch Konvektion und Strahlung innerhalb der Batterie auf. Eine genaue Bestim-
mung der einzelnen Beitrdge dieser Mechanismen ist mit erheblichem Aufwand verbunden und
iibersteigt den im Rahmen des Aufbaus der Simulationsumgebung vertretbaren Umfang. Um das
Modell dennoch moglichst realitédtsnah zu gestalten, wurde ein Versuchsaufbau in einer Vakuum-
Thermalkammer umgesetzt und die Batterie unter definierten Luftdriicken und Umgebungstem-
peraturen thermisch vermessen. Der Versuchsaufbau ist in Abbildung 80 dargestellt. Die Batterie
ist dabei an einem Kohlefaserstab aufgehéngt, dhnlich wie im Luftfahrzeug in Abbildung 76 darge-
stellt. Zudem ist die metallisierte Folie, die die Batterie umschliefit, deutlich zu erkennen.

Zur Versuchsdurchfithrung wurde die Batterie mit 6 Temperatursensoren instrumentiert, deren An-
ordnung in Abbildung 81 unten rechts dargestellt ist. Die grau ausgefiillten Kreise deuten dabei die
Rundzellen an. Weiterhin ist die Position der Heizfolie dargestellt.

Die Versuche wurden fiir Umgebungstemperaturen von T, = —60°C, T, = —30°C sowie T, = 0°C
durchgefiihrt. Wahrend der Tests wurde eine konstante Leistung von Py, p,; = 10 W {iber die Heiz-
folie an die Batterie abgegeben.

Die Messwerte der verschiedenen Sensoren sind fiir die jeweilige Temperatur und die entsprechende
ISA-Druckhéhe ebenfalls in Abbildung 81 dargestellt. Zur Bestimmung der Warmeleitfahigkeit der
Batterieisolation wird die Temperaturdifferenz zwischen der gemittelten Temperatur der drei auf
den Zellen angebrachten Sensoren Tjq; und der Temperatur auf der AuBenseite der Folie T, ver-
wendet. Die thermische Leitfahigkeit der Batterieisolation kann nun wie folgt berechnet werden:

Ph,bat : diso,bat
Abat . (Tbat - Tp)

Athbat = (196)

Darin bezeichnen d;g, pq: die Dicke der Isolationsschicht und Apq: die Oberfliche der Batterie. Aus
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Abbildung 81: Temperaturmesswerte der Batterie in der Vakuum-Thermalkammer

den berechneten Daten wird ein Kennfeld erstellt, das die Warmeleitfahigkeit in Abhéngigkeit von
der Luftdichte und der Temperatur tabelliert. Die Luftdichte ist von besonderer Bedeutung, da der
extrudierte Polystyrol-Hartschaum seine geringe Wérmeleitfahigkeit dadurch erreicht, dass Luft
in der porosen Struktur des Materials gebunden wird. Aufgrund der eingeschrankten Beweglich-
keit dieser Luft kann keine Konvektion stattfinden, sodass der Warmetransport fast ausschliellich
durch Wéarmeleitung erfolgt. Die Warmeleitfahigkeit der eingeschlossenen Luft ist jedoch von der
Luftdichte abhéngig. Zuséatzlich befinden sich sowohl zwischen der dufleren Folie und den Hart-
schaumplatten als auch zwischen den Batterien und den Hartschaumplatten jeweils Luftschichten,
die ebenfalls Wirme leiten. Neben der Luftdichte beeinflusst auch die Temperatur des restlichen
Isolationsmaterials die Gesamtwarmeleitfahigkeit.

Da die Luftdichte wiahrend der Tests in der Vakuum-Thermalkammer im Gegensatz zum Luftdruck
nicht direkt gemessen wurde, erfolgt ihre Bestimmung mithilfe der Idealgasgleichung auf Basis des
gemessenen Drucks und der Temperatur:

o= 0154 (ha) - Ta,154 (ha)

T (197)
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Die Ergebnisse sind in Abbildung 82 dargestellt. Dabei ist einerseits die zuvor beschriebene Zunah-
me der Wérmeleitfahigkeit mit steigender Luftdichte erkennbar und andererseits eine deutliche Ab-
nahme der Warmeleitfahigkeit mit sinkender Umgebungstemperatur. Das erzeugte Kennfeld wird
in der Simulation verwendet, um in Abhéngigkeit der Innentemperatur des Fliigelkompartiments
sowie der aktuellen Luftdichte die Warmeleitfahigkeit durch lineare Interpolation zu bestimmen.
Die Messdaten aus der Vakuum-Thermalkammer werden hier zudem zur Uberpriifung des Bat-
teriemodells verwendet. Anstatt das komplette Fligelkompartiment zu betrachten, wird dazu die
Batterie bei fester Umgebungstemperatur, die der Innentemperatur der Vakuum-Thermalkammer
entspricht, simuliert. Strahlung der Kammerwéande sowie der Oberfliche der Batterie wird dabei
vernachléssigt, da die Emissivitdt der metallisierten Folie im langwelligen Bereich anndhernd Null
wird.

Die Ergebnisse sind in Abbildung 83 dargestellt. Dabei ist ersichtlich, dass das Thermalmodell der
Batterie die Temperatur innen sowie aufien in etwa gleicher Grofle iiberschétzt. Die grofiten Abwei-
chungen treten bei einer ISA Druckhéhe von 10km auf, wo bis zu 15 K Differenz zu beobachten sind.
Die Ursache dafiir wird zunéchst in der Modellierung der Konvektion vermutet, die fiir den vorlie-
genden Anwendungsfall niedrigere Warmeiibergangskoeffizienten zur Verfiigung stellen konnte als
in der Realitdt vorhanden. In ISA Druckhdhen iiber 10 km nimmt die gemessene Temperatur deut-
lich stérker zu als die des Simulationsmodells. In diesen Bereichen st68t das hier zur Anwendung
kommende Konvektionsmodell an die Giiltigkeitsgrenze. In der Realitét scheint sich eine Mischform
aus natiirlicher Konvektion und Wérmeleitung auszubilden. Die gemessene Temperatur liegt aufler
im Fall von T, = —60 °C dennoch weiterhin unterhalb der simulierten Temperatur, wofiir zwei
weitere Ursachen im Messaufbau verantwortlich sein kénnen.

Die Vakuum-Thermalkammer wélzt in geringem Umfang die Luft in der Messkammer um. Dabei
kommt es zu einer Luftbewegung, die die konvektive Warmeabfuhr verstirkt und somit die Batterie
zusétzlich kiihlt. Dies steht allerdings der Vermutung eines Ubergangs der Konvektion zur Wér-
meleitung bei niedrigeren Luftdichten entgegen. Dariiber hinaus ist der Stab der Aufhdngung im
Modell nicht berticksichtigt. Einerseits fiihrt der Stab selbst Warme durch Wérmeleitung aus der
Batterie ab, andererseits ist der Stab hohl, sodass sich im Stab Konvektion nach auflen ausbilden

1,5
1,2
0,9

0,6

Luftdichte [kg/m?]

0,3

0,0
-60 -50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40 50 60
AuBlentemperatur der Batterie [°C]

I oo "

0,007 0,009 0,011 0,013 0,015 0,017 0,019
Wiérmeleitkoeffizient der Batterieisolation [W/m/K]

Abbildung 82: Aus den Messerwerten ermitteltes Kennfeld der Warmeleitfihigkeit in Abhéngigkeit
der Auflentemperatur der Batterie
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Abbildung 83: Vergleich Modell- und Testdaten des Batterie-Thermal-Models

kann und es somit zu zusétzlicher Warmeabfuhr kommt.

Fiir die Untersuchungen in dieser Arbeit wird das erstellte Thermalmodell vorerst als ausreichend
betrachtet. Die hier festgestellten Abweichungen liegen tiberwiegend im Bereich von ca. 10 K, was
unter Wiirdigung der zusétzlichen potentiellen Warmesenken in der Vakuum-Thermalkammer fiir
allgemeine Aussagen beziiglich des Antriebsstranges als akzeptabel angesehen wird. Da die Tempe-
raturen auf 20 km Hohe bei Umgebungstemperaturen von —60 °C' und —30 °C' wieder zusammen-
laufen, wird auf eine einfache Anpassung des Modells in Form von Proportionalitdtsfaktoren fiir
die Konvektionskoeffizienten verzichtet. Fiir niedrigere Hohen ist es moglich, dass die Batterietem-
peratur durch das Modell iiberschétzt wird. Aufgrund der geschilderten potentiellen Abweichungs-
ursachen im Messaufbau und der Kammer kann auch dies nicht gesichert festgestellt werden.
Unter Einbeziehung weiterfithrender Tests in der Vakuum-Thermalkammer sowie basierend auf
Messdaten aus spateren Flugversuchen sollten die Thermalmodelle der Batterie bzw. des Fliigel-
kompartiments weiterentwickelt werden und die realen Warmetransportvorgénge tiefgriindiger un-
tersucht werden.
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6.7.6.2 Ermittlung der strahlungsrelevanten Parameter der Oberflachen

Die strahlungsrelevanten Parameter der Oberflichen lassen sich im Idealfall aus Messwerten be-
stimmen, die fiir das jeweils eingesetzte Material ermittelt wurden. Zum Zeitpunkt der Erstellung
dieser Arbeit liegen solche Daten fiir den kurzwelligen, d. h. solaren, Spektralbereich der Ted-
lar®-Bespannfolie vor. In Abbildung 84 sind die Daten fiir den vermessenen Wellenlédngenbereich
dargestellt. Dabei wurden der Absorptionskoeffizient und der Reflexionskoeffizient o, \ direkt ge-
messen, wahrend der Transmissionskoeffizient 7, \ geméfl Gleichung 167 berechnet wurde.

Da die Warmetibertragung durch Strahlung im Thermalmodell unter Verwendung spektral gemit-
telter Leistungen berechnet wird, miissen die dafiir erforderlichen Parameter aus den spektralen
Messdaten ermittelt werden. Dabei wird angenommen, dass das extraterrestrische Strahlungsspek-
trum der Sonne auf das Material trifft. Dieses Spektrum wird verwendet, da es hinsichtlich der
Verteilung der spektralen Anteile dem Spektrum in groflen Hohen nahezu entspricht. Um den
gemittelten optischen Koeffizienten zu bestimmen, wird das Verhéltnis zwischen der durch den
spektralen Verlauf des optischen Koeffizienten abgeschwéchten solaren Leistungsdichte und der un-
geschwéchten solaren Leistungsdichte berechnet. Am Beispiel des Transmissionskoeffizienten 14sst
sich dies formal wie folgt ausdriicken:

f (1 - Tr,)\) : EObn)\ ~ds
0 (198)

Ty =

Of EObn)\ : d)\s

Fiir den langwelligen Bereich der Wéarmestrahlung werden die optischen Koeffizienten der Fach-
literatur entnommen. Dabei ist zu beachten, dass die Tedlar®-Bespannfolie auch im langwelligen
Bereich der Wéarmestrahlung fiir einen Teil der Strahlung durchléssig ist und daher nicht dem Kirch-
hoff’schen Strahlungsgesetz folgt. Der in dieser Arbeit verwendete Transmissionskoeffizient wurde
aus [201] entnommen, wihrend die Absorptions- und Emissionskoeffizienten aus [202] stammen. Fiir
die aluminisierte Folie der Batterie werden die Werte fiir poliertes Aluminium aus [203] verwendet.
Der Emissionskoeffizient des Kohlefaserholms wird in Anlehnung an die Daten aus [204] gewéhlt,
wahrend fiir den Absorptionskoeffizienten die Giiltigkeit des Kirchhoff’schen Gesetzes angenommen
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Abbildung 84: Optische Koeffizienten der Tedlar® Bespannfolie des Fliigels fiir den Bereich des
solaren Strahlungsspektrums
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wird.

Eine Besonderheit stellen die Photovoltaikzellen dar. Fiir die von der Zelle aufgenommene Wér-
meleistung wird angenommen, dass die gesamte solare Einstrahlung, die in die Zelle eingedrungen
ist und nicht in elektrische Leistung umgewandelt wird, in Warme iibergeht. Unter Berticksich-
tigung des wellenldngenabhingigen Transmissionskoeffizienten der Oberfliche 7).\ aus Gleichung
137 kann der Absorptionskoeffizient fir die kurzwellige Einstrahlung berechnet werden als:

o
Ns,sp * Mp,sp * Aph * of Tpe - Epx - dAs — Lsp - Ugp

(199)

Oy =

[ Epy - d)
0

Die in dieser Arbeit verwendeten optischen Parameter sind in Tabelle 6 zusammengefasst.

Tabelle 6: Optische Parameter der im Fliigelkompartiment verwendeten Materialien HAP-«

Oberflache Q Ep Or Tr
Tedlar® (A\s < 2500 nm) 0,24 — 0,63 0,13
Tedlar® (A\s > 2500 nm) 0,6 0,85 0,1 0,3
Batterie Folie (As < 2500 nm) 0,3 — 0,7 0,0
Batterie Folie (A5 > 2500 nm) 0,03 0,03 0,97 0,0
Solarpaneel (As > 2500 nm) 0,75 0,75 0,25 0,0
Solarpaneel Unterseite (As < 2500 nm) 0,37 — 0,63 0,0
Solarpaneel Unterseite (As > 2500 nm) 0,85 0,85 0,15 0,0
Holm (As < 2500 nm) 0,9 — 0,1 0,0
Holm (As > 2500 nm) 0,73 0,73 0,27 0,0

6.7.6.3 Berechnung der Sichtfaktoren im Fliigelkompartiment

Zur Berechnung der von einzelnen Paneelen empfangenen Strahlungsleistung, die von umliegenden
Paneelen ausgesendet wird, muss die Sichtfaktorenmatrix F bestimmt werden. Fiir einfache Geo-
metrien kénnen dazu Handbuchformeln verwendet werden. Eine umfangreiche Sammlung findet
sich in [205].

Eine Beriicksichtigung von Bauteilen, die die gegenseitige Sichtbarkeit behindern, ist mit den Hand-
buchformeln jedoch nicht méoglich. Fiir zweidimensionale Probleme wird in [206] eine Methode zur
Sichtfaktorenberechnung unter Beriicksichtigung von Verdeckungen beschrieben. Das Berechnungs-
konzept der vorliegenden Arbeit baut auf dieser Methode auf und ergénzt sie um eigene Aspekte
im Bereich der Erkennung blockierter Wege sowie der Ausrichtung der Oberflichen zueinander.
Die Grundlage fiir die Sichtfaktorenberechnung ist das Verfahren der gekreuzten Strahlen nach
Hottel [207]. Dieses Verfahren dient der Berechnung von Sichtfaktoren zwischen Oberflichen von
Geometrien, die in die Zeichenebene hinein eine unendliche Ausdehnung aufweisen. Praktisch kann
das Verfahren angewendet werden, wenn die Dimension in die Zeichenebene hinein deutlich gréfler
ist als die Dimensionen des betrachteten Schnitts. Abbildung 85 illustriert das Vorgehen. Auf der
linken Seite wird zunéchst der Kern des Verfahrens fiir zwei gegeniiberliegende Platten dargestellt,
wahrend auf der rechten Seite das Vorgehen bei komplexeren Strukturen aufgezeigt wird.
Zunichst wird die Berechnung fiir die einfache Situation auf der linken Seite von Abbildung 85
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Abbildung 85: Die Methode der gekreutzten Strahlen nach Hottel [207]

erldutert. Sind Ly 1 und L, 2 jeweils die Léngen der Paneele 1 und 2, so gilt fiir die Sichtfaktoren:

(P1,1P2,2 + P1,2P21) - (P1,1P2,1 + P1,2P2,2)

Lyi-Fio=1Lyo-Fy1 = 5 (200)
Dabei werden die Léangen der Verbindungslinien berechnet nach:

P c c\? c c\?

PP = (Plf — PI%) + (Pri” - PI) (201)

Zur Beriicksichtigung blockierter Wege konnen die Paneele geméafl der rechten Darstellung in Ab-
bildung 85 in Teilstrecken diskretisiert werden. Anschlielend wird gepriift, bei welchen Teilstrecken
keine der vier Verbindungslinien der Endpunkte blockiert ist. Der Sichtfaktor von Paneel 1 auf
Paneel 2 wird nun berechnet, indem zunéchst fiir jedes Sub-Paneel von Paneel 1 die Sichtfaktoren
auf Paneel 2 bestimmt werden. Dazu werden die Sichtfaktoren auf die Sub-Paneele von Paneel 2 ad-
diert. Anschliefflend werden alle Sichtfaktoren der Sub-Paneele von Paneel 1 auf Paneel 2 summiert
und auf die Liange von Paneel 1 bezogen. Formal ausgedriickt bedeutet dies:

1 da (PiiPjjtr + PPy ) — (PiiPjvry + PiiaPii
Fm:Ll-zz( il ) am
D, 1

Je kiirzer die Lénge der Sub-Paneele gewéhlt wird, desto genauer wird das Berechnungsverfahren.
Andererseits kann die Anzahl der Berechnungspunkte aufgrund der exponentiell steigenden Berech-
nungszeit nicht beliebig erhoht werden, sodass ein geeigneter Kompromiss gefunden werden muss.
Die Summe aller Sichtfaktoren eines Paneels in Bezug auf alle umgebenden Paneele innerhalb eines
geschlossenen Kompartiments betragt bei exakter Berechnung genau 1,0. Die Diskretisierungsbreite
wird in dieser Arbeit so gewéahlt, dass eine maximale Abweichung von 5,0 % zugelassen wird.

In Abbildung 86 ist die Diskretisierung der einzelnen Paneele des Fliigelkompartiments zum Zweck
der Sichtfaktorenberechnung skizziert. Die Diskretisierungspunkte der einzelnen Paneele sind als
tlirkisfarbene Kreise dargestellt. Die Festlegung der Diskretisierungspunkte erfolgt durch Vorga-
be eines maximalen Abstands und der Berechnung der néchstkleineren Lénge einer ganzzahligen
Unterteilung. Anschlieend werden alle nicht blockierten Verbindungslinien zwischen den Punkten
innerhalb des Kompartiments bestimmt.
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Abbildung 86: Berechnung der Sichtlinien im Fliigelquerschnitt

Die Berechnung der Verbindungslinien ist an der Linie f1 illustriert. Zunéchst ist zu priifen, ob die
Verbindungslinie von einer zur Innenseite des Fliigelkompartiments ausgerichteten Fléche ausgeht.
Dies ist insbesondere fiir die Batterie- und Holmpaneele von Bedeutung. Zudem kann es bei grofler
Wolbung vorkommen, dass zwei Fliigelpaneele mit den nach auflen zeigenden Flidchen zueinander
ausgerichtet sind. Hierfiir wird fiir jede Fléache der ins Fliigelkompartiment zeigende Normalen-
vektor vorgegeben. Im dargestellten Beispiel sind dies der Normalenvektor fiir das Fliigelpaneel 3,
ngp 3, und der Normalenvektor fiir das Holmpaneel, ng, 3. Der Richtungsvektor der Verbindungsli-
nie wird so bestimmt, dass er vom Anfangspunkt zum Endpunkt zeigt. Flir den Anfangspunkt ist
nun mittels Skalarprodukt zu priifen:

ng,; - b; s
arccos (‘nxp,i‘ : |b1]> <5 (203)

Fir den Endpunkt muss hingegen gelten:

nxpi . bi s
’ > = 204
arccos (‘nxpﬂ ] |b,’> =5 ( )

Zur Priiffung der Verblockung wird der virtuelle Schnittpunkt der Verbindungslinie mit der von
jedem anderen Paneel ausgehenden Linie berechnet. Diese Linie beginnt am Anfangspunkt des
jeweiligen Paneels Pg ., ; und verlduft entlang des zugehorigen Richtungsvektors t,, ;. Dazu wird
das folgende Gleichungssystem gelost:

PO,Ip,i +¢1-b; = PO,xp,i + 2 txpyi (205)
Die Verbindungslinie und ein Paneel schneiden sich, wenn gilt:
0 < C2 < La:p,i (206)

Dieser Fall ist in Abbildung 86 fiir die Verbindungslinie fo und das Holmpaneel 2 dargestellt.

Die resultierenden Sichtlinien fiir das in Abbildung 78 dargestellte Fliigelkompartiment sind im
oberen Teil der Abbildung 87 illustriert. Zudem sind die zugehorigen Diskretisierungspunkte sowie
die Nummerierung der Paneele dargestellt. Die Sichtlinien sind in Hellblau eingezeichnet und fiillen
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AP1AP2 AP3 AP4AP5AP6 SP1 SP2 SP3 SP4 SP5 SP6 BP1 BP 2 BP3 BP4 BP5 BP 6

AP 1 0,050 0,042 0,122 0,472 0,076 0,001 0,020 0,035 0,024 0,004 0,003 0,034 0,053 0,039 0,011
AP 2 0,601 0,073 0,016 0,000 0,002 0,114 0,168 0,004 0,002 0,001

AP 3 0,301 0,044 0,023 0,005 0,220 0,179 0,013 0,046 0,001 0,082 0,041

AP 4 0,452 0,005 0,012 0,007 0,001 0,017 0,006 0,049 0,194 0,107 0,003 0,006 0,112
AP 5 0,947 0,000 0,001 0,004 0,000 0,001 0,023 0,022
AP 6 0,972 0,002 0,005 0,003 0,010 0,007
SP 1 0,858 0,129 0,012

SP2 0,037 0,266 0,697
SP3 0,555 0,392 0,052
SP4 0,990 0,010

SP5 0,688 0,048 0,069 0,184
SP6 0,110 0,181 0,378 0,172 0,148
BP 1 0,003 0,992 0,005

BP2 0,056 0,214 0,549 0,008 0,046 0,115

BP 3 0,632 0,004 0,107 0,018 0,123 0,099

BP 4 0,998 0,002

BP5 0,735 0,033 0,215 0,015

BP6 0,208 0,570 0,210 0,010

Abbildung 87: Diskretisierung des Fliigelquerschnittes zur Modellierung des Thermalverhaltens

den Innenraum des Kompartiments vollstédndig aus.

Die Sichtfaktoren fiir alle Paneele werden nun mithilfe von Gleichung 202 berechnet und in der
Sichtfaktorenmatrix F zusammengefasst. Die berechnete Sichtfaktorenmatrix ist im unteren Teil
der Abbildung 87 dargestellt. Die Matrix wird wie folgt gelesen: In der linken Spalte wird eine
Zeile fiir ein Paneel ausgewéhlt. Anschlieflend kann aus jeder Spalte dieser Zeile der Anteil der
abgestrahlten Wéarme abgelesen werden, der auf das der jeweiligen Spalte zugeordnete Paneel trifft.
Die Summe aller Werte in jeder Spalte ist dabei annéhernd gleich 1.

6.7.6.4 Berechnung des Sichtfaktors der Erde zu einem Paneel

Neben den Sichtfaktoren innerhalb des Fliigelkompartiments ist auch der Sichtfaktor der Erde auf
ein Fliigelpaneel von Interesse. Die Erde ist — neben der umgebenden Atmosphére und der Sonne —
die einzige Strahlungsquelle aufierhalb des Fliigelkompartiments. Der Sichtfaktor der Atmosphére
auf ein Fliigelpaneel ist grundsétzlich gleich 1, und die durch die Sonne eingestrahlte Leistung
wird geméfl Gleichung 15 bestimmt. Je nach Neigung des Fliigelpaneels empfingt es Strahlung von
der Erdoberfliche. Die zur Berechnung des Sichtfaktors erforderlichen Gréfien sind in Abbildung
88 dargestellt. Die Bestimmung des Sichtfaktors erfolgt nach der in [208] beschriebenen Methode.
Zunéchst wird der Hilfswinkel ¢, bestimmt:

R
d)p = arcsin (ﬁ) (207)
a
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Abbildung 88: Berechnung des Sichtfaktors eines geneigten Paneels zur Erde

Zeigt das Paneel von der Erde weg, was der Fall ist fiir:

3
ST+ Op

Pop <¢p und Ty > 5

dann gilt fiir den Sichtfaktor F), g:
F,p=0
Zeigt das Paneel teilweise zur Erde, was der Fall ist bei einer Ausrichtung von:
Pop>¢p, und Typ <m—0¢, bzw.

3
Top >7+ ¢, und Fap§§7T+¢p

dann gilt:

P 2|7 1 , 1 .
E=—|— — = -arcsin
" T4 2 Hyp - >‘p,
1
cos (Ap g) - arccos — 1 cotan (A .
g (050 s (-7 = 1-cotan 4.)
\/ E—l \/1—H2 (cos (Ap,E) )

mit den Hilfsgréfen:

_Bs
RE—i-ha
Mpp=m—Tg

Hpp =

(208)

(209)

(210)

(211)

(212)

(213)

(214)
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Hat das Paneel schliefilich die Ausrichtung:

T—¢p bzw. <Tg <m+¢)p (215)
dann gilt:
cos (A
Fpp = I;QP»E) (216)
»E

Mit Abschluss dieses Kapitels liegen alle notwendigen formalen Zusdmmenhénge fiir die Durchfiih-
rung von Missionssimulationen solarelektrischer Hohenflugzeuge vor.
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7 Simulation und Analyse von Flugmissionen

7.1 Hohenflugmission in ESRANGE

Zunéchst wird die Missionsfahigkeit von HAP-« in Bezug auf die beabsichtigte Hohenflugmission
analysiert. Die Konfiguration des Flugzeugs ist in Kapitel 2.2 und insbesondere in Tabelle 1 be-
schrieben. Als Tag der Missionsdurchfithrung wurde fiir diese Arbeit der 20. Juni bzw. der 171. Tag
in einem Jahr ohne Schalttag gewahlt. Der gewadhlte Startzeitpunkt liegt somit einen Tag vor der
Sonnenwende und hat fiir das hoch im Norden liegende ESRANGE den héchsten Sonnenstand zur
Folge. Ist die Mission an diesem Tag energetisch nicht durchfithrbar, so wird sich auch kein anderer
Tag im Jahr finden, der die notwendigen Bedingungen bietet. Die Mission beginnt 06:00 Ortszeit
(UTC+2).

In Abbildung 89 ist die linke Fliigelhdlfte des Luftfahrzeugs dargestellt. Darin sind in Blau die
einzelnen Solarpaneele abgebildet. Die Bezeichnung LH steht dabei ’Left Hand’ und bezeichnet
entsprechend die linke Fliigelseite. Jedes der Solarpaneele hat 24 in Reihe geschaltete Photovol-
taikzellen. Damit konnen zwei Rippenabsténde tiberbriickt werden. Die Solarpaneele LH1, LH2,
LH4 und LH5 bestehen daher streng genommen aus zwei nebeneinander liegenden Paneelen, da
jeweils vier Rippenabstdnde bedeckt werden. Das Solarpaneel LH3 ist pysikalisch auf zwei Bereiche
aufgeteilt, wird hier aber auch als ein zusammenhéngendes Solarpaneel behandelt. Das Solarpaneel
LH1 weist insgesamt 26 parallele Striange auf, die restlichen Solarpaneele bestehen jeweils aus 24
Strangen. Fiir die Konfiguration in der Simulation werden die Solarpaneele als jeweils ein Fliigel-
profilpaneel mit der dazugehorigen Batterie in einem Fliigelkompartiment zusammengefasst. Die
Querruder sind orange dargestellt.

Die Konfiguration des elektrischen Netzwerks der linken Fliigelhélfte ist Abbildung 90 zu entneh-
men. Neben den 5 Solarpaneelen sowie den 5 Batterien sind darin der Motor sowie die angeschlos-
sene Avionik dargestellt. Die Solarpaneele werden fiir den Hohenflug mit MPPT ausgeriistet. Die
Leistungsaufnahme der Avionik wird fiir das gesamte Luftfahrzeug mit 100 W angesetzt und zu
gleichen Teilen jeder Fliigelhélfte zugeschlagen. Die Widerstédnde wurden alle mit einem Wert von
0,1 © angesetzt. Damit sind die Grofien der realen Widerstédnde hinreichend genau mit dem realen
Entwurf im Einklang und kénnen spéter bei genauerer Kenntnis angepasst werden.

Die Trajektorie des ca. 20-stiindigen Fluges ist in Abbildung 91 ersichtlich. Diese entspricht der in
Kapitel 2.3 beschriebenen Mission. Anhand der roten, zeitlich dquidistanten Punkte kann die Flug-

9,1m

6,8 m !

5,6 m :

4,0 m I

: 2,8m I :
©1,2m I :

I ==1 T ]

BA LH1 BA LH2 BA LH3 BA LH4 BA LH5

Abbildung 89: Belegung der linken Fliigelhdlfte von HAP-a mit Photovoltaikzellen
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R52 ﬁ R51 BAS
SP5
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Pl @ Al Mx:  Antriebsmotor LHx oder RHx
Rx: Widerstand LHx oder RHx

g SPx:  Solar-Paneel LHx oder RHx

Abbildung 90: Konfiguration des elektrischen Netzwerks des Antriebsstrangs von HAP-«

geschwindigkeit tiber Grund abgeschétzt werden. Diese nimmt einerseits mit zunehmender Hohe
aufgrund der zunehmenden V745 zu, anderseits hiangt diese auch von der Windrichtung in Relation
zur Flugrichtung ab. Der Wind ist durch die hellblauen Pfeile in Starke und Richtung angeben.
Da die Windgeschwindigkeit an keiner Stelle die Geschwindigkeit des Flugzeugs in Relation zur
Atmosphére iibersteigt, kann der vorgegebene Flugpfad eingehalten werden.

In Abbildung 92 ist die Konfiguration des Fliigelkompartiments LH4 ersichtlich. Die vier Abbil-
dungen stellen dabei die Temperaturen der Auflenluft, der Fliigel-, Holm-, sowie Batteriepaneele,
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Abbildung 91: Trajektorie des simulierten Hohenfluges von HAP-«

die Lufttemperatur im Inneren des Kompartiments und des Holms sowie der Batterie dar. Das
Solarpaneel ist dabei als einzelnes Paneel, beginnend iiber dem Holm und durchlaufend bis kurz
vor die Hinterkante modelliert. Die romischen Ziffern in der jeweiligen linken oberen Ecke korre-
spondieren zu den in Abbildung 91 dargestellten griinen Punkten. In A befindet sich das Flugzeug
mit h, = 5.0 km noch in vergleichsweise niedriger Hohe. Daher ist die Auflentemperatur hoher
als in den restlichen Abbildungen. Die Sonne strahlt von hinten auf das Solarpaneel, womit dieses
deutlich erwédrmt wird. Dies ist auch in B der Fall. Die Auflentemperatur ist dort aufgrund des Er-
reichens der Zielhohe geringer als in A und féllt auf ca. —45°C ab. Das kurze Fliigelprofilpaneel an
der Fliigelspitze zeigt hier von der Sonne weg und wird damit nicht direkt bestrahlt. Aufgrund der
Abstrahlung des Paneels in den Himmel fallt trotz atmosphérischer Umstromung dessen Tempera-
tur unter die Umgebungstemperatur. Fiir C' gelten praktisch die gleichen Umgebungsbedingungen
wie fiir B, jedoch hat sich der Kurs des Luftfahrzeugs deutlich geindert, womit das Solarpaneel
in geringerem Umfang von der Sonne bestrahlt wird und somit dessen Temperatur fallt. Die Tem-
peratur des vorderen Fliigelprofilpaneels steigt hingegen. In D ist der Sonnenstand sehr niedrig,
womit keine nennenswerte direkte Strahlung auf die Paneele trifft. Die Temperaturen gleichen sich
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Abbildung 92: Temperaturen des Fliigelkompartiments LH4 beim Hohenflug von HAP-«

daher zunehmend der Umgebungstemperatur an. Die Heizung der Batterie sorgt dafir, dass die
Temperatur nicht unter 0 °C' f&llt.

Abbildung 93 stellt fiir die Mission die Elevation der Sonne, den Azimut der Sonne sowie die direkte
Strahlungsleistung dar. Aufgrund des gewéhlten Ortes nérdlich des Polarkreises und der gewéhlten
Jahreszeit bleibt die Sonne stets iiber dem Horizont sichtbar. Die Flughéhe, die Geschwindigkeit
sowie der Flugbahnwinkel sind Abbildung 94 entnehmbar. Dabei ist ersichtlich, dass die Steigge-
schwindigkeit oberhalb 15 km Hohe deutlich abnimmt. Dies liegt darin begriindet, dass ab dort
der Motor sein von der Versorgungsspannung abhangiges Drehzahl-Limit erreicht. Der Bahnwinkel
wird entsprechend zunehmend kleiner, obwohl fiir die gesamte Steigzeit in diesem Simulationlauf ein
Bahnwinkel von v = 3° angefordert wird. In Abbildung 95 sind Steuerkurs, Nickwinkel und Rollwin-
kel dargestellt. Die Spitzen des Nickwinkelverlaufs im Bereich von 16:00 sind mit dem Abfliegen des
Musters begriindbar. Um die Hohe beim Kurvenflug zu halten, muss der Auftrieb erhéht werden,
was bei konstanter Geschwindigkeit durch leichtes Erhohen von Anstell- und daraus folgend dem
Nickwinkel erfolgt. Der wellendhnliche Verlauf des Rollwinkels beim Aufstieg und Abstieg auf der
Kreisbahn ist durch den Wind verursacht, da das Flugzeug je nach Windrichtung den Rollwinkel
anpassen muss um iiber Grund die Kreisbahn zu beschreiben. Auftriebs- und Widerstandsbeiwert
sowie die Reynold-Zahl sind in Abbildung 96 dargestellt. Die Erhchung des Auftriebsbeiwertes in
groflerer Hohe resultiert aus der dort reduzierten dquivalenten Fluggeschwindigkeit. Die Erhchung
des Widerstandsbeiwerts erfolgt insbesondere aufgrund der abnehmenden Reynolds-Zahl, die hier
bezogen auf die Sehnenlénge des Fliigelprofils in Héhe des Rumpfes dargestellt ist. In Abbildung
97 sind die mechanischen Leistungsdaten des linken Antriebs dargestellt. Anhand des Drehzahl-
verlaufs ist ersichtlich, dass das Flugzeug anndhernd DienstgipfelhOhe erreicht. Erwartungsgeméf
ist der Schub bei konstanter dquivalenter Fluggeschwindigkeit sowie gleichbleibendem Bahnwinkel
auch eine konstante Gréfle. Ab ca. 15 km Flughdhe wird die Drehzahlgrenze des Motors erreicht,
sodass mit zunehmend sinkendem maximalem Schub bis auf die Zielhthe aufgestiegen wird.

In Abbildung 98 sind die elektrischen Gréfien des Antriebs ersichtlich. Der wellige Verlauf der Span-
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nung resultiert aus dem zeitlichen Verlauf der Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne und dem
daraus resultierenden variierenden Ertrag. Sinkt der Ertrag, werden die Batterien stirker belas-
tet und es kommt zu einem stérkeren Spannungseinbruch. Ab einer Flughohe von ca. 15 km wird
zunéchst die fiir die Antriebe gesetzte Leistungsgrenze von 2.200 W erreicht. Mit weiter zuneh-
mender Hohe fiihrt das Erreichen der Drehzahlgrenze zu einem Leistungsabfall. Die elektrischen
Daten fiir die Solarpaneele sind in Abbildung 99 ersichtlich. Dabei sind die Daten fiir alle fiinf
Solarpaneele der linken Fliigelhdlfte angegeben. Es ist ersichtlich, dass die Spannung der Solarpa-
neele unterschiedlich stark einbrechen. Die Spannung der Solarpaneele hingt dabei insbesondere
vom Ladezustand der néchstgelegenen Batterie ab. Die Strome der Solarpaneele sind durchgehend
negativ, d.h. der Strom wird von den Solarpaneelen ins System eingespeist. Positive Strome wer-
den durch die Blocking-Dioden sowie die MPPT verhindert. Der Strom korreliert erwartungsgemaf
stark mit der im unteren Diagramm dargestellten solaren Strahlungsleistung, die auf das jeweilige
Solarpaneel trifft. Aufgrund der kontinuierlichen Kursinderung des Flugzeugs und des niedrigen
Sonnenstandes schwanken die eingestrahlte Leistung und damit der erzeugte Strom deutlich. Es
ist zudem ersichtlich, dass das Solarpaneel LH1 den hoéheren Strom einspeist, was auf die Grofle
des Paneels zuriickzufithren ist, und das Solarpaneel LH5 aufgrund der Lage auf dem geknickten
Fliigelteil eine hohere Schwankung aufweist.

In Abbildung 100 werden die elektrischen Daten der Batterie dargestellt. Die unterschiedlichen
Spannungsverldufe sind Resultat der unterschiedlichen Belastung der einzelnen Batterien aufgrund
der Netzwerkstruktur sowie der Widersténde der Leitungen. Hier bietet die Simulationsumgebung
Potential fir weitergehende Optimierungen des Entwurfs des elektrischen Netzwerks, die allerdings
nicht Gegenstand dieser Arbeit sind. Die unterschiedliche Balastung der Batterien ist ebenfalls in
den Strémen sowie in den resultierenden Ladezustdnden erkennbar. Batterie LH2 liegt nah am
Antriebsmotor und somit am Hauptverbraucher. Weiterhin ist mit der Avionik ein weiterer Ver-
braucher auf der Netzwerkseite der Batterie LH2 vorhanden. Zudem ist die Solarfliche iiber den
Maschen vor dem Motor, d.h. iiber den Batterien LH1 und LH2, in Summe kleiner als hinter dem
Motor. Grundsétzlich zeigt aber der Ladezustand der Batterien, dass die Mission in der gewéhlten
Konfiguration sowie zum gewéhlten Zeitpunkt potentiell durchfithrbar ist.

Ausgewihlte Temperaturen des Fliigelkompartiments LH4 werden in Abbildung 101 dargstellt.
Dabei ist ersichtlich, dass die Temperatur der Batterie nur sehr langsam fillt, was einerseits mit
der thermischen Isolation und anderseits mit der hohen Warmekapazitét der Batterie zusammen-
héngt. Der Temperaturregler ist auf 0 °C' eingestellt. Ab ca. 19:00 wird der Regler aktiv, da dann
die Temperatur unter die Schwelltemperatur féllt. Dies fiihrt zum sdgezahnédhnlichen Verlauf der
Temperaturkurve bis ca. 23:00. Die Temperatur des Solarpaneels fallt zunédchst mit abnehmen-
der Auflentemperatur ab, steigt aber mit abnehmendem Zenitwinkel bzw. zunehmender Elevation
der Sonne wieder an. Weiterhin folgt die Temperatur, dhnlich der erzeugten elektrischen Leistung,
der vom Steuerkurs des Flugzeugs abhéngigen Bestrahlungsstidrke der Sonne. Die Temperatur im
Kompartiment verhélt sich dhnlich wie die Temperatur des Solarpaneels, allerdings mit deutlich
geringeren Amplituden. Dies ist einerseits der Warmekapazitéit der Luft im Kompartiment geschul-
det, anderseits den unterschiedlichen Warmequellen, die die Innenluft beeinflussen.

Die Resultate der Untersuchung der Missionsdurchfithrung ohne MPPT sind in Abbildung 102 am
Beispiel des Fliigelkompartiments LH4 angegeben. Die Schaltungen oben im Bild zeigen auf, wie die
Solarpaneele in Abbildung 90 mit und ohne MPPT konfiguriert sind. Die rote Spannung ist die vom
MPPT iiber dem Solarpaneel eingestellte Spannung. Im Betrieb ohne MPPT liegt die griin darge-
stellte Klemmspannung des Solarpaneels direkt an den Strangen an. Am Anfang ist diese Spannung
aufgrund des Ladezustands der Batterie so hoch, dass das Solarpaneel keinen Strom treiben kann.
Daher fillt der Ladezustand auch deutlich schneller ab als beim Betrieb mit MPPT. Spater fallt
allerdings, wiederum bedingt durch den Ladezustand der Batterie, die Spannung soweit ab, dass
die Leistung im Vergleich zum Einsatz des MPPT deutlich abnimmt. Resultat ist eine komplett
entleerte Batterie. Hier kann ein Flug ohne MPPT daher nicht durchgefiihrt werden.
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Abbildung 93: Elevation, Azimut und direkte Strahlungsleistung der Sonne beim Hoéhenflug von
HAP-«
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Abbildung 94: Hohe, Geschwindigkeit und Bahnwinkel beim Hohenflug von HAP-«
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Abbildung 95: Steuerkurs, Nickwinkel und Rollwinkel beim Hoéhenflug von HAP-«
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Abbildung 97: Drehmoment, Drehzahl und Schub des linken Propellers beim Hohenflug von HAP-«
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Abbildung 98: Klemmspannung, Klemmstrom und elektrische Leistungsaufnahme des linken Flug-
antriebs beim Hohenflug von HAP-«
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Abbildung 99: Spannung, Strom sowie empfangene solare Strahlungsleistung der linken Solarpa-
neele beim Hoéhenflug von HAP-«
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Abbildung 101: Temperaturen der Batterie LH4, des Solarpaneels LLH4 sowie der Innenluft des
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Abbildung 102: Vergleich Spannung und Strom des Solarpaneels LH4 sowie des Ladezustandes der
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7.2 Globale Flugmission

Um die Fahigkeit der Missionssimulationsumgebung zur Analyse fiir langandauernde globale Flug-
missionen aufzuzeigen, ist eine mehrtégige Beispielmission definiert worden. Dabei wird auf Lam-
pedusa im Mittelmeer gestartet und gelandet. Zunachst wird Gran Canaria angeflogen und dort ein
Zielgebiet in Form einer Acht fiir ca. 25 Minuten iiberflogen. Anschlieend wird der Flug iiber Yuma
Proving Ground, wo ein Gebiet fiir 50 Minuten auf einer kreisférmigen Bahn iiberflogen wird, bis
nach Tokio fortgesetzt. Uber der Stadt wird fiir ca. 45 Minuten einer ovalen Flugbahn gefolgt. Der
Riickflug fithrt iiber Honolulu, wo fiir ca. 105 Minuten ein Wegpunktmuster abgeflogen wird, und
schlieBlich iiber Panama City mit einem kreisférmigen Uberflug fiir ca. 50 Minuten. Nach insgesamt
22 Tagen wird wieder auf Lampedusa gelandet. Die Mission ist in Abbildung 103 dargestellt.

Das Flugzeug HAP-« ist in der aktuellen Version nicht fir die Durchfiihrung langandauerender
Missionen geeignet. Um iiber den Tagesverlauf geniigend Strahlungsleistung der Sonne in elektri-
sche Leistung zu wandeln und neben dem Energiebedarf der Antriebe auch die Batterien fiir den
Ubernachtflug wiederaufzuladen, ist die mit Photovoltaikzellen bedeckte Fliche zu klein. Weiterhin
ist die Kapazitit der Batterien nicht ausreichend, um geniigend Energie fiir den Ubernachtflug zu
speichern. Schliefllich ist das Flugzeug insgesamt zu schwer und damit die erforderliche Leistung zur
Erzeugung von ausreichend Schub zum Halten der Hohe zu grof3, um mit verfiigharen Photovoltaik-
und Batterietechnologien einen andauernden Flug zu erméglichen.

Um dennoch anhand der Beispielmission die Fahigkeit zur Analyse globaler Flugmissionen aufzu-
zeigen, wird der Entwurf von HAP-a modifiziert. Hierfiir wird die mit Photovoltaikzellen bedeckte
Fléache vergréflert und es wird die Verwendung von Batterien mit héherer Energiedichte angenom-
men. Weiterhin erfolgt trotz gesteigerter Batteriemasse eine Reduktion des Flugzeuggewichtes von
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Abbildung 103: Globale Flugmission des modifizierten HAP-Flugzeugs

150



11,9 m
11,1m !
10,3 m L
9,5m I :
8,7m I :
7,2m I :
6,0m ! :
4.4m I :
2,8m | I .

c —_—
5f1 )
52 | 61 6f2  6f3  6f4
LHI1f LH2f LH3f LHA4f

BA LH1 BA LH2 BA LH3 BA LH4 BA LH5 BA LH6

Abbildung 104: Belegung der linken Fliigelhilfte des modifizierten HAP-Flugzeugs mit Photovol-
taikzellen

138 kg auf 100kg. Die Belegung mit Photovoltaikzellen ist in Abbildung 104 dargestellt. Um die mit
Photovoltaikzellen bedeckte Flache erhohen zu kénnen, wird angenommen, dass auch der Fliigelteil
hinter dem Propeller belegt werden kann. Weiterhin wird auf die Querruder verzichtet, oder diese
werden ebenfalls mit Photovoltaikzellen belegt. Grundsétzlich ist ein Flug auch ohne Querruder
durchfithrbar. Die Steuerung des Kurvenfluges erfolgt dann iiber differentiellen Schub und das Sei-
tenruder.

Der Solarpaneele werden aufgrund ihrer Grofle und der deutlich stérkeren Kriimmung der Fliigel-
oberfldche im vorderen Bereich nun im inneren Bereich des Fliigels auf drei Fliigelprofilpaneele und
im duferen Bereich auf zwei Fliigelprofilpaneele aufgeteilt. Basierend auf der solaren Einstrahlung
sowie der Temperatur der Solarpaneele wird zunéchst jede einzelne Strom-Spannungs-Kennlinie
separat berechnet. Da die einzelnen Solarpaneele parallel geschaltet sind, werden die Kennlinien
anschlieBend zu einer Gesamtkennlinie addiert. Der elektrische Widerstand zwischen den Paneelen
wird hier aufgrund dessen geringer Grofie zunéchst vernachléssigt, konnte bei Bedarf aber in der
in Kapitel 6.2 beschrieben Weise berticksichtigt werden.

Eine Erhohung der Energiedichte der Batterien ist durch marktverfiigbare Sonderzellen, wie in
Kapitel 1.3 ausgefiihrt, moglich. Allerdings liegen keine Messwerte fiir diese Zellen vor, sodass auf
die vorhandenen Messwerte der Batterie von HAP-« zurtickgegriffen wird. Um die notwendige Er-
hohung der Energiedichte umzusetzen, werden statt drei nun sieben Zellen parallel angeordnet,
was zu einer Konfiguration 18S7P fihrt. Wird eine Batterie-Gesamtmasse von 50 kg angesetzt, so
entspricht die gednderte Batteriekonfiguration einer Energiedichte von 534 Wh/kg. Dieser Wert
erscheint zunéchst sehr hoch, allerdings kann aufgrund der technischen Weiterentwicklung auf dem
Batteriemarkt davon ausgegangen werden, dass auch derartige Energiedichten bald kommerziell
verfiigbar sein werden. Weiterhin wird der aerodynamische Entwurf des Flugzeugs nicht veréndert.
Inwiefern bspw. der aerodynamische Widerstand reduziert werden kann und somit Batterien mit
geringerer Energiedichte Verwendung finden kénnen, ist in einem Entwurfsprojekt zu klaren und
liegt auflerhalb des Rahmens dieser Arbeit.

Als letzte Anpassungsmafinahme wurde der Propellerdurchmesser von 1,7m auf 2,0m erhéht. Unter
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sonst konstanten Bedingungen steigt damit fiir den gleichen Schub das Drehmoment des Propel-
lers bei gleichzeitig absinkender Drehzahl. Durch die Reduktion der Masse des Luftfahrzeugs wird
bei gleichem Auftriebsbeiwert langsamer geflogen und der notwendige Schub reduziert. Durch die
Vergroflerung des Propellerdurchmessers ist der Propeller besser auf den vorhandenen Motor an-
gepasst, da dieser so nicht das Drehzahllimit erreicht. Weiterhin wird damit auch die Effizienz des
Propellers gesteigert.

Die Umrechnung des zuléssigen Geschwindigkeitsbereiches, dessen Werte in Kapitel 5.2.5 fiir HAP-«
angegeben ist, erfolgt fiir konstantes Cr, gemé&f:

m
Veas2 = Veas - a2 (217)

Ma,1

Darin sind m,; die Masse von HAP-a und m, 2 die Masse des modifizierten HAP-Flugzeugs.
Zusammenfassend sind die von Tabelle 1 abweichenden Daten fiir das modifizierte HAP-Flugzeug
in Tabelle 7 aufgefiihrt. Diese wurde um eine sechste Batterie sowie ein sechstes Solarpaneel er-
weitert. Die im elektrischen Netzwerk wahlweise mit oder ohne MPPT betriebenen Solarpaneele
fassen dabei die in Abbildung 104 dargestellten einzelnen Solarpaneele wie folgt zusammen: Die
Solarpaneele SP LH1 bis SP LH4 kombinieren das jeweils vordere (f), mittlere (m) sowie hintere
(b) Paneel mit der gleichen Bezeichnung. Fiir die Solarpaneele SP LH5 und SP LH6 wird aus Platz-
griinden in Abbidlung 104 auf die Bezeichnung LH verzichtet. Dariiber hinaus folgt die Zuordnung
der einzelnen Solarpaneele der Zahl in der Beschriftung.

Der in Abbildung 103 dargestellte Flugpfad wurde im Rahmen des Simulationslaufes erzeugt, der
auf einem handelsiiblichen Notebook mit einem Intel® Core™ i7-1365U Prozessor und 32 GB
Arbeitsspeicher unter Nutzung nur eines Kerns ca. 9 h dauert. Die in der Mercator-Projektion als
Bogen erscheinende Orthodromen als Flugpfad zwischen den Stationen sind deutlich erkennbar. Als
Startzeitpunkt wurde der 160. Tag des Jahres 06:00 Ortszeit bzw. 04:00 UTC gewéhlt. Ausgewéhlte
Details des Flugpfades werden in Abbildung 105 gezeigt. Der Wind ist in Richtung und Stérke
durch die hellblauen Pfeile illustriert. Anhand der zeitlich dquidistanten Punkte ist die Wirkung
des Windes auf die Geschwindigkeit iiber Grund gut erkennbar.

Tabelle 7: Technische Daten des modifizierten HAP-Flugzeugs

Gruppe Parameter Wert
Konfiguration Propellerdurchmesser 2,0m
Anzahl Querruder 0
Gesamtmasse 100 kg
Antriebsstrang Masse Batterie 4,17 kg
Nennkapazitit einer Batterie 2240 Wh
Anzahl Batterien im Flugzeug 12
Batteriemasse gesamt 50,0 kg
Konfiguration Solarpaneele 8x 24540P (jeweils RH & LH: 1-4
f+m+Db)

2x 24S38P (jeweils RH & LH:

5 f+m+b & 6 f+b)

2x 24S45P (jeweils RH & LH:

7 f+b & 8 f+b & 9 f+b & 10 f+b)
Anzahl Solarpaneele im Flugzeug 12
Gesamtflache Solarpaneele 23,5 m?
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Abbildung 105: Details des globalen Flugs des modifizierten HAP-Flugzeugs

153



Die Konfiguration des elektrischen Netzwerks fiir das modifizierte HAP-Flugzeug ist in Abbildung
107 aufgezeigt. In Abbildung 106 ist die Aufstiegstrajektorie ersichtlich. Das Flugzeug soll auf einer
Kreisbahn mit einem Radius von 2000 m auf die Zielhohe von 20 km steigen. Im Hohenbereich
zwischen 8 km und 12 km ist die Windgeschwindigkeit hoher als die maximale Fluggeschwindig-
keit. Dies fihrt dazu, dass das Flugzeug in diesem Bereich der Kreisbahn nicht mehr folgen kann
und abdriftet. Die Geschwindigkeit iiber Grund ist dabei zeitweilig negativ. Nach Durchfliegen des
Windfeldes kehrt das Luftfahrzeug auf die vorgegebene Kreisbahn zuriick.

Die Temperaturen der Komponenten des Fliigelkompartiments LH2 fiir einen Tag-Nacht-Zyklus
sind in Abbildung 108 dargestellt. Die Daten sind vom Flugsegment von Tokio nach Honolulu
entnommen. Die geografische Position ist in Abbildung 103 als tiirkisfarbenes Quadrat mit der zu
Abbildung 108 korrespondierenden Beschriftung fiir die Zeitpunkte A, B, C und D angegeben. Der
Ort liegt in der Australian Eastern Standard Time (AEST) genannten Zeitzone und eilt UTC um
10 Stunden voraus. Die Teilabbildung A fiir 16:20 UTC korrespondiert somit mit einer lokalen Zeit
von 2:20. Der angebende Zenitwinkel Z; = 94,5° entspricht dem Horizont und bedeutet hier, dass
die Sonne nicht sichtbar ist. Es ist ersichtlich, dass die Temperatur der Paneele auf der Oberseite des
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Abbildung 106: Trajektorie des Aufstiegs beim globalen Flug des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Fliigels nachts unter die Umgebungstemperatur fallt. Dies liegt auch hier an der Abstrahlung der
Wiérme in das Weltall. Auf der Oberseite sind von links nach rechts gezdhlt das 2., 3. und 4. Paneel
als Solarpaneele ausgefiithrt. In der Teilabbildung B steht die Sonne noch niedrig und scheint von
vorn leicht links auf das Flugzeug. Daher werden nun insbesondere die vorderen Fliigelprofilpaneele,
allen voran das vordere Solarpaneel, erwarmt. Teilabbildung C zeigt die Situation zur Mittagszeit
auf. Hier sind alle Komponenten durch die solare Einstrahlung deutlich erwdrmt. Die Solarpaneele
erreichen Temperaturen grofier 0 °C. In Teilabbildung D steht die Sonne mit Z, = 81,8° wieder
sehr niedrig, scheint nun von hinten auf das Flugzeug. Daher sind die vorderen Fligelprofilpaneele
im Vergleich zu den hinteren Paneelen deutlich abgekiihlt. Die auf Tp,; = 0 °C' geheizte Batterie
tritt zudem thermisch deutlich in Erscheinung.

Abbildung 109 zeigt die Elevation, den Azimut sowie die Leistungsdichte der direkten Strahlung
der Sonne am Ort des Flugzeugs. Die Sonne steht wédhrend des Fluges teilweise im Zenit und
scheint zwischen dem 11. und dem 19. Tag der Flugmission aus Richtung Norden, da das Flugzeug
deutlich unterhalb des nordlichen Wendekreises fliegt. Die Flughohe, Fluggeschwindigkeit sowie
der Flugbahnwinkel sind in Abbildung 110 dargestellt. In der Beispielmission wird konstant die
Flughohe von h, = 20 km eingehalten. Die leichte Schwankung der Geschwindigkeit liegt in der
lokalen Anderung der Luftdichte begriindet. In Abbildung 111 sind Auftriebs- und Widerstands-
beiwert sowie die Reynolds-Zahl ersichtlich. Die Schwankungen des Auftriebsbeiwertes mit einem
Riickgang bis auf ca. Cp, = 0,55 zu Beginn und Ende der Mission liegen an der lokalen Erhéhung
der Fluggeschwindigkeit auf bis zu V4, aufgrund des starken Windes wahrend des Aufstiegs.
Die mechanischen Daten fiir den linken Antrieb werden in Abbildung 112 angegeben. Aufgrund
des erhohten Propellerdurchmessers sowie des niedrigeren Schubes als Resultat der abgesenkten
Masse des Luftfahrzeugs wird hier auf 20 km Flughohe mit einer niedrigeren Drehzahl geflogen
als bei der Hohenflugmission von HAP-«. Die elektrischen Daten fiir den linken Antrieb kénnen

-80,0 -70,0 -60,0 -50,0 -40,0 -30,0 -20,0 -10,0 0,0 10,0 20,0
Temperatur [°C]|

Abbildung 108: Temperaturen des Fliigelkompartiments LH4 beim globalen Flug des modifizierten
HAP-Flugzeugs
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Abbildung 113 entnommen werden. Die Klemmspannung folgt dem Ladezustand der Batterie. Auf-
grund der anndhernd konstanten Leistungsaufnahme des Antriebs steigt der Strom bei abfallender
Spannung erwartungsgeméf an.

Die Spannung, der Strom sowie die empfangene solare Leistung sind in Abbildung 114 fiir die linke
Fliigelhalfte illustriert. Die Solarpaneele wurden fiir diesen Simulationslauf mit MPPT betrieben.
Die Ausgangsspannung der MPPT ist auf einen maximalen Wert von 75V begrenzt, der auch die
maximale Spannung im System darstellt. An den Stromverldufen ist ersichtlich, dass das Solar-
paneel LH4 einen Grofiteil des Stromes fiir den Flugantrieb nach Aufladen der Batterien liefert.
Wiéhrend der Ladephase sind die Strome besser angeglichen. Die unterschiedlichen Stréme bei voll
geladenen Batterien sind Resultat der Widerstdnde im elektrischen Netzwerk. Das Solarpaneel LH4
hat einen sehr kurzen elektrischen Pfad und daher einen geringen elektrischen Widerstand zum An-
trieb. Bei den dargestellten Leistungsverldufen der solaren Einstrahlung ist der Gréflenunterschied
der Solarpaneele die Ursache fiir die unterschiedlichen Spitzenleistungen. Am 11. und 19. Tag fallt
das Verhéltnis des Scheitelwertes der solaren Leistung von Paneel LH6 zu den restlichen Paneelen
grofler aus als bspw. am 16 Tag. Dies liegt an der Installation des Paneels auf dem abgeknickten
Teil des linken Fliigels, der Flugrichtung gen Osten und dem Azimut der Sonne. Am 11. und 19.
Tag strahlt die Sonne am Mittag aus siidlicher Richtung, wohingegen sie am 16. Tag aus nordlicher
Richtung strahlt.

Die elektrischen Daten der Batterien der linken Fliigelhélfte konnen Abbildung 115 entnommen wer-
den. Die Spannungsverldufe entsprechen denen der Solarpaneele. Die Klemmspannung der Batterie
LHA4 f&llt leicht ab und liegt geringfiigig iiber dem Wert der Ladeschlussspannung, die bei 74,7 V
liegt. Bei den restlichen Batterien liegt die Klemmspannung bei der maximalen Ausgangsspannung
der MPPT. Da fiir alle Batterien die Diodenschutzschaltung fiir den Uberladeschutz beriicksichtigt
ist, wird die zuléssige Zellspannung nicht iiberschritten. Nachdem die Batterien geladen wurden,
fallt deren Strom auf 0 A ab, bis die solare Strahlungsleistung nicht mehr ausreichend ist, um die
Antriebe und die Avionik ausschliefllich iiber die Solarpaneele mit elektrischer Leistung zu ver-
sorgen. Gelegentlich sind kleine Spitzen im Stromverlauf zu erkennen. Diese treten auf, wenn die
Heizung fiir die Batterie aktiv ist.

Die Temperaturverldufe fiir Komponenten des Fliigelkompartiments LH4 sind in Abbildung 116
visualisiert. Bei der Batterie ist die Aktivitdt des Temperaturreglers gut erkennbar, der die Bat-
terietemperatur im Bereich von 0 °C hélt, wenn die solare Einstrahlung das Kompartiment nicht
mehr ausreichend aufheizt. Die Temperatur des Solarpaneels LH2m ist im mittleren Diagramm
dargestellt. Nachts féillt die Temperatur erwartungsgeméfl unter die rot dargestellte Umgebungs-
temperatur. Durch die Anstromung wird in dieser Zeit dem Paneel Warme zugefiihrt, die wiederum
als langwellige Strahlung ins Weltall abgestrahlt wird. Ohne Anstromung wiirde die Temperatur
deutlich tiefer fallen. Die Lufttemperatur im Kompartiment ist im unteren Verlauf ersichtlich. Auch
diese unterliegt tiber einen Tag-Nacht-Zyklus deutlichen Schwankungen, die allerdings, verglichen
mit dem Solarpaneel LH2m, nicht so deutlich ausfallen.

Fir die globale Mission wird ebenfalls untersucht, inwiefern auf die MPPT verzichtet werden kann.
Die Fliche der Solarpaneele ist hier deutlich grofler und die Kapazitit der Batterien wesentlich
héher im Vergleich zur Konfiguration von HAP-«. Da hier die Spannung der Batterien {iber den
Tag-Nacht-Zyklus aufgrund des Ladezustandes zunéchst abfillt und einen niedrigen Stand beim
Aufgehen der Sonne hat, sollten die Solarpaneele auch ohne MPPT von Beginn an Strom liefern.
Mit ansteigender Spannung wird ein zunehmend optimaler Betrieb erwartet, sodass ggf. ein voll-
stdndiges Wiederaufladen der Batterien erfolgen kann.

In Abbildung 117 sind die simulierten Daten fiir zwei Tag-Nacht-Zyklen fiir den 6. und 7. Tag der
globalen Flugmission dargestellt. In Blau und Tiirkis sind im oberen Verlauf die Spannung des So-
larpaneels LH2 dargestellt. Im Fall der Verwendung eines MPPT ist ersichtlich, dass die Spannung
direkt am Solarpaneel am Eingang des MPPT nach Durchlaufen des minimalen Ladezustandes
der Batterie zunéchst iiber der Ausgangsspannung des MPPT liegt und im weiteren Verlauf von
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der Ausgangsspannung des MPPT, die von der Batteriespannung abhéngt, eingeholt wird. Ohne
MPPT steigt die Spannung hier gegen Ende des Ladevorgangs nicht in gleichem Ausmaf} an, wie die
blau dargestellte Ausgangsspannung des MPPT. Dies liegt darin begriindet, dass die Spannung der
Batterien der Leerlaufspannung der Solarpaneele nahekommt und damit der Stromfluss der Solar-
paneele, wie im mittleren Bild ersichtlich, abnimmt. Gleichzeitig zur steigenden Batteriespannung
nimmt die Temperatur des Solarpaneels zu, wobei die Leerlaufspannung absinkt. Der Ladevorgang
wird dadurch verzogert, sodass die Batterie, wie im unteren Diagramm zu sehen, spéter die volle
Ladung erreicht. Bei Abnahme des Verhéltnisses der Tages- zur Nachtdauer wird ein vollstdndiges
Wiederaufladen der Batterien so nur in einem im Vergleich zur Verwendung von MPPT deutlich
eingeschrankten geografischen und jahreszeitlichen Bereich moglich.
Eine andere Situation liegt vor, wenn die Ladeschlussspannung der Batterie durch Verringerung der
Anzahl in Reihe geschalteter Zellen angepasst wird. Die Daten in Abbildung 118 wurden mit einer
auf die Konfiguration 17S7P modifizierten Batterie erzeugt. Zudem wurde die Masse des Flugzeugs
ohne MPPT um 1 kg reduziert, um die Masseneinsparung der entfallenen MPPT zu berticksich-
tigen. Durch die Wahl der Batteriekonfiguration von 17S7P verringert sich die Batteriekapazitét
des Flugzeugs um ca. 5,5 %, weshalb der minimale Ladezustand der Batterien in Abbildung 118 im
Vergleich zu den Daten in Abbildung 117 niedriger ausféallt.
Grundsétzlich ist nun ersichtlich, dass nach Anpassung der Ladeschlussspannung die Batterie ohne
MPPT fast identisch schnell im Vergleich zur Situation mit MPPT geladen wird. Die Leerlauf-
spannung der Solarpaneele steigt allerdings deutlich iiber die Ladeschlussspannung an. Da ohne
MPPT keine Spannungsbegrenzung erfolgt, stellt sich der Arbeitspunkt in erster Linie in Abhén-
gigkeit von der Leistungsaufnahme der elektrischen Antriebe sowie der Avionik und den aktuellen
Strom-Spannungs-Kennlinien der Solarpaneele ein. Die Spannung am Arbeitspunkt liegt dann bei
ausreichender Leistung der Solarpaneele iiber der Ladeschlusspannung der Batterien, wie am Ver-
lauf der tiirkisfarbenen Spannung ohne MPPT in Abbildung 118 erkennbar ist.
Die Strome des Solarpaneels SP LH2 sind fiir den Betrieb mit und ohne MPPT im mittleren
Diagramm der Abbildung 118 dargestellt. Zunichst ist eine gute Ubereinstimmung der Stréme
ersichtlich, was ein Hinweis darauf ist, dass die Solarpaneele auch ohne MPPT in der Néhe des
Arbeitspunktes maximaler Leistung betrieben werden. Dies ist im oberen Diagramm anhand des
Verlaufes der Spannung iiber die Solarpaneele ohne MPPT sowie der rot dargestellten vom MPPT
eingestellten optimalen Betriebspannung gut erkennbar. Lediglich im Bereich eines geringen La-
dezustandes am Anfang der Wiederaufladphase der Batterie weichen die Spannungen zunéchst
deutlich ab, was aber nur unwesentlich die Ladedauer der Batterie beeinflusst.
Schliefllich kann zu den Ladezustdnden der Batterien angemerkt werden, dass diese fast deckungs-
gleich verlaufen. Aufgrund der angenommenen Gewichtseinsparung liegt der minimale Ladezustand
ohne MPPT sogar leicht iiber dem Wert mit MPPT.
Abschlieflend wird noch die Leistungsaufnahme der Batterieheizung betrachtet. Um iiber die Re-
levanz der Heizleistung eine Aussage treffen zu konnen, wird die iber die Missionsdauer durch die
Heizwiderstdnde in Warme umgewandelte Energie ins Verhéltnis zur Energieaufnahme von den
Flugantrieben gesetzt. Die Berechnung iiber die gesamte Missionsdauer erfolgt geméas:

Wh Zznél Umot ) Imot At

B 218
Winot Z;Lialt (Z:il Ubat,j : [bat,j . At) ( )

Dabei ist n; die Anzahl an Zeitschritten des Simulationslaufes und ng,; die Anzahl an Batterien.
Resultat der hier vorgestellte Beispielmission ist, dass die Heizleistung im Mittel lediglich 1,5 %
der Antriebsleistung betragt. Auch wenn nur die Phasen betrachtet werden, zu denen die Batterien
Strom abgeben, steigt das Verhéaltnis nicht tiber 3 %.
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Abbildung 109: Elevation, Azimut und direkte Strahlungsleistung der Sonne bei der globalen Flug-
mission des modifizierten HAP-Flugzeugs

159



25,00 A

16,67 4 r

8,33 4

Flughohe hg [km]

0’00 T T T T T T
04:00 (0) 20:00 (3) 12:00 (7) 04:00 (11) 20:00 (14) 12:00 (18) 04:00 (22)

Zeit (UTC) [hh:mm (Tag)]

30,00 4

22,00 -

14,00 4

Geschwindigkeit Vras [m/s]

6,00 : : . . . .
04:00 (0) 20:00 (3) 12:00 (7) 04:00 (11) 20:00 (14) 12:00 (18) 04:00 (22)

Zeit (UTC) [hh:mm (Tag)]

3,00 4

1,50

0,00 4

Flugbahnwinkel ~ [°]

-1,50 -

—3,00 ; ; : : : .
04:00 (0) 20:00 (3) 12:00 (7) 04:00 (11) 20:00 (14) 12:00 (18) 04:00 (22)

Zeit (UTC) [hh:mm (Tag)]

Abbildung 110: Hohe, Geschwindigkeit und Bahnwinkel bei der globalen Flugmission des modifi-
zierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 111: Auftriebsbeiwert, Widerstandsbeiwert und Reynolds-Zahl bei der globalen Flug-

mission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 112: Drehmoment, Drehzahl und Schub des linken Propellers bei der globalen Flugmis-
sion des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 113: Klemmspannung, Klemmstrom und elektrische Leistungsaufnahme des linken Pro-
pellers bei der globalen Flugmission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 114: Spannung, Strom sowie empfangene solare Strahlungsleistung der linken Solarpa-
neele bei der globalen Flugmission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 115: Spannung, Strom sowie Ladezustand der linken Batterien bei der globalen Flug-
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Abbildung 116: Temperaturen der Batterie LH2, des Solarpaneels LH2 sowie der Innenluft des
Fligelkompartiments LH2 bei der globalen Flugmission des modifizierten HAP-
Flugzeugs
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Abbildung 118: Vergleich Spannung und Strom des Solarpaneels LH2 sowie des Ladezustandes der
Batterie LH2 mit und ohne MPPT und modifizierter Batterie bei der globalen
Flugmission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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7.3 Diskussion der Ergebnisse

Anhand der Simulationsléufe fiir die Hohenflugmission von HAP-« sowie fiir eine globale Beispiel-
mission des modifizierten HAP-Flugzeugs konnte die Leistungsfihigkeit der Missionssimulations-
umgebung zur Analyse der Durchfiithrbarkeit globaler Flugmissionen unter Beriicksichtigung der
elektrischen und thermischen Energiefliisse im Antriebsstrang aufgezeigt werden. Die Simulations-
umgebung basiert auf der Kombination verschiedener physikalisch-technischer Doménen — darunter
die Flugphysik, die Mechatronik sowie die Warme- und Stoffiibertragung — und erméglicht die Be-
wertung der Leistungsfahigkeit solarelektrischer Hohenflugzeuge im Hinblick auf spezifische Flug-
missionen. Das Zusammenspiel aus Atmosphéarenmodell, Modell der solaren Strahlung sowie dem
Flugzeugmodell, einschliefSlich des elektrisch und thermisch modellierten Antriebsstrangs, fihrt zu
ingenieurwissenschaftlich plausiblen Ergebnissen.

Mit der Simulationsumgebung steht ein umfassendes Werkzeug fiir die Analyse und Bewertung
solarelektrischer Hohenflugzeuge sowohl im Entwurfsprozess als auch fiir die Missionsplanung zur
Verfiigung. Insbesondere das multidisziplindre Zusammenspiel der Umweltmodelle — in Form des
Atmosphéren- und Sonnenmodells — mit dem Flugzeugmodell sowie dessen mechatronischen Sub-
systemen bis hin zur Ebene der elektrischen und thermischen Energiefliisse der Komponenten tragt
zu einem umfassenden Versténdnis der komplexen Materie der solarelektrischen Hohenfliegerei bei.
So konnte die zu Beginn der Entwicklung im Projektteam kontrovers diskutierte Frage nach der
Notwendigkeit der Verwendung von MPPT erst mithilfe der Simulationsumgebung beantwortet
werden.

Der objektorientierte Aufbau ermdglicht es, je nach Entwurfsstand Teilmodelle mit unterschiedlicher
Modellierungstiefe und -giite auszutauschen und so dem fortlaufenden Wissenszuwachs wihrend des
Entwurfsprozesses bis hin zur Flugerprobung Rechnung zu tragen. Da die Entwicklung von HAP-«
zum Zeitpunkt der Erstellung dieser Arbeit noch nicht abgeschlossen ist, sind nicht alle Teilmodelle
des Luftfahrzeugs validiert und mit den fiir den Entwicklungsstand typischen Unsicherheiten behaf-
tet. Beispielsweise wurden die aerodynamischen Zusatzwiderstdnde empirisch abgeschéitzt, und der
reale Widerstand des Fliigels ist aufgrund der durch die Folienbespannung zwischen den Rippen
variierenden Fliigelprofilform mit Unsicherheiten verbunden. Zudem koénnen die Photovoltaikzellen
aufgrund ihrer Oberflichenbeschaffenheit noch einen deutlichen Einfluss auf den Widerstand ha-
ben.

Die Untersuchung der Batterie in einer Vakuum-Thermalkammer hinsichtlich ihres thermischen
Verhaltens hat gezeigt, dass trotz einer als hinreichend beurteilten Ubereinstimmung des Modells
mit den Messdaten in der Realitdt weiterhin Abweichungen im Bereich des Thermalmodells zu
erwarten sind. Im Inneren des Fliigels stellt sich bspw. die Frage nach einer verbesserten Model-
lierung des konvektiven Wérmeiibergangs fiir kleine Grashof-Zahlen. Dariiber hinaus wurde beim
Batteriemodell deutlich, dass die dynamische Abhéngigkeit der Zellspannung vom vorhergehenden
Stromfluss, die bislang nicht beriicksichtigt wurde, am Ende des Entladevorgangs zu nennenswerten
Spannungsdifferenzen zwischen Modell und Realitat fiihrt.

Auch wenn verschiedene Teilmodelle fiir HAP-« zukiinftig noch validiert und weiterentwickelt wer-
den miissen, konnte dennoch mit der Missionssimulationsumgebung der softwaretechnische Rahmen
fiir das erforderliche Zusammenwirken der Teilmodelle unterschiedlicher Disziplinen geschaffen wer-
den. Zukiinftige Verbesserungen im Bereich der Submodelle werden die quantitativen Ergebnisse
beeinflussen, allerdings werden die qualitativen Grundaussagen dieser Arbeit weiterhin Bestand
haben. Diese Aussage stiitzt sich insbesondere auf die Tatsache, dass die verwendeten Modellie-
rungskonzepte auf bewahrten theoretischen Grundlagen basieren und fiir diese Arbeit in geeigneter
Weise angepasst und kombiniert wurden.

In diesem Zusammenhang ldsst sich auch die Antwort auf die erste wissenschaftliche Fragestellung
nach der Verfiigbarkeit von Beschreibungsmethoden fiir die erforderlichen ingenieurwissenschaftli-
chen Teilbereiche geben. Grundsétzlich ist das theoretische Wissen vorhanden, und dessen Aufberei-
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tung zur Einbindung in die Missionssimulationsumgebung konnte im Rahmen dieser Arbeit gezeigt
werden. Auch die zweite Fragestellung nach einer geeigneten Struktur der Missionssimulationsum-
gebung konnte durch die Beschreibung und Nutzung der objektorientierten Softwarearchitektur
beantwortet werden.

Anhand der Simulationsergebnisse zum thermischen Verhalten der Batterie konnte zunéchst gezeigt
werden, dass die erforderliche Heizleistung bereits bei Verwendung sehr leichter und diinner Isola-
tionsmaterialien im Verhaltnis zur Leistungsaufnahme des Flugantriebs duflerst gering ausfallt und
keinen unmittelbaren Optimierungsbedarf begriindet. Weiterhin konnte nachgewiesen werden, dass
die Batterietemperaturen am Tag keine kritischen Werte erreichen und daher keine Gegenmafinah-
men erfordern. Damit konnten auch die dritte und vierte Fragestellung dieser Arbeit beantwortet
werden.

Hinsichtlich der letzten Fragestellung nach der Einsatznotwendigkeit von MPPT konnte aufgezeigt
werden, dass fir die Konfiguration von HAP-« die Verwendung von MPPT zur Durchfiihrung des
Hohenfluges erforderlich ist. Dies liegt an der geringen Flache der Photovoltaikzellen des Flugzeugs,
die nicht ausreicht, um die Batterie wihrend des Fluges wieder aufzuladen, sowie an der hohen La-
deschlussspannung der Batterie, die anfénglich einen Stromfluss aus den Solarpaneelen unterdriickt,
wenn auf den Einsatz von MPPT verzichtet wird. Hinzu kommt, dass die Sonne zu Beginn der Ho-
henflugmission niedrig steht und die Solarpaneele aufgrund der hohen Umgebungstemperatur eine
verhéltnisméflig geringe Leerlaufspannung aufweisen.

Fir HAP-a wurden aufgrund des fortgeschrittenen Designs, der kurzen Flugmissionen sowie der
Absicht, ein moglichst umfassendes Verstédndnis fiir solarelektrische Hohenflugzeuge zu entwickeln
— wofiir die von den MPPT bereitgestellten Messwerte eine wichtige Rolle spielen —, keine Design-
Modifikationen in Betracht gezogen, die moéglicherweise den Verzicht auf diese Komponenten er-
moglichen wiirden.

Fir das modifizierte HAP-Flugzeug und die analysierte globale Mission konnte zunéichst gezeigt
werden, dass die Batterien auch ohne MPPT wieder vollstindig aufgeladen werden kénnen und
die Mission somit erfolgreich simuliert werden konnte. Es wurde allerdings auch ersichtlich, dass
die Komponenten sehr gut aufeinander abgestimmt sein miissen. Eine Reduktion der Ladeschluss-
spannung der Batterie durch Verringerung der Anzahl in Reihe geschalteter Batteriezellen fiihrte
in diesem Fall dazu, dass die Batterie ohne MPPT in nahezu derselben Zeit wie mit MPPT wieder
vollstdndig geladen wurde. Da in diesem Fall die Batteriespannung in der Nahe der maximalen
Leistung jedoch stets unterhalb der Leerlaufspannung der Solarpaneele liegt, wird ein kontinuier-
lich hoher Stromfluss aus den Solarpaneelen bis zur vollsténdigen Wiederaufladung der Batterien
ermoglicht.

Die Moglichkeit auf MPPT zu verzichten, kann aufgrund ihrer geringen Grofle als wenig bedeutend
hinsichtlich der Auswirkungen auf das Flugzeug erscheinen. Allerdings muss berticksichtigt werden,
dass solarelektrische Hohenflugzeuge in der Stratosphére unter herausfordernden Bedingungen be-
trieben werden, da die kosmische Strahlung dort hoher ist als auf Meereshéhe und die Elektronik
entsprechend stérker belastet. Dies erhoht die Ausfallwahrscheinlichkeit. Da diese Flugzeuge auf-
grund ihres extremen Leichtbaus nicht beliebig oft gestartet und gelandet werden konnen, ist es
erstrebenswert, sie so lange wie moglich auf der Einsatzhohe zu halten. Jede vermeidbare potenzi-
elle Ausfallquelle leistet dazu einen positiven Beitrag. Wiirde das modifizierte HAP-Flugzeug in ein
reales Flugzeug umgesetzt, konnten hierdurch zwolf elektronische Komponenten eingespart werden.
Neben der Reduzierung des Ausfallrisikos tragt dies auch zu einem geringeren Gesamtgewicht bei
— getreu dem Motto, dass jedes Gramm zéhlt.

Abschlieflend sei angemerkt, dass bereits frith im Entwurfsprozess die Weichen fiir einen moglichst
einfachen Aufbau des Antriebsstrangs gestellt werden. Soll eine Holm-Rippen-Bauweise fiir den
Fliigel umgesetzt werden, so bestimmt der Rippenabstand die Anzahl der in Reihe schaltbaren
Photovoltaikzellen und damit die Leerlaufspannung des Solarpaneels. Auf diese Leerlaufspannung
muss unter Beriicksichtigung der Betriebstemperatur der Solarpaneele die Anzahl der Batteriezellen
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abgestimmt werden. Je hoher die Anzahl der in Reihe schaltbaren Photovoltaikzellen, desto feiner
kann einerseits die Spannung der Batterie abgestimmt werden, da auch diese nur in ganzzahligen
Vielfachen der Ladeschlussspannung einer einzelnen Zelle gedndert werden kann. Die Anzahl in
Reihe schaltbarer Zellen ist aber durch die zunehmende Spannungen in Kombination mit der bei
abnehmenden Luftdruck sinkenden Durchschlagfestigkeit der Luft, begrenzt. Insgesamt stellt der
Entwurf eines solar-elektrischen Hohenflugzeugs eine komplexe, multidisziplindre Herausforderung
dar. Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Simulationsumgebung kann dabei eine wichtige Rolle
bei der Bewertung von Entwurfsentscheidungen spielen.
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8 Zusammenfassung und Ausblick

8.1 Zusammenfassung der Ergebnisse

Die vorliegende Arbeit hatte zum Ziel, eine Missionssimulationsumgebung fiir solarelektrische Ho-
henflugzeuge umzusetzen und zunéchst zur Analyse der Hohenflugmission von HAP-« zu verwen-
den. Weiterhin sollte die Féahigkeit, langandauernde Missionen simulieren zu kénnen, demonstriert
werden. Hierfir wurde der Entwurf HAP-« kiinstlich modifiziert, um eine 22-tdgige Beispielmission
absolvieren durchzufiihren.

Fir das Flugzeug HAP-«a konnte gezeigt werden, dass die geplante Hohenflugmission durchfiihrbar
ist. Es wurde allerdings auch deutlich, dass der elektrische Antrieb in groflen Hohen seine Drehzahl-
grenze erreicht und der Aufstieg bis in 20 km Hohe weiterfiilhrende Analysen und gegebenenfalls
Anpassungen im Bereich des elektrischen Antriebs erfordert. Fiir die langandauernde Beispielmis-
sion konnte ebenfalls nachgewiesen werden, dass das modifizierte HAP-Flugzeug fihig wére, diese
durchzufiithren. Der Ladezustand der Batterien betrug dabei stets iiber 0,1.

Die Leistungsfihigkeit der Missionssimulationsumgebung konnte im Hinblick auf die Fragestellung
zur Notwendigkeit der Verwendung von MPPT nachgewiesen werden. Bei Nutzung von MPPT er-
folgt eine Entkopplung der erzeugten elektrischen Leistung der Solarpaneele vom aktuellen Zustand
des elektrischen Netzwerks. Ohne MPPT ist diese Entkopplung nicht mehr gegeben und es folgt
ein komplexes Zusammenspiel aus Ladezustand der Batterien, der daraus resultierenden Spannung
der Solarpaneele sowie deren von Temperatur und solarer Einstrahlung abhéngigen Kennlinie.

Es konnte gezeigt werden, dass die Entscheidung fiir die Verwendung von MPPT fiir HAP-« richtig
und notwendig war, um grofle Flughthen zu erreichen. In einem Simulationslauf ohne MPPT wur-
de dargelegt, dass die aktuelle Konfiguration aufgrund der hohen Temperatur der Solarpaneele in
Bodennédhe sowie der hohen Spannung der anfinglich geladenen Batterien den Energiebeitrag der
Solarpaneele in der frithen Aufstiegsphase unterdriickt. Dies fithrt zu einer vollstdndigen Entladung
der Batterien wiahrend der Flugmission. Fiir HAP-a wird die Frage der Verwendung von MPPT
hier aber ohne die Absicht, diese aus dem Entwurf zu entfernen, untersucht, da das Flugzeug der
wissenschaftlichen Untersuchung und der Erkundung relevanter Einfliisse auf das Luftfahrzeug bei
solarelektrisch durchgefithrten Hohenfliigen dient. Die mit MPPT ermittelten Daten tragen somit
auch zum wissenschaftlichen Erkenntnisgewinn bei, sodass keine Motivation zur Entfernung der im
Entwurf berticksichtigten MPPT vorliegt.

Fiir langandauernde Flugmissionen liegt die Motivation zur Untersuchung der Notwendigkeit von
MPPT in der potenziellen Masseneinsparung sowie in der Erhohung der Zuverldssigkeit des Luft-
fahrzeugs. Der Verzicht auf MPPT eliminiert auch das Risiko eines Ausfalls dieser Systeme. Im
Rahmen von Simulationsldufen fiir die Beispielmission konnte zundchst gezeigt werden, dass ein
Flug ohne MPPT bei unverdnderter Ladeschlussspannung der Batterien im Vergleich zur Simula-
tion des Erprobungsflugzeugs HAP-a moglich ist, jedoch die Wiederaufladung der Batterien am
Ende deutlich verzogert wird. Dies wurde auf die Anndherung der Ladeschlussspannung an die
Leerlaufspannung der Solarpaneele zuriickgefiithrt. Daher wurde ein weiterer Simulationslauf mit
abgesenkter Ladeschlussspannung durchgefiihrt, indem die Anzahl der in Reihe geschalteten Bat-
teriezellen angepasst wurde. Hier zeigte sich, dass die Wiederaufladung der Batterien im Vergleich
zur Verwendung von MPPT nur noch marginal verzogert erfolgt. Zudem kann der minimale La-
dezustand der Batterien in der Nacht leicht erhoht werden, wenn die potenzielle Masseneinspa-
rung beriicksichtigt wird. Daraus wird ersichtlich, dass ein Flugbetrieb ohne MPPT grundsatzlich
moglich ist, jedoch eine ganzheitliche Optimierung aller Komponenten des Antriebsstrangs unter
Beriticksichtigung ihrer elektrischen und thermischen Eigenschaften erfordert.

Weiterhin wurde der Heizleistungsbedarf der Batterien analysiert, der bei der Hohenflugmission
etwa 3% des mittleren Leistungsbedarfs des Flugzeugs betragt und damit deutlich geringer ausfallt
als urspriinglich vermutet. Auch wenn energetisch jede Optimierung zur Steigerung der langandau-
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ernden Flugfidhigkeit des Luftfahrzeugs beitrigt, wird an dieser Stelle kein signifikantes Potenzial
zur Energieeinsparung gesehen.

Im Ergebnis konnte neben der Bereitstellung der Simulationsumgebung auch systemtechnisches
Optimierungspotenzial fiir den Entwurf solarelektrischer Hohenflugzeuge aufgezeigt werden. Zur
weiterfiithrenden Analyse steht die Simulationsumgebung nun bereit.

8.2 Ausblick auf weiterfiihrende Arbeiten

Die in der vorliegenden Arbeit beschriebene Missionssimulationsumgebung bildet die Grundlage
fiir die Analyse der Missionsfahigkeit der zukiinftigen Flugversuche mit HAP-«. Die Flugversuchs-
daten werden die Basis fiir die Weiterentwicklung der Missionssimulationsumgebung bilden. Die
anfianglichen Fliige werden dabei in niedriger Héhe und - verglichen zur Hohenflugmission - mit
kurzer Dauer durchgefiihrt. Aus diesen Flugversuchen werden insbesondere Daten zur Verbesserung
des Flugleistungsmodells hervorgehen. Zumindest fiir niedrige Héhen werden zudem, basierend auf
den Messdaten einer Vielzahl von Temperatursensoren, die Thermalmodelle abgeglichen werden
konnen.

Weiterhin kann die Missionssimulation fiir die Entwurfsanalyse eines zukiinftigen HAP-Flugzeugs
mit langandauernder Flugfahigkeit dienen. Die mit dieser Arbeit gewonnen Erkenntnisse beziiglich
der Vereinfachung des Antriebsstranges konnen dort Einzug halten und der Antriebsstrang weiter
optimiert werden. Beispielsweise kann die Wahl der Querschnitte der Verkabelung fiir eine bessere
Ausnutzung der Solarpaneele und Batterien angepasst werden.

Dariiber hinaus konnen Betriebsstrategien zur Optimierung der Leistungsausbeute der Solarpanee-
le untersucht werden. So kann eventuell eine bessere Anndherung des tatséchlichen Arbeitspunktes
der Solarpaneele an den Arbeitspunkt der maximalen Leistungsbereitstellung durch Erhéhung der
Antriebsleistung erfolgen. Dies kann dann sinnvoll sein, wenn die maximal erzeugbare Leistung
deutlich iiber der abgenommenen Leistung liegt, was bspw. nach vollstdndigem Wiederaufladen der
Batterien moglich ist. Durch Erhéhung der Antriebsleistung kann dann durch die Spannungsver-
luste iiber den Widerstdnden des elektrischen Netzwerks die an Solarpaneelen anliegende Spannung
herabgesetzt werden. Die zusatzliche Antriebsleistung kann bspw. in den Aufbau zuséatzlicher Hohe
und damit in einen zusétzlichen Speicher in Form potentieller Energie flieflen.

Grundsétzlich kénnen das Optimierungspotential der Flugpfade sowie die Nutzung des Aufbaus
von Flughohe und spiterem Absinken auf die Einsatzflughthe als zusétzlicher Energiespeicher hin-
sichtlich einer Erweiterung des globalen Einsatzbereichs untersucht werden. Weiterhin kénnen auch
intelligente Planungsalgorithmen fiir die Flugmission zur Integration in die Missionssimulationsum-
gebung entwickelt werden. Damit konnten zukiinftig nicht nur vorgegebene Flugmissionen analy-
siert, sondern auch ein optimierter Ablauf sowie optimierte Trajektorien, mit bspw. maximaler
Energiereserve, fiir den Flug von einem Einsatzort zum néichsten ermittelt werden.
Zusammengefasst stellt die vorliegende Arbeit neben der fiir HAP-a nutzbaren Simulationsumge-
bung eine Basis fiir eine Vielzahl weiterer wissenschaftlicher Untersuchungen dar, die zum besseren
Versténdnis der komplexen Materie der solarelektrischen Hohenfliegerei beitragen kénnen.
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