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Marktreife erreicht – insbesondere die Verbindung von Leichtbau und Systemzuverlässigkeit 
bleibt herausfordernd. 
Am DLR wird hierfür das Forschungsflugzeug HAP mit 27 m Spannweite und 138 kg Masse 
entwickelt. Zur Analyse wurde eine modulare Simulationsumgebung aufgebaut, die 
Sonnenmodell, atmosphärische Daten sowie ein detailliertes Modell des verteilten 
Antriebsstrangs integriert. Auch thermische Effekte der Batterien und Solarpaneele sowie deren 
Wechselwirkungen mit der Struktur wurden berücksichtigt. 
Mit der Simulation konnte die Missionsfähigkeit des HAP nachgewiesen und ein langandauernder 
Flug analysiert werden. Untersucht wurde zudem der Einsatz von MPPT zur 
Leistungssteigerung. Für die auf Kurzmissionen optimierte HAP Plattform zeigte sich ein klarer 
Nutzen, während bei Langzeitflügen mit optimierter Systemauslegung auf MPPT verzichtet 
werden kann. Die Ergebnisse unterstützen die Systementwicklung solarelektrischer 
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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 flugfähige solarelektrische Höhenflugzeuge stellen eine kostengünstige und umweltver-
trägliche Alternative zu Low-Earth-Orbit-Satelliten dar. Die für den kontinuierlichen Flug erfor-
derliche Energie wird dabei ausschließlich von der Sonne bereitgestellt, durch Photovoltaikzellen in
elektrische Energie umgewandelt und für die Nacht in wiederaufladbaren Batterien gespeichert.
Verschiedene internationale Entwicklungsaktivitäten, wie beispielsweise der Airbus Zephyr oder der
AeroVironment Sunglider, verfolgen das Ziel, derartige Plattformen zu entwickeln und zu vermark-
ten. Obwohl über 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 Zuverlässigkeit
der Systeme.
Zur Technologieentwicklung für diese Flugzeuge sowie als Forschungsplattform für Sensorsysteme,
die von den Flugzeugen getragen werden, wird am Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt e.
V. (DLR) ein solarelektrisches Höhenflugzeug mit der Bezeichnung High Altitude Platform, Version
α (HAP-α) entwickelt. Das Flugzeug besitzt eine Spannweite von 27m sowie eine Masse von 138kg.
Zur Bewertung der Missionsfähigkeit dieses sowie verwandter solarelektrischer Höhenflugzeuge wur-
de im Rahmen dieser Arbeit eine modulare Simulationsumgebung entwickelt. Sie umfasst ein leis-
tungsfähiges spektrales Sonnenmodell, ein weltweites orts- und zeitabhängiges Atmosphären- und
Windmodell sowie das Flugzeug mit einem detaillierten, verteilten Modell des Antriebsstrangs. Die
Modellierung des Antriebsstrangs berücksichtigt sämtliche im Flügel verteilten Einzelkomponenten,
wie bspw. Batterien und Solarpaneele, sowie deren Zusammenschaltung innerhalb eines elektrischen
Netzwerks. Zur Lösung dieses Netzwerks und zur Ermittlung der Spannungen und Ströme der Kom-
ponenten wurde ein geeigneter Lösungsalgorithmus entwickelt.
Darüber hinaus wurde eine thermische Modellierung der Solarpaneele und Batterien vorgenommen,
einschließlich ihrer Wechselwirkungen mit den Strukturkomponenten in der Nähe ihres Einbauorts.
Das Ergebnis ist eine objektorientiert entwickelte, modulare Simulationsumgebung, die alle rele-
vanten Einflüsse integriert und für die Analyse solarelektrischer Höhenflugzeuge genutzt werden
kann.
Diese Umgebung wurde verwendet, um die Missionsfähigkeit des Forschungsflugzeugs HAP-α zu
demonstrieren sowie, basierend auf einem angepassten Entwurf, einen langandauernden Flug zu
simulieren. Das Modellierungskonzept des elektrischen Energiesystems ermöglicht 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.
Für das Forschungsflugzeug HAP-α, das auf eine Einsatzhöhe von 20.000 m aufsteigen, dort etwa
zwei Stunden verweilen und anschließend zur Ausgangshöhe zurückkehren und landen soll, konnte
der Nutzen von MPPT klar aufgezeigt werden.
Für langandauernde Höhenflüge zeigte sich hingegen, dass die Leistungssteigerung durch den Ein-
satz von MPPT bei entsprechender Auslegung des Flugzeugs marginal sein kann. Anhand eines
auf HAP-α basierenden und für langandauernde Flüge modifizierten Flugzeuges wird gezeigt, dass
dort auf MPPT verzichtet werden kann. Die Weichen dafür werden früh im Flugzeugentwurf ge-
stellt, da für ein optimales Zusammenwirken der Komponenten im Antriebsstrang unter Verzicht
auf MPPT eine sehr gute Abstimmung der Betriebspannung der Batterien sowie der Solarpaneele
unter Beirücksichtung deren Temperatur erfolgen muss.
Die Ergebnisse dieser Arbeit sowie die entwickelte Simulationsumgebung können dabei als Entschei-
dungshilfe und Analysetool bei der Systementwicklung solarelektrischer Höhenflugzeuge 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-α. 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-α 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-α, 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 −
Abat Oberfläche der Isolation der Batterie m2

Ab Schnittfläche eines Körpers m2

Ac,ac Schnittfläche des Flügel-Kompartiments m2

Ac,as Schnittfläche des Holms in der Flügel-Kompartiment-Ebene m2

Ac,bat Schnittfläche der Batterie in der Flügel-Kompartiment-Ebene m2
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CL,0 Widerstandsbeiwert bei Nullauftrieb −
CD,add Zusatzwiderstandsbeiwert der Anbauteile des Flugzeugs −
CD,fus Widerstandsbeiwert des Rumpfes des Flugzeugs −
CD,i Beiwert des induzierten Widerstandes des Flugzeugs −
CD,pf Beiwert des Profilwiderstandes des Flugzeugs −
CD Widerstandsbeiwert des Flugzeugs −
CL,max Maximaler Auftriebsbeiwert des Flugzeugs −
CL Auftriebsbeiwert des Flugzeugs −
Cf Reibungswiderstand einer flachen Platte −
Dpr Durchmesser eines Propellers m
D Widerstandskraft des Luftfahrzeuges N
Ebn Vektor der Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der At-

mosphäre der Erde
W/m2

EQEλ Externe Quanteneffizienz einer Photovoltaikzelle −
Ē0bn Leistungsdichte der extraterrestrischen Strahlungsintensität der Son-

ne für einen Abstand Sonne zu Erde von 149.597.870 km
W/m2

E0bnλ Extraterrestrische Strahlungsintensität der Sonne für den aktuellen
Erdabstand

W/m2/nm

E0bn Leistungsdichte der extraterrestrischen Strahlungsintensität der Son-
ne für den aktuellen Erdabstand

W/m2

Eba Vektor der transmittierten Strahlungen W/m
Ebnλ Leistungsdichtespektrum der direkten solaren Strahlung W/m2/nm
Ebn Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre der

Erde
W/m2

Edλ Leistungsdichtespektrum der Summe der diffusen solaren Strahlung W/m2/nm
Eem Vektor der emittierten Strahlungen W/m
Eem Emittierte Strahlungsleistung eines Körpers W
Eλ Leistungsdichtespektrum der gesamten wirksamen solaren Strahlung

an einem bestimmten Ort in der Atmosphäre
W/m2/nm

Elw,a Leistungsdichte der langwelligen Atmosphärischen Ausstrahlung W/m2

Elw,e Leistungsdichte der langwelligen Ausstrahlung des Erdkörpers W/m2

Epbn Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre der
Erde auf eine Empfängerfläche

W/m2

Epλ Leistungsdichtespektrum der für eine Empfängerfläche wirksamen so-
laren Strahlung

W/m2

Epr Leistungsdichte der reflektierten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre
der Erde auf eine Empfängerfläche

W/m2
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Symbol Beschreibung Einheit

Eps Leistungsdichte der gestreuten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre
der Erde auf eine Empfängerfläche

W/m2

Ep Leistungsdichte der für eine Empfängerfläche wirksamen solaren
Strahlung

W/m2

Er Leistungsdichte der reflektierten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre
der Erde

W/m2

Esλ Leistungsdichtespektrum der gestreuten solaren Strahlung W/m2/nm
Es Leistungsdichte der gestreuten Sonnenstrahlung in der Atmosphäre

der Erde
W/m2

E′
ab Absorbierte Strahlungsleistung eines Körpers pro Längeneinheit W/m

E′
ba,i Leistung der auf die Rückseite der Oberfläche i treffenden Strahlung

pro Längeneinheit
W/m

E′
em,i Emittierte Strahlungsleistung des Körpers i pro Längeneinheit W/m

E′
em Emittierte Strahlungsleistung eines Körpers pro Längeneinheit W/m

E′
i Leistung der Bestrahlung der Oberfläche i pro Längeneinheit W/m

E′
lw,ap,i Leistung der Bestrahlung des Flügelpaneels i mit langwelliger Wär-

mestrahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
lw,a Leistung der atmosphärischen Strahlung auf ein Paneel bezogen auf

die Paneellänge
W/m

E′
lw,bp,i Leistung der Bestrahlung des Batteriepaneels i mit langwelliger Wär-

mestrahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
lw,e Leistung der Strahlung der Erde auf ein Paneel bezogen auf die Pa-

neellänge
W/m

E′
lw,sp,i Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i mit langwelliger Wärme-

strahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
lw,sps,i Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i von der Innenseite mit

langwelliger Wärmestrahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
p Solare Einstrahlung auf ein Paneel bezogen auf die Paneellänge W/m

E′
sw,ap,i Leistung der Bestrahlung des Flügelpaneels i mit kurzwelliger solare

Strahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
sw,bp,i Leistung der Bestrahlung des Batteriepaneels i mit kurzwelliger solare

Strahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

E′
sw,sp,i Leistung der Bestrahlung des Holmpaneels i mit kurzwelliger solare

Strahlung bezogen auf die Paneellänge
W/m

F Matrix der Sichtfaktoren −
FC Zentrifugalkraft des Luftfahrzeuges beim Kurvenflug N
FT ,p Schubkraft eines Propellers N
FT Schubkraft des Luftfahrzeuges N
FW Gewichtskraft des Luftfahrzeuges N
Fap,i,E Sichtfaktors des Flügelpaneels i auf die Erde −
Fi,j Sichtfaktor der Fläche i auf die Fläche j −
Fp,E Sichtfaktors eines Paneels auf die Erde −
Gr Grashof-Zahl −
H Vektor der Helligkeiten bezogen auf die Länge der einzelnen Flächen W/m
Hp,E Hilfsgröße für die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die

Erde
−

H ′
i Helligkeit der Oberfläche i pro Längeneinheit W/m

I0 Sättigungsstrom der Diode der Photovoltaikzelle in Sperrrichtung A
IMP P T Strom am Ausgang eines Maximum Power Point Trackers A
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Symbol Beschreibung Einheit

Ibat,c Strom einer Batterie-Zelle A
Ibat,h Stromfluss im Heizwiderstand einer Batterie A
Ibat Strom einer Batterie A
Imot,it Klemmstrom eines elektrischen Motors hinter dem Wechselrichter A
Imot Strom am Eingang des Motorreglers eines elektrischen Motors A
Ipc Strom einer Photovoltaikzelle A
Iph,sp Kurzschlussstrom eines Solarpaneels A
Iph Durch solare Einstrahlung möglicher Kurzschlussstrom einer Photo-

voltaikzelle
A

Islv Ermittelte Lösung eines Stroms für ein Element eines elektrischen
Netzwerkes

A

Isp Strom eines Solarpaneels A
I ′

bat Modifizierter Strom einer Batterie A
I Elektrischer Strom allgemein A
J Fortschrittsgrad des Propellers −
KD Faktor Induzierter Widerstand −
KF F Formfaktor zur Berücksichtigung des Druckwiderstandes −
KL,0 Vorhalt zur Berechnung des Trackpunkts auf einem Radial m
KL Vorhalt zur Berechnung des Trackpunkts auf einem Radial m
KT Strecke zwischen aktueller Position und Trackpunkt m
K‖ Parelleler Abstand des Flugzeugs zu einem Wegpunkt bezogen auf

das Anflugradial
m

K⊥ Vertikaler Versatz des Flugzeugs zu einem Anflugradial oder Bogen m
Kwsp,M Senkrechter Abstand Holmpaneel zu Holmmittelpunkt m
LM Abstand der Kreismittelpunkte MA und MB der Flugbahnelemente

Oval oder Acht
m

Lap,i Länge des Flügelpaneels i m
Lap Länge eines Paneels der Flügelprofilannäherung m
Lbat Länge einer Batterie m
Lbp Länge eines Batterie Paneels m
Lp,i Länge des Paneels i m
Lp Länge eines Paneels m
Lref Referenzlänge der aerodynamischen Beiwerte m
Lsp Länge eines Holmpaneels m
Lwsp Länge eines Paneels der Paneelapproximation des Flügelholms m
Lxp,i Länge der Schnittlinie der Fläche i eines Flügelpaneels m
L Auftriebskraft des Luftfahrzeuges N
M Vektor des Mittelpunkts eines Kreises m
MA Vektor des Mittelpunkts des Kreises A der Flugbahnelemente Oval

oder Acht im geodätischen Koordinatensystem
m

MB Vektor des Mittelpunkts des Kreises B der Flugbahnelemente Oval
oder Acht im geodätischen Koordinatensystem

m

Mmot Drehmoment eines elektrischen Motors V
Mn Vektor des Mittelpunkts des negativen Wendekreises m
Mp Vektor des Mittelpunkts des positiven Wendekreises m
Mpr Wellendrehmoment eines Propellers −
NA,j Anzahl diskreter Flächen des auftriebserzeugenden Bauteils j des

Flugzeugs
−

NA Anzahl auftrieberzeugender Bauteile des Flugzeugs −
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Nulam Nußelt-Zahl für laminar augeprägte Grenzschichten −
Nuturb Nußelt-Zahl für turbulent augeprägte Grenzschichten −
Nu Nußelt-Zahl −
P0,xp,i Anfangspunkt der Verbindungslinie zwischen zwei Diskretisierungs-

punkten verschiedener Paneele
m

P0,xp,i Anfangspunkt der Schnittlinie der Fläche i eines Flügelpaneels m
P Vektor der aktuellen Position des Flugzeugs m
PD Vektor eines Wegpunkts m
PT Vektor des aktuellen Trackpunkts m
PT ,W Vektor des windkompensierten Trackpunkts m
Pap,0 Anfangspunkt eines Flügelpanles am Flügelprofil rad
Pap,t Tangentenpunkt eines Flügelpaneels am Flügelprofil rad
Ph,bat Einer Batterie zugeführte Heizleistung W
Pmot,el Elektrische Leistungsaufnahme des Motorreglers eines elektrischen

Motors
W

Pmot,mech Mechanische Leistung eines elektrischen Motors W
Ppr Mechanische Leistungsaufnahme eines Propellers −
Psp,max Maximal erzeugbare elektrische Leistung eines Solarpaneels unter ge-

gebenen Einstrahlbedingungen
W

Pr Prandtl-Zahl −
P Aktuellen Position des Flugzeugs m
Q̇bat,el Der Batterie aufgrund elektrischer Verluste zugeführter Wärmestrom W
Q̇′

b Einem Körper pro Längeneinheit zugeführte Wärme J/m
Q̇′

cd,i Wärmestrom aufgrund von Wärmeleitung durch ein Paneel i, bezogen
auf die Paneellänge

W/m

Q̇′
cv,i Wärmestrom aufgrund von Konvektion am Paneel i, bezogen auf die

Paneellänge
W/m

Q̇′
rd,i Zugeführter Wärmestrom aufgrund von Strahlung bezogen auf die

Paneellänge
W/m

RAG Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom geodätischen ins
flugzeugfeste Koordinatensystem

−

RA Radius des Kreises A der Flugbahnelemente Oval oder Acht m
RB Radius des Kreises B der Flugbahnelemente Oval oder Acht m
RCA Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom flugzeugfesten Ko-

ordinatensystem ins Koordinatensystem eines Kompartiments
−

RES Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom sonnenfesten ins
erdfeste Koordinatensystem

−

RGE Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom erdfesten ins geo-
dätische Koordinatensystem

−

RP C Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom Koordinatensys-
tem eines Kompartiments C ins Koordinatensystem eines zum Kom-
partiment gehörenden Paneels

−

RP G Transformationsmatrix der Vektordarstellung vom geodätischen ins
paneelfeste Koordinatensystem

−

RT ,min Minimaler Wendekreisradius des Luftfahrzeuges m
RT Radius des Wendekreises innerhalb eines Simulationschrittes m
Rmot Wicklungswiderstand eines elektrischen Motors Ω
Rpc,p Parallelwiderstand einer Photovoltaikzelle Ω
Rpc,s Serienwiderstand einer Photovoltaikzelle Ω
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Rr Proportionalitätsfaktor zur Berechnung des Beitrags der reflektierten
Strahlung zur Gesamteinstrahlung auf ein Paneel

−

Rs Wellenlängenabhängiger Proportionalitätsfaktor zur Berechnung des
Beitrags der gestreuten Strahlung zur Gesamteinstrahlung auf ein
Paneel

−

Rws Außenradius des Flügelholmes m
Ra Rayleigh-Zahl −
Re Reynolds-Zahl −
R Radius eines Kreisbogens m
SA,n Streckenanteil des Bogens eines Pfades über den negativen Wende-

kreis
m

SA,p Streckenanteil des Bogens eines Pfades über den positiven Wendekreis m
SL,n Linearer Streckenanteil eines Pfades über den negativen Wendekreis m
SL,p Linearer Streckenanteil eines Pfades über den positiven Wendekreis m
SO Länge einer Orthodrome von der aktuellen Position zu einer Zielpo-

sition
m

Sg Abstand zwischen der aktuellen Position und einer Zielposition m
Sλ Spektrale Sensitivität einer Photovoltaikzelle A/W
Sn Länge des Pfades über den negativen Wendekreis m
Sp Länge des Pfades über den positiven Wendekreis m
Sref Referenzfläche der aerodynamischen Beiwerte m2

Swet Umströmte Oberfläche eines Körpers m2

SoC Ladezustand einer Batterie −
Ta,ISA Temperatur der ISA Atmosphäre für eine bestimmte Höhe K
Tac Lufttemperatur im Flügel-Kompartiment K
Tam,i Temperatur der Umgebung eines Paneels i K
Tam Umgebungstemperatur eines Körpers K
Tap,i Temperatur eines Flügelpaneels K
Tac Lufttemperatur im Holm K
Ta Temperatur der Atmosphäre K
T̄bat Gemittelte Temperatur der Batteriezellen W
Tbat Temperatur einer Batterie K
Tbp,i Temperatur eines Batterie Paneels K
Tb Temperatur eines Körpers K
Te Temperatur der Erdoberfläche K
Tp,i Temperatur des Paneels i K
Tp Temperatur eines Paneels K
Tsp,i Temperatur eines Holmpaneels K
UC0 Ladungsabhängige Leerlaufspannung einer Batterie V
UMP P T ,max Maximale Ausgangsspannung eines Maximum Power Point Trackers V
UMP P T Spannung am Ausgang eines Maximum Power Point Trackers V
UT Temperaturspannung der Diode einer Photovoltaikzelle V
Ubat,c Spannung einer Batterie-Zelle V
Ubat Spannung einer Batterie V
Umot,it Klemmspannung eines elektrischen Motors hinter dem Wechselrichter V
Umot Spannung am Eingang des Motorreglers eines elektrischen Motors V
Upc Spannung einer Photovoltaikzelle V
Uslv Ermittelte Lösung einer Spannung für ein Element eines elektrischen

Netzwerkes
V
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Usp Spannung eines Solarpaneels V
U Elektrische Spannung allgemein V
VEAS Equivalent Airspeed bzw. "äquivalente Fluggeschwindigkeit" m/s
VT AS True Airspeed bzw. "wahre Fluggeschwindigkeit" m/s
VW Windgeschwindigkeit m/s
Vg Geschwindigkeit über Grund m/s
Vh Horizontale Komponente der True Airspeed m/s
Vne Maximalgeschwindigkeit bei der die Auslegungslasten erreicht werden m/s
Vo,max Maximalgeschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches m/s
Vo,min Mindestgeschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches m/s
Vs Stall-Geschwindigkeit m/s
Vv Vertikale Komponente der True Airspeed m/s
Wh Aufgenommene Energie von Heizelementen J
Wmot Aufgenommene Energie eines elektrischen Flugantriebes J
Ws,d Energiedichte der über einen Tag zur Verfügung stehenden solaren

Strahlung an einem bestimmten Ort in der Atmosphäre
Wh/m2

Zs,a Tatsächlicher Zenitwinkel der Sonne für den ein Strahlungsspektrum
ermittelt wird

rad

Zs Gebrochener Zenitwinkel der Sonne rad
bi Richtungsvektor der Verbindungslinie zweier Punkte bei der Sichtfak-

torenbestimmung
m

b Flügelspannweite m
cP Leistungsbeiwert eines Propellers m
cT Schubbeiwert eines Propellers −
cd Widerstandsbeiwert eines Profilquerschnittes −
cl Auftriebsbeiwert eines Profilquerschnittes −
cp,bat Spezifische Wärmekapazität der Batterie J/kg/K
cp,b Spezifische Wärmekapazität eines Körpers J/kg/K
cp Spezifische Wärmeleitfähigkeit bei konstantem Druck J/kg/K
c Länge des Sehne eines aerodynamischen Profils m
dfus Durchmesser des Rumpfes des Flugzeugs m
diso,bat Dicke der thermischen Isolation der Batterie m
dp,i Dicke des Paneels i m
eEbn Basisvektor der direkten Sonnenstrahlung −
hD Höhe eines Zielpunktes m
h′

a Zwischenhöhe zur Berechnung des Strahlungsspektrums der Sonne für
Zenitwinkel Zs > 90◦

m

ha Flughöhe des Luftfahrzeuges über der mittleren Meeresspiegelhöhe m
jph,λ Durch solare Einstrahlung verursachte wellenlängenabhängige elek-

trische Stromdichte einer Photovoltaikzelle
A/m2/nm

k∆χ Wichtungsfaktor der Kursabweichung bei der Berechnung des Vorhal-
tes für einen Trackpunkt

−

lfus Länge des Rumpfes des Flugzeugs m
ma Masse des Luftfahrzeuges rad
mx Spezifische Luftmasse für einen allgemeinen Dämpfungsprozess −
nxp,i Normalenvektor der Schnittlinie der Fläche i eines Paneels m
nap Anzahl an Flügelpaneelen −
nbp Anzahl an Batteriepaneelen −
ndisc Anzahl an Geraden zur Annäherung kreisrunder Elemente m
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ng,max Maximal im Betrieb zulässiges 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
np,sp Anzahl paralleler Stränge in einem Solarpaneel −
ns,ba Anzahl in Reihe geschalteter Batterie-Zelle in einer Batterie −
nsp Anzahl an Holmpaneelen −
ns,sp Anzahl in Reihe geschalteter Photovoltaikzellen in einem Solarpaneel −
pa Luftdruck der Atmosphäre N/m2

pw Partialdruck des Wasserdampfes in der Atmosphäre N/m2

qbat,T Temperaturabhängig entnehmbare Ladung einer Batterie A · s
qbat,max,T Temperaturabhängig entnehmbare maximale Ladung einer Batterie A · s
qbat Ladung einer Batterie A · s
q̄ Dynamischer Druck N/m2

txp,i Richtungsvektor der Schnittlinie der Fläche i eines Flügelpaneels m
td Kumulierte Zeit des Tages bezogen auf den Nullmeridian s
ty Kumulierte Zeit des Jahres bezogen auf den Nullmeridian s
t Zeit s
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Griechische Symbole

Symbol Beschreibung Einheit

ΩE Drehrate der Erde ΩE

χC Sollkurs über Grund auf einem Kreisbogen rad
χD Anflugkurs über Grund eines Wegpunktes rad
χO Kurs einer Orthodrome an der Position des Flugzeugs rad
χg Kurs über Grund rad
∆Zs Änderung des Zenitwinkels der Sonne durch atmosphärische Brechung rad
∆Ψps Differenz zwischen Azimut einer Empfängerfläche und dem Azimut

der Sonne
rad

∆χ Abweichung des aktuellen Kurses über Grund des Luftfahrzeugs vom
gewünschten Kurs über Grund

rad

∆h Höhendifferenz zwischen aktueller Höhe und Höhe eines Zielpunktes m
∆σn Bogenwinkel des Flugpfades des Flugzeuges auf dem negativen Wen-

dekreis
rad

∆σp Bogenwinkel des Flugpfades des Flugzeuges auf dem positiven Wen-
dekreis

rad

∆t Schrittweite der Simulation s
∆y Breite einer diskreten Flächen eines auftrieberzeugenden Bauteils des

Flugzeugs
−

Γap Neigung eines Flügelpanles in Relation zur Flügelsehne rad
ΦC Rotationswinkel des Flügelkompartiments in Relation zum Flugzeug rad
ΦL Schwenkwinkel des Auftriebsvektors rad
Φmag Magnetischer Fluss im Luftspalt eines elektrischen Motors V · s
Φ Rollwinkel des Flugzeuges rad
ΨT Steuerkurs rad
ΨW Windrichtung rad
Ψp Azimut einer Empfängerfläche rad
Ψs Azimut der Sonne rad
Ψ Gierwinkel des Flugzeuges rad
ΘC Anstellwinkel des Flügelkompartiments in Relation zum Flugzeug rad
Θp Neigung einer Empfängerfläche in Relation zur Erdoberfläche rad
Θ Nickwinkel des Flugzeuges rad
Zs Gebrochener Zenitwinkel der Sonne rad
Zs,g Geometrischer Zenitwinkel der Sonne rad
αc,apa,i Wärmeübergangskoeffizient des Flügelpaneels i zur außen umströ-

menden Luft
W/m2/K

αc,ap,i Wärmeübergangskoeffizient des Flügelpaneels i zur Luft im Flügel-
kompartiment

W/m2/K

αc,bp,i Wärmeübergangskoeffizient des Batteriepaneels i zur Luft im Flügel-
kompartiment

W/m2/K

αc,i Wärmeübergangskoeffizient zur Umgebung des Panels i W/m2/K
αc,sp,i Wärmeübergangskoeffizient des Holmpaneels i zur Luft im Flügel-

kompartiment
W/m2/K

αc,sps,i Wärmeübergangskoeffizient des Holmpaneels i zur Luft im Holm W/m2/K
αrlw,ap,i Absorptionskoeffizient des Flügelpaneels i für langwellige Wärme-

strahlung
−
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αrlw,bp,i Absorptionskoeffizient des Batteriepaneels i für langwellige Wärme-
strahlung

−

αrlw,sp,i Absorptionskoeffizient des Holmpaneels i für langwellige Wärmestrah-
lung

−

αrsw,ap,i Absorptionskoeffizient des Flügelpaneels i für kurzwellige solare
Strahlung

−

αrsw,bp,i Absorptionskoeffizient des Batteriepaneels i für kurzwellige solare
Strahlung

−

αrsw,sp,i Absorptionskoeffizient des Holmpaneels i für kurzwellige solare Strah-
lung

−

αr Absorptionskoeffizient der Oberfläche eines Körpers −
αxλ Wellenlängenabhängige optisch wirksame Strecke −
α Anstellwinkel des Flugzeugs rad
βT Thermischer Ausdehnungskoeffizient 1/K
δE Neigung der Rotationsachse der Erde in Relation zur z-Achse der

Sonne
rad

εlw,a Emissivität der Atmosphäre für langwellige Ausstrahlung W/m2

εlw,e Emissivität der Erdoberfläche für langwellige Ausstrahlung W/m2

εr,ap,i Emissionskoeffizient des Flügelpaneels i für langwellige Wärmestrah-
lung

−

εr,bp,i Emissionskoeffizient des Batteriepaneels i für langwellige Wärme-
strahlung

−

εr,i Emissivität der Oberfläche des Körpers i −
εr,sp,i Emissionskoeffizient des Holmpaneels i für langwellige Wärmestrah-

lung
−

εr Emissionskoeffizient der Oberfläche eines Körpers −
εslv Erlaubte Abweichung der Lösung eines elektrischen Netzwerkes von

der idealen Lösung
−

ηP Wirkungsgrad eines Propellers −
ηmot Wirkungsgrad eines elektrischen Motors mit Motorregler −
ηpr Effizienz eines Propellers −
γmax Maximal möglicher Flugbahnwinkel rad
γmin Minimal möglicher Flugbahnwinkel rad
γ Flugbahnwinkel rad
ι Schubeinstellwinkel rad
κ Hilfsgröße zur Schnittpunktberechnung zweier Geraden m
λD Breitengrad der Zielposition rad
λam Thermische Leitfähigkeit des ein Paneel umgebenden Mediums W/m/K
λp,E Hilfswinkel für die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die

Erde
rad

λs Wellenlänge der Sonnenstrahlung nm
λth,bat Thermische Leitfähigkeit der Isolation der Batterie W/m/K
λth Thermische Leitfähigkeit W/m/K
λ Breitengrad der geografischen Position rad
µa0 Dynamische Viskosität der Luft bei der Referenztemperatur T0 N · s/m2

µa Dynamische Viskosität der Luft N · s/m2

φD Längengrad der Zielposition rad
φp Hilfswinkel für die Berechnung des Sichtfaktors eines Paneels auf die

Erde
rad
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φ Längengrad der geografischen Position rad
%ISA Dichte der Luft der ISA Atmosphäre für eine bestimmte Höhe kg/m3

%bat Dichte der Batterie kg/m3

%b Dichte eines Körpers kg/m3

%′
gλ Wellenlängenabhängiger Reflexionsgrad der Erde in der Umgebung

eines Panels
−

%r Vektor der Reflexivitäten −
%r,i Reflexivität der Oberfläche des Körpers i −
%r,λ Spektrale Reflexivität der Oberfläche eines Körpers −
%r Reflektionskoeffizient der Oberfläche eines Körpers −
% Dichte der Luft kg/m3

σL Vorhaltewinkel beim Flug auf einem Kreisbogen rad
σM Richtungswinkel vom Kreismittelpunkt MA zum Kreismittelpunkt

MB der Flugbahnelemente Oval oder Acht
−

σP ,n Positionswinkel des Flugzeuges auf dem negativen Wendekreis rad
σP ,p Positionswinkel des Flugzeuges auf dem positiven Wendekreis rad
σP Positionswinkel des Flugzeugs auf einem Kreisbogen rad
σT ,n Tangentenwinkel für den Übergang von einer Kreisbahn auf eine Ge-

rade für negativen Umlaufsinn
rad

σT ,p Tangentenwinkel für den Übergang von einer Kreisbahn auf eine Ge-
rade für positiven Umlaufsinn

rad

σT Positionswinkel des Trackpunktes bei Flug auf einem Kreisbogen rad
τE Rotationswinkel der Erde rad
τRλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-

grund der Rayleigh-Streuung in der Atmosphäre
−

τaλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-
grund von Aerosolen der Atmosphäre

−

τgλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-
grund des Gasgemisches der Atmosphäre

−

τlw,a Dämpfungsfaktor der Atmosphäre für langwellige Strahlung −
τnλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-

grund von NO2 in der Atmosphäre
−

τoλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-
grund des Ozons in der Atmosphäre

−

τpc,λ Wellenlängenabhängige Transmissivität einer Photovoltaikzelle −
τr Vektor der Vektor der Transmissivitäten −
τr,i Transmissivität der Oberfläche des Körpers i −
τr,λ Spektrale Transmissivität der Oberfläche eines Körpers −
τrsw,ap,i Reflektionskoeffizient des Flügelpaneels i für kurzwellige solare Strah-

lung
−

τr Transmissionskoeffizient der Oberfläche eines Körpers −
τwλ Wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Sonnenstrahlung auf-

grund von Wasserdampf in der Atmosphäre
−

τxλ Verallgemeinerter wellenlängenabhängiger Dämpfungsfaktor der Son-
nenstrahlung

−

ϑsp Eintrittswinkel der solaren Strahlung in eine Empfängerfläche rad
υ Hilfswinkel zur Berechnung des windkompensierten Trackpunktes rad
ξO Winkel des Bogens zwischen Start- und Endpunkt einer Orthodrome rad
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ξg Bogenwinkel der vom Simulationsschritt t zu t + 1 über Grund zu-
rückgelegten Strecke

rad

xxx



Mathematische Konventionen

Symbol Beschreibung
X,x Skalare Größe
Xt Größe X zum Zeitpunkt t
X,x Vektor
[X]Z Vektor X dargestellt im Koordinatensystem Z

[X]Zx x-Komponente des Vektors [X]Z

[X]Zx,t x-Komponente des Vektors [X]Z zum Zeitpunkt t

X Matrix
X(x,y) Element der Zeile x und Spalte y der Matrix X
{Xi (Y )}n

i=1 Die Kennlinie X ist in Form von n diskreten Werten in Abhängigkeit von Y
gegeben

I (U) Vereinfachte Darstellung von {Xi (Y )}n
i=1 im Kontext der Lösung elektrischer

Netzwerke
I Interpolationsoperator
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Konstanten

Konstante Beschreibung Wert

C Sutherland Konstante 111 K

R̄E Mittlerer Radius der Erde 6.378.000,8 m
T0 Referenztemperatur der Atmosphäre in Meeres-

höhe
273 K

ca Wärmekapazität trockener Luft 1.005 J/kg/K
c Lichtgeschwindigkeit 3 · 108 m/s
g Erdbeschleunigung 9,81 m/s2

h Planck’sches Wirkungsquantum 6,6260755 · 10−34 Js
p0 Referenzluftdruck in Meereshöhe 10.013.150 Pa
q Elementarladung 1,6 · 10−19 As
%0 Referenzluftdichte in Meereshöhe 1,225 kg/m3

σ Stefan-Boltzmann-Konstante 5,670374419·10−8W/(m2 ·K4)
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1 Einführung in die Problemstellung

1.1 Solarelektrische Luftfahrzeuge als Alternative zu Satelliten in niedrigen
Erdumlaufbahnen

Luftfahrzeuge mit hohen Einsatzdauern von mehreren Monaten bis Jahren können zukünftig ei-
ne attraktive Alternative zu Satelliten im LEO (Low Earth Orbit) werden. Nicht zuletzt durch
die Aktivitäten 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 verstärken. Besonders stark soll dabei die Anzahl
der Satelliten im LEO zunehmen. So geht das US Government Accountability Office, basierend auf
Expertenmeinungen, von über 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 für Kollisionen darstellt. So führte am 10. Februar 2009 der Zusammenstoß zwischen dem
Kommunikationssatelliten Iridium 33 und dem bereits länger inaktiven russischen Satelliten Cos-
mos 2251 nicht nur zum Verlust von Iridium 33, sondern auch zur Entstehung von 1.366 neuen
Trümmerteilen [3]. Durch diese neu entstandenen Trümmer sowie durch zukünftig hinzukommende
Satelliten kann es im Extremfall zu einer als Kessler-Syndrom bezeichneten Kettenreaktion kom-
men, die zur Unbenutzbarkeit bestimmter Umlaufbahnbereiche führt [4].
Beim Start der Raketen zur Ausbringung der Satelliten werden klimaschädliche Stoffe freigesetzt.
Auch wenn die CO2-Emissionen im Vergleich zu anderen emittierenden Bereichen, wie bspw. der
Luftfahrt oder dem Straßenverkehr, nur einen verschwindend geringen Anteil haben, wird insbe-
sondere bei den Partikelemissionen der Raketentriebwerke eine relevante ozonschädliche 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 bloßen
Auge erkennbar sind. Astronomen erwarten daher zunehmende Probleme bei der Beobachtung des
Weltalls und der Durchführung damit verbundener Forschungstätigkeiten [6]. Sollte der Satelliten-
zuwachs tatsächlich die prognostizierte Größenordnung 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 führen und mit
erheblichen Akzeptanzproblemen in der Bevölkerung verbunden sein.
Die wachsende Zahl an Satelliten ist jedoch auch ein Zeichen des technischen Fortschritts und der
damit verbundenen Vorteile für die Menschheit. Insbesondere durch Kommunikationssatelliten, wie
bspw. die Starlink-Konstellation von SpaceX, wird zukünftig der Großteil der Weltbevölkerung Zu-
gang zu schnellem Internet haben können. Die Versorgung wird aufgrund der Unabhängigkeit von
bodengebundener Infrastruktur auch nach Naturkatastrophen sowie in Krisenfällen sichergestellt
werden können. Mit der Beantragung zur Ausbringung weiterer 30.000 Satelliten für die zweite
Generation von Starlink plant allein SpaceX, insgesamt bis zu 40.000 Satelliten in den LEO zu
transportieren [7]. Angesichts der aufgeführten 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 Höhenflugzeuge bezeichnet, werden bereits seit vielen Jahren erforscht. Diese Fluggeräte
sind theoretisch in der Lage, ununterbrochen in großen Höhen zu fliegen, wobei die Einsatzdauer
lediglich durch die technische Zuverlässigkeit des Luftfahrzeugs begrenzt wird.
Der Betrieb solarelektrischer Höhenflugzeuge ist aufgrund der Umweltbedingungen nur in bestimm-
ten Höhen sinnvoll. In Abbildung 1 sind die wesentlichen relevanten Umweltbedingungen darge-
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Abbildung 1: Vereinfachte Darstellung der Umweltbedingungen für den Betrieb hochfliegender So-
larplattformen

stellt. Ein dauerhafter Betrieb unterhalb der Tropopause ist aufgrund des Wettergeschehens in der
Troposphäre nicht umsetzbar. Durch Wolken käme es regelmäßig zur Abschattung der Photovolta-
ikzellen, und die Struktur des Luftfahrzeugs müsste für hohe Lasten aufgrund der zu erwartenden
atmosphärischen Turbulenzen ausgelegt werden.
Weiterhin ist im Bereich der Tropopause mit hohen Windgeschwindigkeiten zu rechnen, die die Rei-
sefluggeschwindigkeit aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Höhenflugzeuge deut-
lich übersteigen können und somit eine Stationierung über einem festen Ort verhindern würden.
Um Kollisionen mit zivilem und militärischem Luftverkehr möglichst zu vermeiden, ist ein Betrieb
deutlich über 15 km Höhe über dem Meeresspiegel erforderlich. Idealerweise wird oberhalb des
kontrollierten Luftraums in Höhen über 66.000 ft (20,1 km) barometrischer Höhe (Flugfläche 660),
bezogen auf einen Standardluftdruck von 1013,25 hPa in Höhe des Meeresspiegels, geflogen.
Im dort beginnenden unkontrollierten oberen Luftraum entfallen die Hörbereitschaft für die Flug-
verkehrskontrolle sowie die Staffelung der Luftfahrzeuge [8], womit eine erhebliche Betriebsverein-
fachung einhergeht. Aufgrund der zu erwartenden stärkeren Nutzung des oberen Luftraums werden
allerdings auch für diesen aktuell Regeln erarbeitet, um Kollisionen zwischen den Verkehrsteilneh-
mern zu verhindern und einen sicheren Auf- und Abstieg durch den kontrollierten Luftraum zu
gewährleisten [9].
Die erreichbare Flughöhe wird durch den abnehmenden Luftdruck physikalisch begrenzt, da die
erforderliche Antriebsleistung mit zunehmender Höhe ebenfalls steigt. Da im Bereich der Flugflä-
che 660 die Windgeschwindigkeit in der Regel verhältnismäßig gering ist und noch ausreichend
Luftdichte für aerodynamische Flüge vorhanden ist, werden solarelektrische Höhenflugzeuge vor-
nehmlich auf einen Betrieb knapp oberhalb der Flugfläche 660 ausgelegt. Zudem befindet sich in
dieser Höhe der größte Teil der Erdatmosphäre unterhalb des Luftfahrzeugs, sodass die Intensität
der Sonnenstrahlung nur unwesentlich gedämpft ist.
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Solarelektrische Höhenflugzeuge können in Flugzeuge, die ihren Auftrieb primär aerodynamisch er-
zeugen, sowie in Luftfahrzeuge, die ihren Auftrieb primär aerostatisch erzeugen, unterteilt werden.
Bei Letzteren wird noch zwischen Luftschiffen, die eigenständig Schub erzeugen können, und Bal-
lonen, die keinen Schub erzeugen, unterschieden. In allen drei Kategorien wurden Forschungs- und
Entwicklungsprojekte durchgeführt, wobei aerodynamisch Auftrieb erzeugende Flugzeuge mengen-
mäßig 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 über Konzeptstudien hinausgehen.
Aerodynamisch Auftrieb erzeugende Flugzeuge haben den Vorteil, verhältnismäßig einfach gestartet
und gelandet werden zu können. Aufgrund ihrer sehr guten Manövrierbarkeit können diese Flugzeu-
ge zudem problemlos von einem Einsatzort zum nächsten verlegt und über dem Einsatzort präzise
positioniert werden. Nachteilig ist die immer noch geringe Nutzlasttragfähigkeit. Fortschritte im
Bereich der Steigerung der Energiedichte der im Luftfahrzeug installierten elektrischen Speicher
können diesen Nachteil in Zukunft voraussichtlich abmildern, sodass Forschung und Entwicklung
an derartigen Luftfahrzeugen gegenwärtig attraktiv erscheinen.
Die vorliegende Arbeit wird sich aufgrund der nennenswerten Anzahl aktueller Entwicklungspro-
jekte im Bereich aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Höhenflugzeuge beispielhaft
auf derartige Luftfahrzeuge beschränken, wobei eine Erweiterbarkeit auf die anderen Typen grund-
sätzlich gegeben ist.

1.2 Entwicklungsgeschichte solarelektrischer Höhenflugzeuge

Die Entwicklung solarelektrischer Flugzeuge begann mit der Verfügbarkeit hinreichend leistungsfä-
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. 100.000AC/m2 entgegenstanden [11]. Im Jahr 1974 wurde die Firma Astro Flight durch die
DARPA (Defence Advanced Research Projects Agency) beauftragt, einen Konzeptdemonstrator
für ein ausschließlich 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 durchgeführt [12].
Basierend auf Sunrise I wurde mit der Entwicklung von Sunrise II begonnen, mit dem Ziel, einen
Höhenflug auf 50.000 ft (15,3 km) durchzuführen. Der Flugversuch wurde am 27. September 1975
absolviert, wobei Sunrise II eine Höhe von 17.200ft (5,2km) erreichte und dort aufgrund des Über-

(a) (b)

Abbildung 2: Astro Flight Sunrise I und AeroVironment Gossamer Penguine
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schreitens des Flatterlimits durch zu hohe Geschwindigkeit strukturell versagte [12]. Schon hier
wurde ersichtlich, welchen Herausforderungen die erfolgreiche Umsetzung solarelektrischer Höhen-
plattformen unterliegt. Sunrise II hatte mit einem Abfluggewicht von 10.2kg und einer Flügelfläche
von 8.36m2 ein Flächengewicht von lediglich 1,22kg/m2. Die damit verbundene sehr niedrige Flug-
geschwindigkeit von nur 10 m/s und das ebenfalls sehr niedrige Flatterlimit von 15 m/s führten
insbesondere zu Schwierigkeiten, thermikbedingte Aufwinde kontrolliert zu durchfliegen.
Die für Sunrise I und II entwickelten Technologien wurden durch AeroVironment anschließend
für die personentragenden Luftfahrzeuge Gossamer Penguin (Abbildung 2b) und Solar Challen-
ger verwendet [13]. Mit diesen Flugzeugen wurde erstmals gezeigt, dass personentragende Flüge
ausschließlich auf Sonnenenergie basierend möglich 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 Höhen von über 20 km flugfähig sein sollte [15]. Dieses Luftfahrzeug steht
am Anfang einer Entwicklungsserie solarelektrischer Flugzeuge, die mit dem aktuellen Luftfahrzeug
Sunglider bis heute anhält [16]. Das im Rahmen von HALSOL entwickelte Flugzeug führte 1983
neun Flüge in niedriger Höhe durch und wurde anschließend eingelagert [17].
Im Rahmen des Entwurfs wurde das für zukünftige Entwicklungen wegweisende Auslegungsprinzip
des „Span-Loaded Wing“ erarbeitet. Ziel war die Minimierung der Flächenlast durch Maximie-
rung der Flügelfläche, um eine möglichst hohe Ausbeute an Sonnenenergie zu erzielen, sowie die
Minimierung des Strukturgewichts durch Verteilung der Masse über die Spannweite des Flügels
und dadurch weitgehende Eliminierung des Biegemoments in der Tragfläche. Im Jahr 1992 erfolgte
im Rahmen eines Auftrags der BMDO (Ballistic Missile Defense Organisation) unter dem Namen
Pathfinder die Reaktivierung des Fluggeräts. Zwischenzeitlich schienen geeignete Energiespeicher-
technologien zur Verfügung zu stehen, um dauerhafte Flüge in großen Höhen durchzuführen. Ende
des Jahres 1994 wurde der Pathfinder von der NASA in das ERAST (Environmental Research
Aircraft and Sensor Technology) Programm übernommen. Am 11. September 1995 gelang es, mit
Pathfinder eine Höhe von 50.500 ft (15,4 km) zu erreichen, womit nach knapp 20 Jahren der von
Sunrise II aufgestellte Höhenflugrekord solarbetriebener Luftfahrzeuge eingestellt wurde [18].
Im Jahr 1997 konnte zudem mit einer Flughöhe von 71.530 ft (21,8 km) ein weiterer Höhenflug-
rekord für 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 erhöht. Die
neue Mittelsektion wurde mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen der Firma SunPower
mit einem Wirkungsgrad von 19 % ausgerüstet, womit hier im Vergleich zu den Solarzellen auf den

(a) (b)

Abbildung 3: AeroVironment Pathfinder „Plus“ und Helios
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restlichen Segmenten mit einem Wirkungsgrad von 14 % ein deutlicher Technologiesprung erzielt
werden konnte [18].
Um dem Ziel eines in großen Höhen dauerhaft flugfähigen Luftfahrzeugs näher zu kommen, wurde
1998 aus dem Pathfinder der Centurion entwickelt. Die Spannweite und die Anzahl der Antriebe
von Pathfinder mussten deutlich erhöht werden, damit das Ziel, dauerhaft in großen Höhen 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 Höhe durchgeführt, 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 erhöhten Spannweite
entwickelt. Das Ziel des Helios war zunächst, in Höhen von über 100.000 ft (30,5 km) vorzudringen
und später lang andauernde Flüge durchzuführen. Da die zum damaligen Zeitpunkt verfügbaren
elektrischen Energiespeicher in Form von Batterien keine ausreichende Energiedichte bereitstel-
len konnten, wurde für die lang andauernden Flüge eine mit Wasserstoff und Sauerstoff betrie-
bene Protonenaustauschmembran-Brennstoffzelle als elektrischer Leistungserzeuger für die Nacht
gewählt [20]. Während des Tages sollte mittels überschüssiger solarer Leistung durch Elektrolyse
Wasser wieder in Wasserstoff und Sauerstoff zerlegt werden.
Für die Höhenflüge wurde zunächst das Batteriesystem aus Pathfinder „Plus“ beibehalten sowie
der Flügel vollflächig mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen belegt. Am 13. August 2001
gelang mit der HP01 genannten Batterie-Version mit 96.863 ft (29,5 km) das Aufstellen des Hö-
henflugrekords für nicht raketengetriebene Flugzeuge [21]. Am 26. Juni 2003 wurde beim Versuch,
einen Dauerflug von ca. 30 h durchzuführen, das Luftfahrzeug zerstört. Die Ursache wird in einer
aufgrund turbulenter Atmosphäre herbeigeführten erhöhten Durchbiegung des Flügels in Kombi-
nation mit einer aufklingenden Anstellwinkelschwingung und der daraus folgenden strukturellen
Überlastung des Luftfahrzeugs gesehen. Als primäre Problemquelle führt der Unfalluntersuchungs-
bericht die durch die Installation des Brennstoffzellensystems stärkere punktuelle Lastverteilung
im Vergleich zum bisher realisierten Span-Loaded-Design und die daraus resultierenden veränder-
ten aeroelastischen Eigenschaften des Flugzeugs an [22]. Das Programm wurde daraufhin von der
NASA nicht weitergeführt. Auf Basis des Helios entwickelt seit 2020 das von AeroVironment und
SoftBank gegründete 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 führte am 20. September 2020 seinen ersten Höhenflug auf
62.500 ft (19,1 km) durch [23].
Die britische Firma QinetiQ begann im Jahr 2001 mit der Entwicklung der Zephyr-Reihe. Nach
ersten Flugversuchen mit der nur 5kg schweren Plattform Zephyr 2 sollte der 17kg schwere Zephyr
3 mit Hilfe eines Ballons auf 40 km Höhe gebracht werden, um von dort aus den Höhenflugrekord
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 übergegangen. Zephyr 6 konnte dann im Jahr 2008
auf dem Testgelände Yuma Proving Ground in Arizona mit einer Flugdauer von über 82 Stunden ei-
nen inoffiziellen Dauerflugrekord für unbemannte und nicht wiederbetankte Luftfahrzeuge aufstellen
[25]. Mit Zephyr 7 wurde die Spannweite auf 22.5 m erhöht und die für das Luftfahrzeug markante
Flügelform mit den nach unten abgeknickten Flügelspitzen sowie ein T-Leitwerk eingeführt. Am
31. Juli 2010 gelang es nun, mit 336 Stunden und 24 Minuten einen offiziellen Dauerflugrekord für
unbemannte und nicht wiederbetankte Luftfahrzeuge aufzustellen [26], [27].
Im Jahr 2013 wurde das Zephyr-Projekt von EADS Astrium, heute Airbus Defence and Space, über-
nommen. Bei der in Abbildung 4a dargestellten aktuellen Version Zephyr 8/S wurde die Spannweite
auf 25 m vergrößert. Zudem wurde mit der Ausstattung mit Multi-Junction-Photovoltaikzellen auf
Gallium-Arsenid-Basis sowie mit Lithium-Ionen-Batterien mit Silizium-Anode das Energiesystem
grundlegend überarbeitet [28], [29]. Mit dieser Variante wurde am 19. August 2022 mit 64 Tagen,
18 Stunden und 26 Minuten der Dauerflugrekord für allgemeine, auch wiederbetankte Flugzeuge
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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 Abstürze
während Flugversuchen in Australien [31] zeugen allerdings davon, dass die für einen zuverlässigen
Dauerbetrieb erforderliche technische Reife noch nicht erreicht ist.
Im Kontext des Verkaufs des Zephyr-Projektes an Astrium im Jahr 2013 verließen einige Mitar-
beiter die Firma und gründeten das Unternehmen Prismatic für die Entwicklung des in Abbildung
4b gezeigten Phasa-35 [31]. Dieses Flugzeug unterscheidet sich hinsichtlich seiner Bauweise durch
die Verwendung eines Integralflügels anstatt des Holm-Rippen-Konzeptes grundsätzlich von den
Zephyr-Modellen. Dadurch wird eine höhere Streckung möglich und durch die bessere Formtreue
des Flügelprofils kann die aerodynamische Güte gesteigert werden. Allerdings führt die Bauwei-
se auch zu einem höheren Flächengewicht und damit einer höheren Fluggeschwindigkeit, um den
notwendigen Auftrieb zu erzeugen. Im Jahr 2019 wurde das Phasa-35-Projekt von BAE (British
Aerospace Electronic) Systems übernommen [32]. Während eines 24 Stunden dauernden Testfluges
erreichte der Phasa-35 am 24. Juni 2023 eine Höhe von 66.000 ft (20,1 km) [33].
Weitere nennenswerte Projekte wurden in China und in der Republik Korea durchgeführt. In Chi-
na wurde von AVIC (Aviation Industry Corporation of China) das solarbetriebene Höhenflugzeug
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 Höhen von über 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-
stündiger Flugversuch erfolgreich abgeschlossen, während dessen das Luftfahrzeug bis auf 18 km
aufstieg [37].
Am Deutschen Zentrum für Luft- und Raumfahrt werden ebenfalls solarelektrische Höhenflugzeuge
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 Flughöhen praktisch erprobt [38]. Die schwenkbaren Solarpaneele
sind insbesondere für Flüge bei niedrigen Sonnenständen vorteilhaft und stellten unter Berück-
sichtigung des Standes der Photovoltaik- und Energiespeichertechnik zur damaligen Zeit einen
vielversprechenden Ansatz zur Umsetzung eines ganzjährig über Mitteleuropa betreibbaren solar-
elektrischen Höhenflugzeuges dar.
Die potenzielle Höhenplattform 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 verfügt über einen
annähernd vollflächig mit monokristallinen Silizium-Photovoltaikzellen bedeckten Flügel. Aufgrund

(a) (b)

Abbildung 4: Airbus Zephyr 8/S und BAE PHASA-35
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(a) (b)

Abbildung 5: KARI EAV-3 und DLR Solitair

eines Problems mit der Flugregelung verunglückte dieses Flugzeug, bevor Höhenflüge durchgeführt
werden konnten. Im Jahr 2018 wurde im DLR erneut die Entwicklung eines solarelektrischen Hö-
henflugzeuges aufgenommen, dessen Erstflug für das Jahr 2025 geplant ist [39]. Dieses als HAP-α
bezeichnete Fluggerät dient dabei zunächst zur Durchführung von Flügen in Höhen von ca. 66.000ft
(20,1 km) und soll die Basis für die zukünftige Entwicklung eines dauerhaft solarelektrisch flugfä-
higen Luftfahrzeugs legen.
Zur Zeit des Entstehens dieser Arbeit hat noch kein Projekt die Reife für eine Kommerzialisierung
erreicht. Eine Vielzahl von eingestellten Projekten zeugt davon, dass der Realisierungsaufwand und
die damit verbundenen Herausforderungen oft höher sind als ursprünglich angenommen. So hat
der damals noch unter dem Namen Facebook firmierende Konzern Meta Incorporated bis 2018 das
solarelektrische Höhenflugzeug Aquila entwickelt. Im Jahr 2016 verunglückte ein Prototyp kurz vor
der Landung aufgrund strukturellen Versagens [40]. Im Jahr 2018 wurde das Projekt eingestellt,
mit der Begründung, später auf Flugzeuge zurückgreifen zu wollen, die zum damaligen Zeitpunkt
von anderen Unternehmen entwickelt wurden, anstatt die Eigenentwicklung voranzutreiben [41].
Im Jahr 2019 veröffentlichte 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 gehörende Unternehmen Aurora Flight Sciences entwickelte das Luftfahrzeug
Odysseus, welches Nutzlasten mit einer Masse von bis zu 70 kg mehrere Monate auf über 60.000 ft
(18,3 km) fliegen soll [44]. Der für das Jahr 2019 geplante Erstflug wurde allerdings auf ein nicht
genanntes Datum verschoben [45]. Seither sind keine Veröffentlichungen über weitere Projektfort-
schritte bekannt.

1.3 Aktuelle Entwicklungen und Forschungsbedarf für solarelektrische Flugzeuge

Der vorangegangene Abschnitt hat im Rahmen der Entwicklungsgeschichte solarelektrischer Hö-
henflugzeuge das anhaltende Interesse an dieser Technologie aufgezeigt, jedoch auch anhand
stagnierender oder abgebrochener Projekte auf bestehende Herausforderungen und weitergehenden
Entwicklungs- und Forschungsbedarf hingewiesen. Für den dauerhaften Flug müssen sehr niedrige
Flächenlasten realisiert werden. Da der Flügel in der Regel gleichzeitig als Applikationsfläche für
die Solarzellen verwendet wird, wächst die aus der Strahlungsenergie der Sonne umwandelbare
elektrische Energie mit der Flügelfläche linear an und kann, bezogen auf die Flügelfläche, als
Konstante angesehen werden. Die Antriebsleistung wächst mit der Flächenlast allerdings mit der
Potenz 3/2 und somit überproportional. Für einen möglichst großen Einsatzbereich muss daher die
Flächenlast des Luftfahrzeugs möglichst gering gehalten werden und sollte bei aktuell verfügbaren
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Solarzellen mit einer Effizienz von 35 % möglichst unter 6 kg/m2 liegen [39].
Aufgrund des dafür erforderlichen Leichtbaus und der resultierenden niedrigen Fluggeschwindig-
keit sind die Luftfahrzeuge durch atmosphärische Turbulenz in hohem Maße in ihrer strukturellen
Integrität gefährdet. Weiterhin sind derartige Leichtbaustrukturen weniger steif, womit aeroelas-
tische Phänomene, wie bspw. Flattern, schon bei niedrigen Geschwindigkeiten auftreten können.
Analysemethoden für den Entwurf solcher flexiblen, hochgestreckten Flugzeugkonfigurationen er-
forschen bspw. Voß 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 erhöhen kann [47]. Zukünftiger Forschungsbe-
darf besteht im Bereich der weiteren Absenkung der Strukturmasse bei gleichzeitiger Erhöhung
der Robustheit gegenüber atmosphärischen Turbulenzen. Hierbei kann bspw. eine Erhöhung 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 Troposphä-
re für solarelektrische Höhenflugzeuge eine Herausforderung. Basierend auf den aktuell verfolgten
Projekten kann der Schluss gezogen werden, dass ein eigenständiges Aufsteigen und Landen der
Luftfahrzeuge favorisiert wird. Um dies sicher zu gewährleisten, müssen verlässliche Wettervorher-
sagen verfügbar sein und Phänomene wie CAT (Clear Air Turbulence) möglichst ausgeschlossen
werden. Für 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 zukünftig an besonders gut geeigneten Orten in der Welt statt-
finden werden und die Luftfahrzeuge anschließend zu deren Einsatz in großen Höhen weiträumig
verlegt werden.
Aktuell werden unter anderem Regionen in Kanada, Schweden, Italien sowie Spanien für die Ent-
wicklung derartiger Stratoports in Erwägung 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 bezüglich der Vorhersage
des Auftretens lokaler Wetterphänomene, die das Flugzeug gefährden können, vermutet werden
kann. So hat Airbus im Jahr 2018 in Australien eine Startbasis für das Zephyr-Projekt eröffnet
[50]. Allerdings wurden nach den zwei turbulenzbedingten Abstürzen im Jahr 2019 keine weiteren
Flüge von dort durchgeführt.
Eine Vielzahl von Forschungsarbeiten ist im Bereich des Konzeptentwurfs solarelektrischer Höhen-
flugzeuge entstanden. Im Zentrum steht dabei das Bestreben, wesentliche Entwurfszusammenhänge
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 Verfügung standen, kam es zum Entwurf von Konfigurationen,
die eine möglichst optimale Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne anstreben. In einer sehr frühen
Publikation zu grundsätzlichen Fragestellungen im Hinblick auf die Entwicklung solarelektrischer
Flugzeuge wird bspw. eine Konfiguration mit Kreuzflügel, wie in Abbildung 6a dargestellt, vorge-
stellt [51].
Wenig später wurde durch Lockheed im Auftrag der NASA eine hochgestreckte Konfiguration
mit kurzem Doppelrumpf und verhältnismäßig großen, vertikal stehenden Solarpaneelen sowie
klappbaren Außenflügeln, wie in Abbildung 6b ersichtlich, konzipiert [52]. Damit sollte ein ganz-
jähriger Einsatz in Breitengraden von bis zu 38◦ erreicht werden. Ebenfalls getrieben durch die
Anforderung eines ganzjährigen Fluges, in diesem Fall in Süddeutschland bei 48◦ n.Br., wurde das
bereits erwähnte Konzept des Solitair mit schwenkbaren Solarpaneelen entwickelt [38]. Eine hybride
Lösung stellen Konfigurationen mit Z-förmig faltbarem Flügel zur Optimierung der Ausbeute an
Strahlungsenergie dar, wie bspw. in [53] beschrieben. Ist der Flügel vollkommen gestreckt, kann
mit minimaler Flächenlast sehr langsam und energiesparend geflogen werden. Steht die Sonne
sehr tief, wird der Flügel gefaltet, und trotz höherem Leistungsbedarf für den Antrieb wird die
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(a) (b)

Abbildung 6: Kreuzflügelkonfigurationen (a) sowie Klappflügelkonfigurationen (b) mit vertikalen
Solarpaneelen

Energieausbeute optimiert.
Für Boeings Odysseus wurde ursprünglich ebenfalls eine Z-förmig faltbare Konfiguration in Erwä-
gung gezogen [54], allerdings verfügt der zuletzt präsentierte Prototyp über einen festen Flügel.
Auch alle übrigen aktuell in fortgeschrittenem Stadium befindlichen aerodynamisch Auftrieb er-
zeugenden solarelektrischen Höhenflugzeuge haben einen festen Flügel 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 mündet [55]. Das
Flugzeug wurde für einen neunmonatigen Betrieb an Breitengraden von bis zu 38◦ und eine Nutz-
lasttragfähigkeit von 100 kg ausgelegt. Dafür verfügt es über eine Spannweite von 73 m und weist
eine Gesamtmasse von 800 kg auf. In einem Folgeprojekt wird darauf aufbauend und unter Durch-
führung umfassender numerischer Analysen der aerodynamischen Eigenschaften ein übergangsloses
Flügel-Rumpf-Konzept (engl.: blended wing body) entworfen und optimiert [56]. Auch im DLR
wurden Konfigurationsstudien durchgeführt. So wurde bspw. untersucht, für welche Anwendungen
aerodynamisch Auftrieb erzeugende Luftfahrzeuge aerostatisch Auftrieb erzeugenden Fluggeräten
als Höhenplattform überlegen sind. In diesem Zusammenhang wurde ein Luftfahrzeug für Nutzlas-
ten bis 20 kg für den Sommerbetrieb in bis zu 45◦ n.Br. vorausgelegt [57]. In der Studie wird für
den Betrieb in polaren Regionen weiterhin die Solitair-Konfiguration vorgeschlagen.
Ein grundsätzliches Entwurfsvorgehen für solarelektrische Flugzeuge mit lang andauernden Flug-
zeiten, aber in niedriger Flughöhe, beschreibt Noth, wobei die Strukturmasse anhand statistischer
Daten anderer Leichtbauluftfahrzeuge abgeschätzt wird [58]. Dieses Vorgehen wird für die Vor-
auslegung solarelektrischer Höhenflugzeuge aufgegriffen und angepasst. Beispielsweise modifiziert
Alsahlani den Bereich der Massenabschätzung der Struktur und der Systeme und entwirft da-
mit eine hochfliegende Plattform mit festem Flügel und einer Nutzlasttragfähigkeit von 50 kg
für den Betrieb in Breiten bis 31◦ für bis zu sechs Monate [59]. Mukhachev et al. nutzen das
Framework zur Entwurfsoptimierung ihrer initial mit 35 m Spannweite und einer Nutzlasttrag-
fähigkeit 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 führen erwartungsgemäß zu niedrigen
Flächenlasten und niedrigen Fluggeschwindigkeiten. Signifikante Einflussgrößen sind jeweils die
angenommenen Energiedichten der Energiespeicher, die Effizienz und die Masse der Solarzellen so-
wie die Abschätzmethode der Strukturmasse. Insbesondere bezüglich dieser Einflussgrößen besteht
weitergehender Forschungsbedarf.
Weiterführende Arbeiten wenden Optimierungsalgorithmen an, um automatisiert bestmögliche
Lösungen zu erhalten, bspw. [61]. Die grundsätzliche Konfiguration des Luftfahrzeugs wird dabei
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weitestgehend vorgegeben, womit diese Vorgehensweise zur Detailverbesserung beiträgt. Die Opti-
mierung des Energiehaushalts mittels dafür angepasster Flugtrajektorien ist insbesondere aufgrund
der vom Sonnenstand abhängigen solaren Strahlungsleistung sowie des hohen Gewichts der Ener-
giespeicher ein umfassend untersuchtes Forschungsthema. Dabei wird analysiert, inwiefern unter
Einhaltung einer ausreichenden Positionierbarkeit über 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 für einen Flug über mehrere Tag-Nacht-Zyklen ohne Batterie und durch alleiniges
Speichern von Energie durch Aufbauen von Flughöhe gefunden werden können [62]. Dabei wird
allerdings nur in niedrigen Höhen geflogen und durch andauerndes Fliegen in östliche Richtung
der Tag-Nacht-Zyklus auf unter 23 h verkürzt. Eine Methode zur Trajektorienoptimierung und
Ausnutzung der Speicherung von Energieüberschuss in potentielle Energie zusätzlich zur Bat-
terie bei solarelektrischen Höhenflugzeugen stellen Gao et al. vor, wobei im Vergleich zu einer
Referenzmission die Batteriemasse um 23,5 % reduziert werden kann [63]. Die Berücksichtigung
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 einschließlich eines Zustandsautomaten zur Umsetzung in der Flugsteuerung
wird von Marriott et al. beschrieben [66]. Eine wichtige Einflussgröße auf die optimale Trajekto-
rie ist der Wind, da dieser maßgeblich die über Grund zurückgelegte Wegstrecke bestimmt und
sich somit signifikant auf die Zeitintervalle optimaler Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne
für einen Flug über einem festen Gebiet auswirkt. Xi et al. beschreiben dazu einen Ansatz, der
konstante Windfelder berücksichtigt [67]. Da die Geschwindigkeit des Windes einerseits mit der
Zeit, andererseits mit der Flughöhe variiert, sind weiterführende 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
möglichen Einsatzzeiten in Bezug auf Breitengrad und Jahreszeit ein solarelektrisches Flugzeug
über hinreichend Energieüberschuss verfügen sollte, um mit beliebigen Trajektorien zu fliegen. So
zeigen die Trajektorien des Zephyr während des 64-tägigen Rekordfluges beliebige Muster bis hin
zu einer Grußbotschaft zum Unabhängigkeitstag am 4. Juli [68].
Die Technologie für die Energiespeicher für den Übernachtflug ist von hoher Bedeutung, da deren
Massenanteil am Luftfahrzeug aktuell ca. 50 % beträgt [69]. Die in den letzten Jahren stattge-
fundene Erhöhung der Energiedichte von wiederaufladbaren Batterien hat dazu geführt, dass in
allen zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit fortgeschrittenen Projekten für hochfliegende
solarelektrische Luftfahrzeuge Batterien als Energiespeicher ausgewählt wurden. Früher ange-
dachte Brennstoffzellen werden in aktuellen Projekten nicht berücksichtigt. In Abbildung 7 ist
die Entwicklung der maximal in Laborumgebungen erreichten Energiedichten für Lithium-Ionen-
Batterien aufgezeigt. Weiterhin ist die Energiedichte einer im Jahr 2023 kommerziell erhältlichen
Zelle dargestellt. Es ist ersichtlich, dass zur Entwicklungszeit des Helios (1998 - 2003) selbst unter
Laborbedingungen nur ca. 50 % der heute kommerziell verfügbaren Energiedichte erreicht wurde.
Heutige solarelektrische Flugzeuge verwenden zudem Sonderformen der Lithium-Ionen-Batterie. So
kommen bspw. für den Zephyr 8 sowie für 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 Erhöhung der Energiedichte der Batterien wird insbesondere
größere Nutzlastmassen ermöglichen und somit den Nutzwert der Luftfahrzeuge steigern. Weiterer
Forschungsbedarf liegt im Bereich der Erhöhung der Zyklenfestigkeit sowie der Absenkung des
Betriebstemperaturbereichs unter Beibehaltung der Kapazität.
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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 % für die Umsetzung der
Strahlungsleistung der Sonne in elektrische Leistung erreicht werden konnten. Für solarelektrische
Höhenflugzeuge müssen die Solarzellen einschließlich aller für ihre Aufbringung auf das Flugzeug
notwendigen Maßnahmen besonders leicht und dennoch hocheffizient sein. Um das Jahr 2000 ver-
fügte der Helios mit Solarzellen von SunPower mit einem Wirkungsgrad von ca. 21 % und einer
Masse von ca. 600 g/m2 über den damaligen Stand der Technik. Aktuell werden Tandemzellen mit
Wirkungsgraden von ca. 35 % und einem Gewicht von 330 g/m2 verwendet. Die Herstellung dieser
leichtgewichtigen Zellen erfolgt durch aufwändiges Abschleifen oder durch spezielle Fertigungsver-
fahren wie dem Epitaxial-Lift-off-Prozess [72].
Die größte Herausforderung liegt in einer Reduktion der Kosten für die Solarzellen. Verglichen mit
den Batterien gibt es hier keine nennenswerten Komplementäranwendungen, die zu kostensenken-
den Skaleneffekten führen könnten. Ein vielversprechender Ansatz ist die Verwendung sogenannter
Perowskit-Strukturen, mit denen in kostengünstigen Folienapplikationsprozessen dünne, leichtge-
wichtige und effiziente Solarzellen hergestellt werden können [73]. Hierbei ist aktuell die geringe
Beständigkeit dieser Solarzellen gegenüber atmosphärischen Einflüssen [75], bspw. Sauerstoff und
Feuchtigkeit, ein noch zu lösendes Problem für zukünftige Anwendungen in solarelektrischen Hö-
henflugzeugen.
Der Antriebsstrang solarelektrischer Höhenflugzeuge bietet insbesondere aufgrund des Span-
Loaded-Designs eine Vielzahl von Möglichkeiten für Forschungs- und Entwicklungsarbeiten. So
muss während des Entwurfs die Anzahl der Batterien durch Abwägung zwischen einer möglichst
gleichmäßigen Masseverteilung und einer möglichst geringen Anzahl an Batterien aufgrund der fixen
Masseeinheiten des jeweiligen Batteriemanagementsystems gefunden werden. Kommen sogenann-
te MPPT für den Solargenerator zur Optimierung der Leistungsausbeute für die vorherrschenden
Einstrahlungsbedingungen zum Einsatz ist zudem die Anzahl der Kanäle durch eine Abwägung von
Masse und Energieausbeute zu optimieren. Grundsätzlich stellt sich auch die Frage, ob überhaupt
MPPTs benötigt 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
können. So müssen die Batterien aufgrund der niedrigen Temperaturen während des Übernacht-
flugs thermisch konditioniert, d. h. geheizt, werden. Auch in diesem Bereich sind unterschiedliche
Strategien umsetzbar, bspw. die sukzessive Nutzung einer Teilmenge der Batterien für die Ener-
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Abbildung 8: Evolution der Effizienz verschiedener Solarzellentechnologien [74]

giebereitstellung, womit voraussichtlich der Heizleistungsbedarf reduziert werden kann. Allerdings
müssen dann die Umschaltvorgänge analysiert und bewertet werden, da beim Zusammenschalten
von Batterien mit unterschiedlichem Ladezustand hohe Ausgleichsströme fließen können.
Im Bereich der Optimierung verteilter Antriebsstränge sind bisher keine tiefgreifenden Forschungs-
arbeiten bekannt. Zur Analyse, Bewertung und Optimierung solarelektrischer Höhenflugzeuge ist
die simulationsgestützte Untersuchung der Flugmissionen basierend auf dem Zusammenspiel der
Flugleistungen, der Energieflüsse 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 berück-
sichtigt. Zur Ermittlung der erforderlichen Heizleistung zur Klimatisierung der Batterien sowie zur
Berechnung der Temperaturen von Batterien und Solarpaneelen unter Berücksichtigung der tempe-
raturabhängigen Leistungscharakteristik ist es erforderlich, neben den elektrischen Energieflüssen
auch die Wärmeflüsse zu den Batterien und den Solarpaneelen zu modellieren und zu simulieren.
Integrierte Simulationsumgebungen, die für solarelektrische Höhenflugzeuge die Flugleistungen
sowie die elektrischen und thermischen Energieflüsse für verteilte Antriebsstränge kombinieren,
wurden bisher nicht in der Literatur beschrieben und sind auch nicht am Markt verfügbar.
Um die Missionsfähigkeit des zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit im DLR in Entwick-
lung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-α zu analysieren und um den Grundstein zur zukünftigen
Optimierung des verteilten Antriebsstrangs zu legen, setzt die vorliegende Arbeit mit dem Ziel der
Entwicklung einer Missionssimulationsumgebung zur Untersuchung der Missionsfähigkeit unter Be-
rücksichtigung der elektrischen sowie thermischen Energieflüsse in einem verteilten Antriebsstrang
an dieser Lücke 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 Aktivitäten, die sich gegenseitig bedingen. Die Modellbildung
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dient der Beschreibung des Verhaltens eines Systems und stellt eine Art Vehikel für die Simulation
bereit. Die Simulation nutzt das entwickelte Modell zur Ausführung von Experimenten und zur
Generierung weiterverwendbarer Daten.
Im Rahmen dieser Arbeit soll eine Simulationsumgebung für solarelektrische Höhenflugzeuge um-
gesetzt werden. Da sich zum Entstehungszeitpunkt dieser Arbeit mit HAP-α ein derartiges Luft-
fahrzeug im DLR im Entwicklungsstadium befindet, wird dieses als begleitendes Beispiel für die
Umsetzung der Simulationsumgebung verwendet. Allerdings soll die Simulationsumgebung allge-
mein für aerodynamisch Auftrieb erzeugende solarelektrische Höhenflugzeuge verwendet werden
können. 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 zunächst folgende Thesen zugrunde:

1. Das erforderliche Wissen für den Aufbau der Simulationsumgebung ist in verfügbarer Litera-
tur beschrieben und muss für 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 übernommen werden können.

Die Simulationsumgebung soll zunächst vornehmlich dazu dienen, die Flugmissionen des im DLR in
Entwicklung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-α zu simulieren und dessen Missionsfähigkeit nach-
zuweisen. Anhand der geplanten Höhenflugmission soll dieser Nachweis im Rahmen der Arbeit,
basierend auf dem zum Entstehungszeitpunkt der Arbeit vorhandenen Entwicklungsstand, erfol-
gen. Darüber hinaus sollen auch lang andauernde Missionen simuliert werden, wofür allerdings die
Masse des Luftfahrzeugs sowie die Energiedichte der Batterien angepasst werden müssen. Dabei
wird insbesondere das Betriebsverhalten des verteilten Antriebsstrangs untersucht.
Aufgrund der niedrigen Außentemperaturen in der Einsatzhöhe solarelektrischer Höhenflugzeuge
kann zunächst davon ausgegangen werden, dass die Batterien geheizt werden müssen. Allerdings
geben die Batterien aufgrund ihres Innenwiderstands beim Entladen Wärme an ihre Umwelt ab,
wobei die Wärmekapazität und thermische Isolation der Auskühlung entgegenwirken. Die deut-
lich geringere Luftdichte im Vergleich zur Meereshöhe wird zudem die Wärmeabfuhr reduzieren.
Weiterhin ist zu untersuchen, ob am Tag unter Sonneneinstrahlung ein unzulässig hoher Tempe-
raturanstieg der Batterien droht und ggf. Kühlmaßnahmen erforderlich sind. Die daraus folgende
These lautet:

3. Im Übernachtflug ist aufgrund der niedrigen Außentemperaturen eine Klimatisierung der
Batterien mit elektrischer Heizleistung notwendig, die die verfügbare Kapazität für den Flug-
antrieb sowie die Onboard-Systeme deutlich reduziert.

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

4. Der Einsatz von MPPTs führt zu einer deutlichen Steigerung der erzeugten elektrischen Leis-
tung der Solarpaneele und ist daher grundsätzlich sinnvoll.
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Aus den Thesen leiten sich die wissenschaftlichen Fragestellungen für 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 verfügbar, und wie können diese in eine ganzheitliche Simulationsumgebung
zur Missionsanalyse für solarelektrische Höhenflugzeuge zusammengeführt werden?

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

Unter Nutzung der Simulationsumgebung wird dann der dritten und vierten These nachgegangen.
Dabei soll geklärt werden, in welcher Größenordnung die Heizleistung der Batterien tatsächlich liegt
sowie in welchem Ausmaß eine Reduktion der nominalen Kapazität der Batterien zu erwarten ist.
Gleichermaßen von Interesse sind die Temperaturen der Batterien am Tag unter Sonneneinstrah-
lung. Hier müssen Temperaturen oberhalb der für die Zellen gültigen Spezifikation ausgeschlossen
werden. Die zugehörigen Fragestellungen lauten:

3. In welcher Größenordnung wird die tatsächliche Heizleistung für die Batterien im Luftfahrzeug
liegen, und hat diese einen erheblichen Einfluss auf die verfügbare elektrische Energie für den
Übernachtflug?

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

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

5. Lässt sich aus den Unterschieden der Energiehaushalte zwischen der Konfiguration mit sowie
der Konfiguration ohne MPPTs die Notwendigkeit für den Einsatz dieser Komponenten in
solarelektrischen Höhenflugzeugen ableiten und begründen?

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

1.5 Aufbau der Arbeit

Zur Beantwortung der wissenschaftlichen Fragestellungen wird die Arbeit in sechs Kapitel geglie-
dert. Das erste Kapitel gab eine Einführung in die historische Entwicklung sowie den aktuellen
Stand der Technik aerodynamisch Auftrieb erzeugender solarelektrischer Höhenflugzeuge. Aufbau-
end auf dieser Einführung 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 Überblick über das zum Entstehungszeitpunkt dieser Arbeit im DLR
in Entwicklung befindliche Luftfahrzeug HAP-α. Dabei werden die Entwicklungsziele als auch die
beabsichtigten Flugmissionen erläutert und die wesentlichen technischen Daten vorgestellt. Zudem
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werden der aktuelle Entwicklungsstand beschrieben und die mittelfristige Versuchsplanung unter
Nutzung des Luftfahrzeugs diskutiert.
Das dritte Kapitel führt in den Aufbau der Missionssimulationsumgebung ein. Zunächst wird ein
Überblick über vergleichbare existierende Simulationsumgebungen gegeben und der Bedarf für eine
Neuentwicklung dargelegt. Anschließend erfolgt eine Motivation für den objektorientierten Aufbau
der Software einschließlich der Erörterung der Vorteile dieser Vorgehensweise. Der Kern des Kapitels
ist die Vorstellung des konkreten Aufbaus der Software, der einzelnen Klassen sowie des grundsätz-
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 Atmosphäre 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 Atmosphäre und der Strahlung diskutiert und jeweils
eine für die Arbeit geeignete Modellauswahl getroffen.
Das fünfte Kapitel dient der Beschreibung des Flugverhaltens des Luftfahrzeugs. Unter dem Flug-
verhalten wird die für die Simulation notwendige Bewegungsbeschreibung des Luftfahrzeugs über
der Erde verstanden. Eine Flugmission beschreibt anhand eines Missionsplans eine Abfolge von
Wegpunkten oder von an bestimmten Orten der Erde festgelegten Figuren, denen für eine bestimmte
Zeit zu folgen ist. Zunächst wird erläutert, aus welchen Missionselementen die Flugmission zusam-
mengestellt werden kann. Darauf aufbauend wird beschrieben, wie die resultierende Trajektorie
unter Berücksichtigung 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 schließt mit der Vorstellung von Simulationsdaten
einer globalen Beispielmission.
Die Modellierung des verteilten Antriebsstrangs im Luftfahrzeug steht im Fokus des sechsten Ka-
pitels. Zunächst wird der grundsätzliche Aufbau einer für derartige Luftfahrzeuge typischen Klasse
elektrischer Netzwerke sowie ein Berechnungsverfahren zur Ermittlung der Ströme und Spannungen
zu jedem Simulationsschritt vorgestellt. Dies dient der Berechnung des elektrischen Energieflusses
von den Solargeneratoren über die Batterien bis hin zu den Verbrauchern in Form der Antriebe
und Onboard-Systeme. Der Lösungsalgorithmus, der für alle im Netzwerk verbundenen elektri-
schen Komponenten, basierend auf ihrer in der Regel nichtlinearen elektrischen Kennlinie, die mo-
mentanen Ströme und Spannungen bestimmt, wird umfassend beschrieben. Anschließend wird die
Berechnung der Kennlinien für 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 Wärmeflüsse und der daraus
resultierenden Komponententemperaturen erörtert.
Im Rahmen des dritten bis sechsten Kapitels werden insbesondere die wissenschaftlichen Frage-
stellungen zur Umsetzung der Missionssimulationsumgebung beantwortet. Das siebte Kapitel dient
schwerpunktmäßig der Beantwortung der Fragestellungen bezüglich der Leistung des elektrischen
Antriebsstrangs. Zunächst wird allerdings die Höhenflugmission des DLR-Luftfahrzeugs HAP-α si-
muliert und analysiert. Den weiteren Untersuchungen liegt ebenfalls die Konfiguration von HAP-α
zugrunde, allerdings werden die Flugzeugmasse und die Batteriekapazität so angepasst, dass lang-
andauernde Flugmissionen in großer Höhe simuliert werden können. 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 Ladezustände der Batterien
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bestimmt. Die Beispielmission wird jeweils mit und ohne Einsatz von MPPTs simuliert. Die Ergeb-
nisse beider Simulationsläufe werden gegenübergestellt und insbesondere hinsichtlich der Einsatz-
notwendigkeit von MPPTs diskutiert.
Die Arbeit schließt mit einer Zusammenfassung sowie einem Ausblick ab. Dabei wird vor allem auf
den weiteren Validierungsbedarf sowie auf ausgewählte Forschungsfragestellungen für zukünftige
Arbeiten eingegangen.
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2 Hochfliegende Plattform - Das solarelektrische
Experimentalhöhenflugzeug des DLR

2.1 Projektübersicht

Aufgrund zahlreicher internationaler Aktivitäten im Bereich solarelektrischer Höhenflugzeuge star-
tete das DLR im Jahr 2018 eine Konzeptstudie für die Umsetzung eines derartigen Luftfahrzeugs.
Nach initialer Feststellung der Machbarkeit wurde im Jahr 2019 entschieden, ein Luftfahrzeug mit
mehrwöchiger Flugfähigkeit in großen Höhen umzusetzen. Im weiteren Projektverlauf stellte sich
heraus, dass eine direkte Umsetzung dieses Luftfahrzeugs mit lang andauernder Flugfähigkeit oh-
ne Zwischenschritte zu aufwändig sowie zu riskant ist. Daher wird zunächst ein Erprobungsträger
entwickelt, der auf 20 km aufsteigen, dort für wenige Stunden verbleiben und anschließend wieder
in den Sinkflug bis zur Landung übergehen soll [39].
Die Dimensionen des Luftfahrzeugs entsprechen dabei der ursprünglich angedachten Konfiguration
für lang andauernde Flüge. Allerdings wurde zugunsten einer robusteren Struktur sowie der Instal-
lation von Querrudern die Batteriemasse reduziert. Die Beibehaltung der Dimensionen ermöglicht
eine leichtere Übertragbarkeit der Ergebnisse auf ein später dauerflugfähiges Modell. Weiterhin wür-
de bei einer deutlichen Reduktion der Größe die Reynolds-Zahl, die das Verhältnis von Trägheits-
zu Zähigkeitskräften im umströmenden Medium beschreibt, in einen Bereich absinken, in dem auf-
grund der langen laminaren Lauffläche am Flügelprofil der Reibungswiderstand stark ansteigen
würde [76], wodurch das Erreichen der Zielflughöhe nicht möglich wäre. Diese erste Variante wird
HAP-α genannt und ist als gerenderte Darstellung, basierend auf dem aktuellen digitalen Geome-
triemodell, in Abbildung 9 dargestellt.
Mit HAP-α soll im Rahmen diverser Höhenflugkampagnen ein vertieftes Verständnis für die Um-
weltbedingungen und das Flugverhalten des Luftfahrzeugs entwickelt werden. Insbesondere der
Auf- und Abstieg vom Boden bis in die Stratosphäre stellt für artverwandte Luftfahrzeuge eine
Herausforderung dar, da aufgrund wetterbedingter Turbulenzen hohe strukturelle Lasten auftreten
können. Ein sehr gutes Verständnis der atmosphärischen Bedingungen während des Fluges, insbe-

Abbildung 9: Das Luftfahrzeug HAP-α

17



sondere durch die Troposphäre, auch bei vermeintlich sehr gutem Flugwetter, ist von grundlegender
Bedeutung für die zukünftige Auslegung leichter, dauerflugfähiger solarelektrischer Höhenflugzeu-
ge mit einem ausreichend hohen Anteil an Batteriemasse. Die Höhenflüge sollen weiterhin dazu
genutzt werden, die Leistungsfähigkeit und den Betrieb von Sensornutzlasten unter Stratosphären-
bedingungen zu erproben.
Das Luftfahrzeug HAP-α ist in einer klassischen Drachenkonfiguration ausgeführt und verfügt über
ein konventionelles Leitwerk. Zur Giersteuerung ist ein dediziertes Seitenruder vorhanden, für die
Nicksteuerung wird hingegen das komplette Höhenleitwerk geschwenkt. Das Flugzeug ist mit zwei
Propellern ausgestattet, die jeweils von einem elektrischen Motor angetrieben werden. Zu jedem
Propellerantrieb ist in der jeweiligen Flügelhälfte ein dazugehöriger Antriebsstrang, bestehend aus
fünf Batterien sowie fünf Solarpaneelen, integriert. Beide Antriebsstränge versorgen unabhängig
voneinander die Systeme des Flugzeugs, sodass im Falle des Ausfalls eines Antriebsstrangs das
Flugzeug weiterhin steuerbar bleibt. Die Batterien wurden im Flügel im Sinne eines Span-Loaded-
Designs verteilt [77], womit das Flugzeug über den für diese Flugzeugklasse typischen verteilten
Antriebsstrang verfügt. In Abbildung 10 ist das Entwurfsmodell des Luftfahrzeugs zu sehen, wobei
für die rechte Flügelhälfte 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 hochauflösende 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 Höhe von 20 km eine Auflösung von ca. 15 cm von Objekten in
Höhe des Meeresspiegels realisieren und verfügt über ein eigenes Bewegungssystem, um unabhängig
von der Flugbewegung des Luftfahrzeugs bestimmte Stellen am Boden dauerhaft beobachten zu
können [79].
Die Entwicklung eines Radars mit synthetischer Apertur zur Integration in ein solarelektrisches Hö-
henflugzeug stellt eine besondere Herausforderung dar, da neben der Einhaltung der geringen Masse
auch der Betrieb mit der begrenzt zur Verfügung stehenden elektrischen Energie sowie das Ther-
malmanagement an der Grenze der technischen Machbarkeit liegen. Ein Radar mit synthetischer
Apertur hat gegenüber einer optischen Kamera den Vorteil, dass einerseits aufgrund der aktiven
Zielbeleuchtung ein Betrieb auch in der Nacht und andererseits aufgrund der Durchlässigkeit der
Wolken für die elektromagnetischen Strahlen des Radars auch bei geschlossener Wolkendecke mög-
lich ist. Das Radar liefert allerdings, anstatt auf dem Reflexionsvermögen des Sonnenlichts der

Batterien

Solar Paneele

Nutzlast

Abbildung 10: Entwurfsmodell des Luftfahrzeugs HAP-α
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beobachteten Oberflächen basierende optische Bildeindrücke, topografische Daten der beobachte-
ten Oberfläche. Das im Rahmen des Projekts entstehende Radar wird eine Auflösung von ca. 70 cm
von Objekten in Höhe des Meeresspiegels haben [80].
Für das Projekt wurde von Beginn der Entwicklung an besonderer Wert auf ein systematisches
Vorgehen gelegt. Hierfür wurde ein auf das Projekt zugeschnittener modellgestützter Entwick-
lungsprozess definiert, der vom Vorentwurf bis zum Abschluss der Integration alle notwendigen
Entwurfs-, Test- und Nachweisführungsaktivitäten 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 Änderung, insbesondere der
Masse, der verfügbaren Batteriekapazität oder der Gesamtfläche der Solarpaneele, die Frage, wel-
che Missionen mit dem aktuellen Entwurfsstand durchführbar sind. Initial wurde hierfür eine an
den Vorentwurf gekoppelte Simulationsumgebung umgesetzt und genutzt. Allerdings war dabei
der Detaillierungsgrad des Antriebsstrangs noch verhältnismäßig grob, und tiefergehende Frage-
stellungen, wie bspw. nach der erforderlichen Heizleistung der Batterien und deren Auswirkung
auf die Missionsfähigkeit, konnten nicht beantwortet werden. Weiterhin war unter anderem auf-
grund der Zusammensetzung der Simulationssoftware aus Code unterschiedlicher Herkunft und
ursprünglichem Verwendungszweck im Verlauf der Zeit die Wartbarkeit der Software sehr aufwän-
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 ausgeführt.
Zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit wurden der Entwurf des Luftfahrzeugs abgeschlossen
sowie wesentliche Systeme qualifiziert. In Abbildung 11 ist zur Illustration der Größe des Flugzeugs
das Versuchsmodell des Flügels für statische Lasttests zu sehen. Die Integration des Luftfahrzeugs
ist für die erste Hälfte des Kalenderjahres 2025 geplant.

Abbildung 11: Die Teststruktur des Versuchsflügels des Luftfahrzeugs HAP-α
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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 Bodendienstgerät, eingebet-
tet. Die Bodenstation hat die Aufgabe, den Arbeitsplatz für einen Fernpiloten bereitzustellen so-
wie die Überwachung des Luftfahrzeugs im Flug zu ermöglichen. Weiterhin wird die Bedienung
und die Datenaufzeichnung der Sensornutzlasten ermöglicht. Zum Bodendienstgerät gehören ne-
ben Transport- und Instandhaltungsausrüstung insbesondere die Startvorrichtung für das Flugzeug.
Diese ist in Form eines Kraftfahrzeuganhängers mit in Grenzen frei beweglicher Aufnahme für das
Luftfahrzeug realisiert [82]. Das Kraftfahrzeug beschleunigt beim Startlauf das auf dem Anhänger
befindliche Luftfahrzeug. Bei Erreichen der Abhebegeschwindigkeit wird das Luftfahrzeug durch
Betätigen des Höhenruders rotiert und verlässt durch eigens erzeugten Auftrieb den Startwagen.
Für die Landung ist das Flugzeug mit einer unter dem Rumpf befindlichen Landekufe sowie in
der Nähe des jeweiligen Flügelknicks installierten Stützkufen ausgerüstet. 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 beträgt 27,25 m bei einer Länge von
12,1 m. Die Struktur des Flugzeugs wird weitgehend aus Kohlefaserverbundwerkstoff hergestellt.
Der Flügel weist dabei eine Holm-Rippen-Bauweise auf und wird mit einer Bespannfolie aus einem
Polyvinylfluorid-Material, Tedlar® TW, bezogen [83]. Die äußeren Teile des Flügels weisen zur
Erhöhung der Richtungsstabilität eine V-Stellung von 12◦ sowie zur Optimierung der Auftriebsver-
teilung eine Zuspitzung auf, die als Verhältnis der Tiefe von Außenflügel zu Innenflügel definiert
ist [76], und beträgt 0,47.
Die Antriebsstränge in jeder Flügelhälfte verbinden die Batterien mit dem sogenannten Power-Bus.
Dabei sind alle Batterien fest mit einer entlang des Flügelholms verlaufenden Gleichspannungslei-
tung verbunden und weisen aus Gewichtsgründen keine separaten Laderegler auf. Ladungsunter-
schiede zwischen den Batterien werden durch Ausgleichsströme abgebaut. Durch die feste Verbin-
dung der Batterien treten allerdings im Flug keine signifikanten Ladungsunterschiede auf, sodass

Abbildung 12: Dreiseitenriss des Luftfahrzeugs HAP-α
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diese Ausgleichsströme gering sind. Beim Einbau der Batterien muss hingegen auf einen annähernd
gleichen Ladezustand geachtet werden.
Jede Batterie ist mit einem Battery Management System (BMS) ausgestattet, welches für einen
ausgeglichenen Ladezustand der einzelnen Zellen der Batterie sorgt und beim Laden und Entladen
ein Überschreiten zulässiger 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. für 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. Für die Flugsteuerung
kommt ein S-Band-Datenlink [84] mit einer Übertragungsrate von 1 MBit/s zum Einsatz, und
für die Sensornutzlasten steht ein X-Band-Datenlink [84] mit einer Datenrate von 100 MBit/s
zur Verfügung. Weiterhin wird im Ultra High Freqency (UHF)-Band ein analoges Tonsignal zur
Kommandierung des Flugabbruchs im Fehlerfall übertragen. Das im Flugzeug befindliche Flugab-
bruchsystem trennt dann pyrotechnisch den Tragflügel vom Rumpf.

Tabelle 1: Technische Daten des Luftfahrzeugs HAP-α

Gruppe Parameter Wert
Konfiguration Spannweite 27,25 m

Länge 12,10 m
Höhe 2,36 m
Projizierte Flügeloberfläche 35,9 m2

Zuspitzung Hauptflügel 0,47
Anzahl Propeller 2
Anzahl Blätter pro Propeller 2
Propellerdurchmesser 1,70 m
Anzahl Höhenruder 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 Samsung 50E INR21700
Konfiguration Batterie 3P18S
Masse Batterie 4,3 kg
Nennkapazität einer Batterie 960,5 Wh
Wärmekapazität einer Batterie 919,2 J/K
Anzahl Batterien im Flugzeug 10
Batteriemasse gesamt 43,0 kg
Solarzellentechnologie GaInP/GaAs/GaInAs
Konfiguration Solarpaneele 2x 24S28P und 8x 24S24P
Anzahl Solarpaneele im Flugzeug 10
Gesamtfläche Solarpaneele 12,0 m2
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2.3 Höhenflugmission

Die Höhenflugkampagnen sollen von dem Testgelände ESRANGE aus durchgeführt werden. ES-
RANGE ist eine östlich der Stadt Kiruna gelegene Einrichtung in Schweden, die als Startplatz für
Höhenforschungsballons, Höhenforschungs- und orbitale Trägerraketen sowie unbemannte Luftfahr-
zeuge dient. Zu diesem Zweck verfügt ESRANGE über ein großräumiges Luft- und Bodensperrge-
biet, welches eine Fläche von ca. 6.100 km2 abdeckt [85]. Das gesamte Luftsperrgebiet wird als ES
R01 bezeichnet und enthält als Teil das Luftsperrgebiet ES R01A, welches unter anderem für den
Test unbemannter Luftfahrzeuge allein aktiviert wird, sofern das gesamte Gebiet nicht benötigt
wird.
Die Entscheidung für ESRANGE fiel insbesondere aufgrund der Verfügbarkeit des in Abbildung 13
gezeigten Luft- und Bodensperrgebiets sowie des verhältnismäßig geringen Transportaufwands der
Ausrüstung von Deutschland zum Versuchsgelände. Weiterhin war die niedrige Windgeschwindig-
keit in Bodennähe im Sommer ausschlaggebend. Ein großer Vorteil ist zudem die Verfügbarkeit von
Tageslicht ohne Unterbrechung, womit Start und Landung jederzeit durch einen Sicherheitspiloten
begleitet werden können. Der ganztägige Sonnenschein ist zudem für die Energieversorgung des
Luftfahrzeugs vorteilhaft, jedoch müssen aufgrund des niedrigen Sonnenstandes und des damit ver-
bundenen kleinen Einfallswinkels der Sonnenstrahlen auf die Solarpaneele Ertragseinschränkungen
in Kauf genommen werden.
Ziel der Höhenflugmission ist es, eine Experimentierzeit von mindestens zwei Stunden für die Sen-
sornutzlasten in der Einsatzflughöhe von 20 km bereitzustellen. Zur Gewährleistung der erforderli-
chen niedrigen Windgeschwindigkeit sowie eines möglichst hohen Sonnenstandes beim Flug in der
Einsatzflughöhe 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. Für
den ab ca. 14:30 UTC beginnenden Sinkflug werden wiederum ca. 8h benötigt, sodass die Landung
gegen Mitternacht erfolgen kann. Hier ist das ganztägig verfügbare Tageslicht ein großer Vorteil,
da auch um Mitternacht ausreichend Sicht für den Sicherheitspiloten besteht und die Landung
grundsätzlich visuell verfolgt werden kann.
Das Höhenprofil der Flugmission ist in Abbildung 14 dargestellt. Während des Aufstiegs sowie
während des Abstiegs sind jeweils Unterbrechungen des Steig- bzw. Sinkfluges vorgesehen. Diese

Abbildung 13: Die Luftsperrgebiete ES R01 (hellblau) sowie ES R01A (dunkelblau) von ESRANGE
[85]
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Abbildung 14: Flughöhe der Höhenflugmission von HAP-α über ESRANGE

sind aktuell als Platzhalter zu verstehen und können je nach Bedarf während der realen Mission
auch in anderen Höhen liegen. Diese Unterbrechungen dienen bspw. dem Check von Systemen oder
der Entscheidungsfindung bei kurzfristigen Wetteränderungen. Die Beispieltrajektorie der Höhen-
flugmission ist in Abbildung 15 illustriert. Zunächst 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 Größe des möglichen Sperrgebiets in ESRANGE wäre auch ein Steigflug in nördliche
Richtung denkbar, um dabei auf den Kreisflug zu verzichten. Dadurch würde sich ein etwas günsti-
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 erfüllen zu können. Auf der Zielhöhe angelangt, wird in Abhängigkeit vom Experi-
mentierbedarf einem Wegpunktmuster gefolgt. Der Abstieg erfolgt wiederum auf einer Kreisbahn,
gefolgt von einer Landung in westliche Richtung.

Abbildung 15: Höhenflugmission von HAP-α illustriert mit Google Earth Pro [86]
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3 Beschreibung der Simulationsumgebung

3.1 Übersicht zur simulativen Bewertung der Missionsfähigkeit von Luftfahrzeugen

Die Analyse der Leistungsfähigkeit von Flugzeugentwürfen erfolgt heute oft durch Simulation von
Referenzmissionen. Die Simulation kann dabei als computergestütztes Hilfsmittel für das Ver-
ständnis der Realität aufgefasst werden [87]. Zu diesem Zweck erfolgt zunächst die als formale
Beschreibung der statischen und dynamischen, d.h. zeitabhängigen, Zusammenhänge des Systems
verstandene Modellierung. Die Simulation im eigentlichen Sinne ermittelt unter Zugrundelegung
des dadurch erhaltenen Simulationsmodells für gegebene Anfangsbedingungen die zeitliche Verän-
derung der Zustandsgrößen des Modells und liefert damit eine im Rahmen der Genauigkeit des
Simulationsmodells mögliche Vorhersage für das reale Systemverhalten.
Simulationsmodelle für 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 für die simulationsgestützte Ausbildung von Pilo-
ten bildet [88]. Weiterhin sind diese Modelle die Grundlage der Parameteridentifikation [89] und
spielen eine zentrale Rolle für die frühzeitige Flugeigenschaftsbewertung und die Auslegung und
Validierung von Flugregelungsalgorithmen [90]. So kommen Flugdynamik-Simulationen im Bereich
der solarelektrischen Höhenflugzeuge für die Analyse der Flugeigenschaften sowie zum Training
der Fernpiloten [91] sowie für kurzzeitige Missionssimulationen, bspw. eines Tageszyklus, zum
Einsatz [92]. Auch wenn komplexe Flugdynamikmodelle mit der heute verfügbaren Rechenleistung
problemlos in Echtzeit ausgeführt werden können, so sind diese Modelle für die Missionssimulation
nur eingeschränkt geeignet. Aufgrund der vergleichsweise hohen Eigenfrequenzen der Flugdynamik
sind sehr kleine Schrittweiten, oft im Bereich von wenigen Millisekunden, erforderlich, was zu hohen
Rechenzeiten für die Analyse von Missionen mehrwöchiger Dauer führt.
Einfache Missionssimulationen kommen insbesondere im Bereich des Vorentwurfs zum Einsatz.
Für solarelektrische Höhenflugzeuge steht hier anstatt der Analyse der Flugeigenschaften oft die
Erfüllbarkeit 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 Leistungsüberschusses und
die Solarpaneele als am optimalen Arbeitspunkt betriebene Umwandler der solaren Strahlungsleis-
tung in elektrische Leistung durch einfache Multiplikation der Strahlungsleistung mit konstantem
Wirkungsgrad. Ähnlich abstrakte Ansätze wählen auch Noth [58] und Keidel für die Analyse ihrer
Flugzeugentwürfe, wobei Keidel anstatt Batterien eine Wasserstoff-Sauerstoff betriebene Brenn-
stoffzelle voraussetzt [38] und den temperaturabhängigen Wirkungsgrad der Photovoltaikzellen
berücksichtigt [94]. Die Flugleistungen werden mit Hilfe der Widerstandspolaren des Luftfahrzeugs
ermittelt, wobei nur getrimmte Flugzustände betrachtet werden.
Für die simulationsbasierte Optimierung der Betriebsführung von Antriebssträngen mit verteilten
Energiespeichern und Solarpaneelen muss für den Antriebsstrang ein höherer Detailgrad der Mo-
dellierung zugrunde gelegt werden. Hierfür sind die wesentlichen Elemente, bspw. die einzelnen
Batterien, die einzelnen Solarpaneele und Antriebe als eigenständige Komponenten zu modellieren
und der Energiefluss zwischen den Komponenten in der Simulationsumgebung zu berücksichtigen.
Um niedrige Laufzeiten der Simulation zu ermöglichen, darf der Modellierungsansatz keine Reduk-
tion der Schrittweite erfordern. Dafür ist die Vernachlässigung 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 Höhenflugzeuge keine Anwendun-
gen bekannt, die weder auf diese noch auf eine alternative Weise die Antriebsstränge mit verteilten
Energiequellen und -speichern betrachten. Daher muss zum Zweck der simulationsbasierten Opti-
mierung der Betriebsführung des Antriebsstranges entweder eine bestehende Simulationsumgebung
auf den vorliegenden Anwendungsfall hin angepasst oder grundsätzlich neu entwickelt werden.
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Luftfahrtspezifische Simulationsumgebungen, die für den vorliegenden Zweck erweitert werden
können, 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 Gauß-
Pseudospektralmethode basierenden Lösungsalgorithmus für die Bewegungsgleichungen beinhaltet
[95]. Auch für solarelektrische Höhenflugzeuge wurde SUAVE beispielhaft für den Airbus Zephyr
7 verwendet, allerdings ohne das verteilte Antriebssystem detailliert zu modellieren. Um den An-
triebsstrang in der für die vorliegende Arbeit notwendigen Detailtiefe zu modellieren, ist daher
von einem signifikantem Entwicklungsaufwand auszugehen und es wird daher von dieser Lösung
abgesehen. An dieser Stelle sei aber angemerkt, dass alle später beschriebenen Modellierungs-
konzepte prinzipiell auch in SUAVE integrierbar wären. PACELab® wurde insbesondere für den
Vorentwurf und die Analyse von Luftfahrzeugen auf Flugzeugebene, mit dem Anspruch insbeson-
dere neue Systemarchitekturen zu untersuchen, entwickelt. Für den Entwurf der Flugzeugsysteme
steht die Erweiterung SysArc® zur Verfügung [96]. Auch PACELab® scheint grundsätzlich für
die im Rahmen dieser Arbeit angestrebten Analysen geeignet, bietet allerdings nur rudimentäre
Missionssimulationsmöglichkeiten und erfordert ebenfalls weiterreichenden Entwicklungsaufwand,
insbesondere im Bereich der Atmosphären-, Sonnen- sowie Flugbahnmodellierung.
Unter Berücksichtigung des auch für bestehende Simulationsumgebungen notwendigen Entwick-
lungsaufwandes wurde für die Umsetzung der Simulationsumgebung im Rahmen der vorliegenden
Arbeit die Software MATrix LABoratory (MATLAB®) des Unternehmens The MathWorks®, Inc.
gewählt. Die Wahl wird mit der weiten Verbreitung dieser Software in Wissenschaft und Industrie
begründet. MATLAB® bietet als integrierte Entwicklungsumgebung eine proprietäre objektorien-
tierte Interpretersprache einschließlich des Interpreters an [97]. Weiterhin stellt MATLAB® eine
Vielzahl vorgefertigter und erprobter Funktionen zur Verfügung, deren Nutzung eine schnelle Um-
setzung ermöglichen. Für den im weiteren Verlauf beschriebenen objektorientierten Aufbau der
Simualtionsumgebung sind über MATLAB® hinaus grundsätzlich alle geläufigen objektorientieren
Interpretersprachen, wie bspw. Python, geeignet, womit die Wahl der Software MATLAB® keine
Einschränkung 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 Modularität zu erleichtern, eine einfa-
che Erweiterbarkeit zu ermöglichen und die Wiederverwendbarkeit von Code zu unterstützen [98].
Die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Simulationsumgebung kommt zunächst insbesondere für
die Analyse des HAP-α 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 unterstützt [99]. Klassen können 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 für 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 müssen für abgeleitete Klassen lediglich die
für diese Klasse speziellen Eigenschaften und das Verhalten implementiert werden. Ein großer Vor-
teil dieses Prinzips ist die Abwärtskompatibilität 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 Überschreiben von geerbten Methoden zur Verfü-
gung. Dabei können in der erbenden Klasse den Methoden unter Beibehaltung der in MATLAB®
als Signatur bezeichneten Deklaration ein anderes Verhalten zugewiesen werden. Es ist zudem mög-
lich, abstrakte Klassen zu definieren, die als Vorlage für die davon abgeleiteten Klassen fungieren,
aus denen jedoch keine Objekte instanziiert werden können. Derartige Klassen dienen als Prototyp
für die Übergabe an Methoden. Darüber hinaus können 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 erläutert. Die Simulationsumgebung verfügt neben dem Flugzeug-
objekt über 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 verfügt ein Flugzeug der Klasse CAircraft über mindestens einen
Antriebsstrang. Der Antriebsstrang wiederum verfügt neben den Solarpaneelen, den Batterien und
den Flugantrieben über ein elektrisches Netzwerk der Klasse CElectricGrid, das die verschiedenen
elektrischen Quellen und Senken miteinander verbindet. Die verschiedenen elektrischen Komponen-
ten erben dabei die für 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 für die Analyse unterschiedlicher Netzwerktopologien ermöglicht.
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Tabelle 2: Klassenbeschreibung der Simulationsumgebung

Klassenname Klassenbeschreibung
CSimContext Die übergeordnete 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 enthält
CSimContext als Methoden die Ablaufsteuerung der Simulation ein-
schließlich der Berechnung der Trajektorie.

CMission Diese Klasse beinhaltet den Flugplan für 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 für die Flugmuster hinterlegt und durch Aneinan-
derreihen der Missionselemete ergibt sich der Flugplan.

CEnvironment Die Umgebungsklasse umfasst das Atmosphären- und das Sonnenmodell,
um für die Simulation insbesondere die Luftdichte, Atomosphärentem-
peratur sowie die Intensität der solaren Einstrahlung und die Position
der Sonne bereitzustellen.

CSimLog Diese Klasse stellt den Speicher sowie die Funktionalität zur Aufzeich-
nung der zeitlichen Verläufe von ausgewählten Parametern zur Verfü-
gung. Hierzu können 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
geprüft und anschließend wird das Logging zu jedem Simulationsschritt
durchgeführt.

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

CWingCompart-
ment

Ein Flugzeug der Klasse CAircraft kann mehrere Flügelkompartimente
dieser Klasse haben. Diese Elemente umfassen die Solarpaneele an einer
bestimmten Position in Spannweitenrichtung des Flügels und können
eine Batterie beinhalten. Das Flügelkompartiment stellt die Funktio-
nalität zur Berechnung des Thermalhaushaltes an der entsprechenden
Flügelposition bereit, da dafür das Flügelprofil, 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 für den Antrieb gem. dem angeforderten Schub der
Flugzeugklasse und unter Berücksichtigung der Limitierungen von Mo-
tor und Propeller bereit.

CPropeller Die Propellerklasse stellt die Kennlinie des Propellers für die Schub- und
Leistungsberechnung der Antriebseinheit bereit.
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Tabelle 2: Fortsetzung der vorherigen Seite

Klassenname Klassenbeschreibung
CMotor Die Motorklasse beinhaltet das Verhalten des elektrischen Antriebs. Da-

bei sind insbesondere die Begrenzung hinsichtlich Drehzahl sowie Dreh-
moment für die Schubberechnung hinterlegt. Für die Energieflussberech-
nung wird diese Klasse von CGridElemenmt abgeleitet und verfügt da-
mit durch Vererbung über die notwendigen Eigenschaften.

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

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

CSolarPanel Die Klasse der Solarpaneele beinhaltet jeweils ein komplettes Solarpa-
neel einschließlich 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 über
einen MPPT an das elektrische Netzwerk angeschlossen ist. Für die En-
ergieflussberechnung des elektrischen Netzwerks erbt diese Klasse die
notwendigen Eigenschaften von CGridElement.

CBattery Diese Klasse repräsentiert eine Batterie eines Antriebsstranges. Die für
die Energieflussberechnung notwendigen Eigenschaften erbt die Klasse
von CGridElement. Weiterhin wird das Speicherverhalten der Batterie
insbesondere in Abhängigkeit der Temperatur modelliert sowie die Leis-
tungsaufnahme zur Klimatisierung der Batterie berücksichtigt.

CElectricGrid Die Klasse des elektrischen Netzwerks stellt als Methode den Lösungsal-
gorithmus für das elektrische Netzwerk bereit. Hierfür werden dem elek-
trischen Netz alle zum Antriebsstrang zugehörigen elektrischen Kompo-
nenten zugeordnet. Die Komponenten werden im elektrischen Netzwerk
positioniert und die elektrischen Widerstände 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 können und die zur Lösung des Netzes notwendigen
Funktionen bereitzustellen.
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3.3 Ablauf des Simulationsprozesses

Der grundsätzliche Ablauf des Simulationsprozesses ist in Abbildung 17 dargestellt. Es können die
drei Phasen Initialisierung, die eigentliche Simulationsschleife sowie der Abschluss der Simulation
unterschieden werden. Während 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 für das Datenlogging an. Die Simulationsschleife
wird mit einer Schrittweite von ∆t = 10 s so lange durchlaufen, bis alle Missionselemente des Mis-
sionsobjekts abgearbeitet sind.
Zunächst werden, basierend auf der aktuellen Position sowie der Simulationszeit für das Umge-
bungsobjekt, die Atmosphärendaten, der Sonnenstand sowie die Sonneneinstrahlung aktualisiert.
Anschließend wird, basierend auf dem aktuellen Missionselement, der erforderliche Flugpfad un-
ter Berücksichtigung 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 nächsten Schritt der tatsächlich erreichbare
Flugzustand berechnet. Dieser kann von den geforderten Daten abweichen, wenn Limitierungen,
bspw. aufgrund beschränkter Antriebsleistung, aktiv werden. Mit den tatsächlich erreichbaren Wer-
ten werden anschließend die neue Position und Lage des Luftfahrzeugs berechnet.
Abschließend wird in der Simulationsschleife der Energiefluss berechnet und der Stand der Energie-
speicher aktualisiert. Hierfür werden die Lösungen der elektrischen Netzwerke, basierend auf den
aktuellen Leistungsaufnahmen und -einspeisungen, bestimmt. Dabei werden für jedes Element der
fließende Strom und die Anschlussspannung berechnet. Nach Abarbeiten des letzten Missionsele-
ments wird der Simulationslauf abgeschlossen.

1 Initialisierung

2.1 Aktualsierung Umwelt

2.2 Berechnung erforderlicher Flugpfad

2.3 Berechnung Flugzustand

2.4 Aktualisierung Energiefluss

3 Abschluss Simulation

Letztes Missionselement
abgeschlossen?

Ja
Nein

2 Simulationsschleife

Abbildung 17: Ablaufplan des Simulationsprozesses
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3.4 Koordinatensysteme und -konventionen

Diese Arbeit verwendet an verschieden Stellen Vektoren als gerichtete Größen, die in unterschied-
lichen Koordinatensystemen ausgedrückt werden. Soll eine Größe in Form ihrer vektoriellen Kom-
ponenten ausgedrückt 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 geodätischen Koordinatensystem G dar, wohingegen V den Betrag der Geschwin-
digkeit bezeichnet. Für die Darstellung der Vektoren kommen in dieser Arbeit das sonnenfeste
Koordinatensystem S, das erdfeste Koordinatensystem E, das geodätische 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 für 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 Äquators
mit dem Nullmeridian und die z-Achse durch den geografischen Nordpol verläuft. Um einen im
sonnenfesten Koordinatensystem gegebenen Vektor im erdfesten Koordinatensystem darzustellen,
erfolgt zunächst eine Drehung des sonnenfesten Korrdinatensystems um die y-Achse um δE und
anschließend eine Drehung um die mit der Rotationsachse der Erde identischen neuen z-Achse um
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Abbildung 18: Verwendete Koordinatensysteme und deren Lagewinkel
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den Rotationswinkel der Erde τE . Die Umrechnung für einen beliebigen Vektor X erfolgt durch:

[X]E = RES · [X]S =

 cos (δE) cos (τE) sin (τE) − sin (δE) cos (τE)
− cos (δE) sin (τE) cos (τE) sin (δE) sin (τE)

sin (δE) 0 cos (δE)

 · [X]S (1)

Das geodätische 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 geodätische Koordinatensystem erfolgt die Drehung zu-
nächst um die z-Achse mit der geografischen Länge φ und anschließend in negativer Richtung
um die neue y-Achse mit der geografischen Breite λ plus weitere 90◦. Für die Umrechnung eines
beliebigen Vektors X gilt:

[X]G = RGE · [X]E =

 − cos (φ) sin (λ) − sin (φ) sin (λ) cos (λ)
− sin (φ) cos (φ) 0

− cos (φ) cos (λ) − sin (φ) cos (λ) − sin (λ)

 · [X]E (2)

Das flugzeugfeste Koordinatensystem ist fest mit dem Flugzeug verbunden. Aufgrund der Flexibili-
tät des Flugzeugs wird dafür eine Linie in Längsrichtung des Rumpfes definiert, die mit der x-Achse
dieses Koordinatensystems zusammenfällt. Weiterhin fällt 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 rechtshändigen
orthogonalen Koordinatensystems ergänzt und zeigt damit in Richtung der rechten Flügelspitze.
Die Drehung vom geodätischen ins flugzeugfeste Koordinatensystem erfolgt zunächst um die z-
Achse mit dem Steuerkurs Ψ anschließend um die neue y-Achse mit dem Nickwinkel des Flugzeugs
Θ und schließlich um die mit der Flugzeug x-Achse identische neue x-Achse mit dem Rollwinkel φ.
Die Umrechnung eines beliebigen Vektors X erfolgt durch:

[X]A = RAG · [X]G =

 cos (Θ) cos (Ψ)
sin (Θ) sin (Φ) cos (Ψ) − cos (Φ) sin (Ψ)
sin (Θ) cos (Φ) cos (Ψ) + sin (Φ) sin (Ψ)

cos (Θ) sin (Ψ) − sin (Θ)
sin (Θ) sin (Φ) sin (Ψ) + cos (Φ) cos (Ψ) cos (Θ) sin (Φ)
sin (Θ) cos (Φ) sin (Ψ) − sin (Φ) cos (Ψ) cos (Θ) cos (Φ)

 · [X]G (3)

Das solarpaneelfeste Koordinatensystem ist fest mit dem betrachteten Solarmodul verbunden. Die
x-y-Ebene entspricht der Oberflächenebene der Solarzellen. Da für die Berechnung der eingestrahl-
ten Leistung der Winkel zwischen der Flächennormalen des Solarmoduls und der Einstrahlung der
Sonne, aber nicht die Orientierung der Paneelfläche 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. Zunächst
wird das flugzeugfeste Koordinatensystem um die x-Achse mit dem zusätzlichen Rollwinkel des
Kompartiments ΦC rotiert. Anschließend erfolgt eine Drehung mit dem zusätzlichen Pitchwinkel
des Kompartiments ΘC um zunächst in das Koordinatensystem des Kompartiments zu gelangen.
Für die Umrechnung eines beliebigen Vektors aus dem flugzeugfesten Koordinatensystem in Kom-
partimentkoordinatensystem gilt:

[X]C = RCA · [X]A =

 cos (ΘC) sin (ΘC) sin (ΦC) − sin (ΘC) cos (ΦC)
0 cos (ΦC) sin (ΦC)

sin (ΘC) − cos (ΘC) sin (ΦC) cos (ΘC) cos (ΦC)

 · [X]A (4)
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Um schließlich in das Koordinatensystem des Paneels zu gelangen, wird eine weitere Drehung mit
dem zum Kompartiment relativen Neigungswinkel des Paneels Γap um die y-Achse vollzogen. Für
die Umrechnung eines beliebigen Vektors X gilt:

[X]P = RP C · [X]C =

 cos (Γap) 0 − sin (Γap)
0 1 0

sin (Γap) 0 cos (Γap)

 · [X]C (5)

Da das Koordinatensystem P den allgemeinen Fall des Koordinatensystems C darstellt und lediglich
durch eine zusätzliche Drehung um die y-Achse erreicht wird, wird in Abbildung 18 auf eine separate
Darstellung des Koordinatensystems C verzichtet.
Damit sind alle relevanten Koordinatensysteme für diese Arbeit beschrieben und können in den
folgenden Kapiteln angewendet werden.
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4 Modellierung der Umwelt

4.1 Modellierung der Atmosphäre

Für die Missionssimulation von solarelektrischen Höhenflugzeugen ist es erforderlich, ein geeignetes
Modell der das Luftfahrzeug umgebenden Atmosphäre zu implementieren. Das Atmosphärenmodell
muss den Luftdruck pa, die Luftdichte % und die dynamische Zähigkeit µa für die Berechnung von
dynamischem Druck, Auftrieb und Widerstand sowie die Atmosphärentemperatur Ta für 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 Atmosphäre enthaltenen Wasserdampfes pw erforderlich.
Als Atmosphärenmodell kommen verschiedene Standardatmosphärenmodelle in Betracht, die über
bestimmte Zeiträume und geografische Bereiche gemittelte Daten bereitstellen. Als einfache Atmo-
sphärenmodelle stehen u. a. die International Organization for Standardization (ISO)-Atmosphäre
und die United States (U.S.)-Standardatmosphäre zur Verfügung. 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 übli-
cherweise – und im Bereich der Ermittlung der Druckhöhe zwingend – die auf der ISO-Atmosphäre
basierende ICAO Standard Atmosphäre (ISA) verwendet. Die ISA-Atmosphäre stellt für diskrete
geopotenzielle Höhen Standardwerte für Druck, Luftdichte und Temperatur bereit. Durch die ver-
pflichtende Anwendung dieses Modells zur Ermittlung der Druckhöhe werden die von Flugzeugen
luftdruckbasiert ermittelten Höhen auf ein vergleichbares Maß skaliert. Auch für einfache Simula-
tionsanwendungen für Höhenflugzeuge kommt dieses Modell zum Einsatz, bspw. in [38].
Für die realitätsnahe Simulation weltweiter Flugmissionen sind die komplexeren Atmosphären-
modelle, die die Zustandsdaten des atmosphärischen Gases sowie repräsentative Winddaten in
Abhängigkeit von Ort, Zeit und Höhe bereitstellen, besser geeignet. Im Rahmen der vorliegen-
den Arbeit wurde zu diesem Zweck das NASA Earth-GRAM-Modell, Version 2007, gewählt. Das
GRAM-Modell stellt alle erforderlichen Daten außer der dynamischen Viskosität der Luft µa zur
Verfügung. Die dynamische Viskosität wird hier stattdessen mittels der Sutherland-Formel berech-
net [102]:

µa = µa0
T0 + C

T + C

(
Ta

T0

) 3
2

(6)

Dabei sind Ta die Temperatur der Atmosphäre, µa0 die Referenzviskosität bei der Referenztem-
peratur T0 und C die Sutherland Konstante. Für einen Temperaturbereich von 170 K − 1900 K
können für Luft µa0 = 1,716 · 10−5N · s/m2, T0 = 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 Atmosphä-
rendaten in einer Lookup-Tablle mit der in Tabelle 3 angegebenen Diskretisierung abgelegt.

Tabelle 3: Diskretisierung der Lookup Tabelle des Atmosphärenmodells

Variable Wertebereich Schrittweite
ha 0..30.000 m 1.000 m

λ −90..90◦ 1◦

φ −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 Verfügung, die durch ein Störungs-
modell überlagert werden können [104]. Das Störungsmodell dient der Berücksichtigung der tempo-
rären Schwankungen der Daten und ermöglicht eine der Realität besser entsprechende Umsetzung
des Atmosphärenmodells. Die gewonnene Lookup-Tabelle beinhaltet zunächst die störungsfreien
Mittelwerte der Daten, da bei Nutzung des GRAM-inhärenten Störungsmodells die Lookup-Tabelle
lediglich einen störungsbehafteten Datensatz umfassen oder eine inakzeptable Größe annehmen
würde, falls mehrere störungsbehaftete Datensätze vorgehalten werden. Soll ein Störungsmodell
genutzt werden, so ist es erforderlich, dieses in der Simulationsumgebung zu implementieren und
die aus der Lookup-Tabelle entnommenen Daten während der Laufzeit mit Stördaten zu überlagern.
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit kommt zwar kein Störungsmodell zur Anwendung, für zukünf-
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 Durchführbarkeit
einer Mission zu beurteilen. Zu diesem Zweck wurde der Datensatz auf die Nutzung des GRAM-
Störungsmodells vorbereitet. Dafür werden die Grundzüge des Modells hier kurz erläutert.
Das Störungsmodell von GRAM ist in [105] beschrieben. Es setzt sich aus einem Modell für kleine
und einem Modell für große geografische Bereiche zusammen. Das Modell für kleine geografische
Bereiche beschreibt dabei lokal zufällig auftretende atmosphärische Störungen. Dabei berücksich-
tigt das Modell die lokale Korrelation der Störungen. Die stochastischen Parameter des Prozesses
werden in Abhängigkeit der zu berücksichtigenden lokalen Bedingungen individuell festgelegt.
Das Störungsmodell für große geografische Ausbreitung berücksichtigt den periodischen Charakter
atmosphärischer Störungen. Diese Phänomene werden als atmosphärische Wellen bezeichnet, wo-
bei [106] einen umfassenden Überblick über die physikalischen Zusammenhänge gibt. Das GRAM-
Störungsmodell beschreibt dafür die Standardabweichung für die Zustandsdaten der Atmosphäre
als trigonometrische Funktion in Abhängigkeit von Ort und Zeit. Die zudem erforderlichen Para-
meter wurden in die Lookup-Tabelle der Atmosphäre aufgenommen, sodass eine Implementierung
des Modells mit wenig Aufwand erfolgen kann.
Zur Illustration des Atmosphärendatensatzes werden ausgewählte Daten vorgestellt. In Abbildung
19 sind die globalen Mittelwerte der Windgeschwindigkeit und in Abbildung 20 die Mittelwerte der
Atmosphärentemperatur in Abhängigkeit von Jahreszeit und geografischer Position für eine Höhe
von 20 km über dem mittleren Meeresspiegel dargestellt. Im Bereich des Äquators bis zu Breiten-
graden von ca. λ = 45◦ wird eine mittlere Windgeschwindigkeit von 20 m/s nicht überschritten.
Ausgehend von Fluggeschwindigkeiten von ca. 30 m/s ist in diesen Bereichen eine ganzjährige Sta-
tionierung des Luftfahrzeugs nicht durch den Wind ausgeschlossen. Beachtenswert sind allerdings
die während der Übergangs- und Wintermonate auftretenden, als Polarwirbel bezeichneten starken
Winde um die Pole, deren Ursache in den jahreszeitbedingten Temperaturschwankungen der niedri-
gen Stratosphäre in den subtropischen Breiten vermutet wird [107]. Der Südpolarwirbel kann dabei
mittlere Windgeschwindigkeiten von über 40 m/s erreichen, womit das Luftfahrzeug nicht mehr in
der Lage wäre, gegen den Wind anzufliegen, und abdriften würde. Im Zeitraum des Auftretens
starker Polarwirbel sind diese Bereiche unter Berücksichtigung verfügbarer Technologie allerdings
ohnehin für hochfliegende Solarflugzeuge nicht zugänglich, da die Energieausbeute von der Sonne
in dieser Jahreszeit unzureichend ist.
Die dargestellten Temperaturen zeigen im Vergleich zur ISA-Atmosphäre, die in 20 km Höhe eine
Temperatur von −56,5 ◦C angibt, deutliche Schwankungen. Um den Äquator liegen die mittleren
Temperaturen ganzjährig bei ca. −70 ◦C, wohingegen um die Pole in den Sommermonaten Tempe-
raturen ca. −40 ◦C erzielt werden können. Zusammenfassend begründen die Abbildungen aufgrund
der signifikanten zeitlichen und räumlichen Schwankungen der Daten den Bedarf für ein komplexes
Atmosphärenmodell zur weltweiten Simulation von Flugmissionen.
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Abbildung 19: Charakteristische Windgeschwindigkeiten von NASA Earth-GRAM 2007
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Abbildung 20: Charakteristische Temperaturen von NASA Earth-GRAM 2007
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4.2 Modellierung der Strahlungsleistung der Sonne

4.2.1 Berechnung des Sonnenstandes

Aufgrund der großen Flughöhe sowie des für 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 Empfangsfläche treffenden Son-
nenstrahlung von der Flughöhe, der Ausrichtung der Fläche zur Sonne sowie vom Sonnenstand
bestimmt. Der Sonnenstand für einen bestimmten geografischen Ort wird durch den Zenitwinkel
Zs, also den Winkel zwischen dem Lot auf der Erdoberfläche und dem Sonnenstrahl, sowie den
Azimut Ψs der Sonne beschrieben. Zenitwinkel und Azimut sind in Abbildung 26 dargestellt.
Zur Berechnung dieser Größen wird gemäß Abbildung 21 die Erde als Kugel angenommen. Mit
dem Betrag der Leistungsdichte der direkten Sonnenstrahlung Ebn wird deren Einheitsvektor eEbn

im geodätischen Koordinatensystem an der Position des Luftfahrzeugs gebildet:

[eEbn]G =

 − sin (δE) · cos (λ) − cos (δE) · cos (φ + τE) · sin (λ)
− cos (δE) · sin (φ + τE)

sin (δE) · sin (λ) − cos (δE) · cos (φ + τE) · cos (λ)

 = RES · RES · [Ebn]S

Ebn

(7)

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

xE

yE

zE

Ebn

ΩE

−δE

τE

φ

λ

xG

yG
zG

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

δE = −0,4102 · cos
( 2π

31.536.000 s
· (ty + 864.000 s)

)
(8)

Der Zeitwinkel τE ist der Winkel zwischen der, der Sonnenstrahlung gegenüberliegenden, vom
Erdmittelpunkt auf den Äquator projizierten Achse und der xG-Achse des erdfesten Koordinaten-
systems, durch die der Nullmeridian λ = 0◦ verläuft. Aufgrund der Drehung der Erde mit der
Drehrate ΩE in mathematisch positiver Richtung berechnet sich der Winkel in Abhängigkeit der
kumulierten Tageszeit td für den Nullmeridian über:

τE = 2π · ΩE · td (9)

Aus dem in Gleichung 7 angegebenen Vektor folgt für den geometrischen Zenitwinkel Zs,g der
Sonnenstrahlung:

Zs,g = arctan − [eEbn]Gz√(
[eEbn]Gx

)2
+
(
[eEbn]Gy

)2

= arccos (sin (δE) · sin (λ) + cos (δE) · cos (φ + τE) · cos (λ)) (10)

Für den Azimut der Sonne folgt weiterhin:

Ψs = arctan
[eEbn]Gy
[eEbn]Gx

+ π

= arctan
( sin (φ + τs)

cos (φ + τs) sin (λ) − tan (δE) cos (λ)

)
+ π (11)

Aufgrund ihrer optischen Eigenschaften bricht die Erdatmosphäre 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:

∆Zs = pa

p0
· 283 K

Ta

0,00029671

tan
((

π
2 − Zs

)
+ 1

318,91·
(

π
2 −Zs

)
+28,4254

) (12)

Darin sind pa der Luftdruck und Ta die Temperatur in der Flughöhe ha sowie p0 die Referenz-
druckdichte auf Höhe des Meeresspiegel. Der Zenitwinkel der Sonne kann damit korrigiert werden
zu:

Zs = Zs,g − ∆Zs (13)

Für den Ort Braunschweig und eine Flughöhe von ha = 20 km ist in Abbildung 22 ein mit den
angegebenen Formeln erzeugtes Sonnenstandsdiagramm dargestellt. Die blauen Linien stellen den
Zenitwinkel über dem Azimut dar, während die roten Linien jeweils eine bestimmte lokale Uhrzeit
markieren. Am 21. Juni erreicht die Sonne einen Zenitwinkel von Zs = 29,2◦, während sie am 21.
Dezember lediglich einen Zenitwinkel von Zs = 75,3◦ erreicht. Aufgrund der Flughöhe taucht die
Sonne erst bei einem Zenitwinkel von Zs = 94,5◦ unter den Horizont.
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Abbildung 22: Sonnenstandsdiagramm für φ = 52 ◦ 16′ N (Braunschweig) und ha = 20 km

4.2.2 Strahlungsmodell der Sonne

4.2.2.1 Grundlegende Betrachtungen

Zur Berechnung der Strahlungsintensität auf eine Empfängerfläche ist neben dem Sonnenstand ein
Strahlungsmodell der Sonne erforderlich. Dieses Modell beschreibt die Leistungsdichte der solaren
Strahlung in Abhängigkeit von der Jahreszeit und der optischen Lauflänge des Sonnenstrahls durch
die Atmosphäre. In diesem Abschnitt erfolgen zunächst grundlegende Erörterungen zur solaren Ein-
strahlung, gefolgt von der Vorstellung einer konkreten Implementierung eines Strahlungsmodells.
Die Sonnenstrahlung besitzt ein breitbandiges Spektrum, dessen Intensitätsmaximum bei einer
Wellenlänge von etwa λs = 500 nm liegt. Im Bereich von etwa λs = 140 nm bis λs = 100.000 nm
ähnelt das kontinuierliche Strahlungsspektrum dem eines schwarzen Körpers mit einer Temperatur
von 5.500 ◦C. Sowohl das extraterrestrische Strahlungsspektrum als auch das eines idealen schwar-
zen Körpers sind, unter Berücksichtigung 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 Intensität der Sonnenstrahlung nimmt mit zunehmendem Weg durch die Erdatmosphäre ab,
wobei die spektralen Anteile unterschiedlich stark abgeschwächt werden. Aus Abbildung 23 ist
anhand des Spektrums für die Luftmasse AM = 1,5 ersichtlich, dass die Dämpfung des Strahlungs-
spektrums der Sonne für verschiedene Wellenlängen deutlich variiert. Die Luftmasse AM ist das
Verhältnis zwischen der tatsächlichen optischen Lauflänge des betrachteten Sonnenstrahls durch
die Atmosphäre und der Lauflänge für den Fall einer im Zenit (d.h. senkrecht) stehenden Sonne
über einer in Meereshöhe befindlichen Empfängerfläche. Für vergleichende Aufgaben im Photo-
voltaikbereich wird üblicherweise das Spektrum für AM = 1,5 zugrunde gelegt, da es für mittlere
Breitengrade als besonders charakteristisch gilt [110]. Die Luftmasse kann für Zenitwinkel der Sonne
Zs im Bereich von 0 bis 90◦ wie folgt abgeschätzt werden [111]:

AM = pa

p0

(
cos Zs + 8,5944 · (1,6386 − Zs)−1,253

)
(14)

Die Dämpfung des Spektrums der Sonne aufgrund der Durchdringung der Atmosphäre hat unter-
schiedliche Ursachen. Trifft die Strahlung der Sonne auf Teilchen der Atmosphäre, wird sie durch
Streuungs- und Absorptionsprozesse abgeschwächt. Diese Prozesse werden durch Luftmoleküle,
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Wasserdampf und durch Aerosole – kleine feste oder flüssige Schwebeteilchen – verursacht [111].
In Abbildung 24 sind die für die modellhafte Berechnung der solaren Einstrahlung zu unterschei-
denden Strahlungsarten dargestellt. Darin bezeichnet Ebn die durch die Atmosphäre gedämpfte
und direkt auf die Empfangsfläche fallende Leistungsdichte der solaren Einstrahlung. Die Streu-
ungsprozesse an den Teilchen der Atmosphäre führen zusätzlich zu einem gestreuten Anteil der
Strahlungsleistungsdichte Es. Zudem wird ein von der Reflexivität der Erdoberfläche abhängiger
Anteil der Strahlung Er an die Empfangsfläche zurückgeworfen. Die senkrecht in die betrachtete
Empfangsfläche einfallenden Anteile werden als Epbn für den direkten, Eps für den gestreuten und
Epr für den reflektierten Anteil bezeichnet und können additiv überlagert werden [112].

Ep = Epbn + Eps + Epr (15)

Neben der Dämpfung des solaren Spektrums durch die Atmosphäre variiert die Leistungsdichte
des auf die Erde treffenden extraterrestrischen Spektrums E0bn im Verlauf eines Jahres. Die Er-
de umrundet die Sonne auf einer elliptischen Bahn. Die jahreszeitabhängige Leistungsdichte der
extraterrestrischen wird basierend auf der abgelaufenen Zeit des Jahres ty wie folgt berechnet:

E0bn (ty) = Ē0bn

(
1 + 0,033 · cos

( 2π

31.536.000 s
· (ty + 864.000 s)

))
(16)

Die Leistungsdichte der solaren Strahlungsintensität Ē0bn gilt dabei für den mittleren Sonnenab-
stand von 149.597.870 km.
Zur Berechnung der einzelnen Komponenten Ebn, Es und Er wurden in den vergangenen Jahr-
zehnten verschiedene Modelle entwickelt. Dabei kann zunächst zwischen Breitband- und Spektral-
modellen unterschieden werden. Breitbandmodelle verzichten auf die spektrale Betrachtung der
Sonnenstrahlung und stellen direkt die Leistungsdichte zur Verfügung. Aufgrund ihres geringen
Berechnungsaufwands eignen sie sich besonders gut für ingenieurmäßige Abschätzungen sowie für
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 für die Simulation der hochfliegenden Solarplattform Solitair verwendet [38]. Leis-
tungsfähigere Breitbandmodelle basieren auf einer physikalisch motivierten Beschreibung der, der
Dämpfung zugrunde liegenden, Streuungs- und Auslöschungsvorgänge in der Atmosphäre. Jeder
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Abbildung 24: Direkte und diffuse Strahlung der Sonne

Dämpfungsbeitrag wird dabei über das gesamte Spektrum und in Abhängigkeit der relevanten at-
mosphärischen Parameter in einem Abschwächungsfaktor zusammengefasst [111]. Ein Vorteil dieser
Modelle ist ihre Adaptierbarkeit auf die gewünschten atmosphärischen Bedingungen durch entspre-
chende Anpassung der Parameter der Abschwächungsfaktoren.
Zur Umsetzung des durch die Strahlungsintensität verursachten Photonenstroms in frei bewegli-
che elektrische Ladungsträger werden Photovoltaikzellen verwendet. Deren Umsetzungsvermögen
hängt von der Wellenlänge der auftreffenden Strahlung ab. Aufgrund der in Abbildung 23 darge-
stellten wellenlängenabhängigen Dämpfung der Strahlungsintensität ist das Verhältnis des maximal
erzeugbaren Stroms freier elektrischer Ladungsträger zur Photonenmenge durch Photovoltaikzel-
len von der Stärke der spektralen Anteile der solaren Strahlungsintensität abhängig. Damit hängt
diese sogenannte Effizienz der Photovoltaikzellen von der Höhe über dem Meeresspiegel und vom
Sonnenstand ab. Für die später 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 für HAP-α ausgewählten Photovoltaikzellen. Dazu wird jeweils die maximal generierbare
elektrische Leistung durch die, über die gesamte Bandbreite der Sonnenstrahlung verfügbare, Leis-
tungsdichte der Strahlungsintensität geteilt.
Zur Gewährleistung der Vergleichbarkeit der Daten fällt 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 Höhe einen geringeren Anteil in elektrische
Leistung umsetzen kann. Der Hintergrund ist die überproportionale atmosphärische Dämpfung
größerer Wellenlängen des Strahlungsspektrums in Bereichen geringer Sensitivität der Photovolta-
ikzelle. Weiterhin ist aus Abbildung 25 (rechts) ersichtlich, dass die Effizienz auch mit zunehmen-
dem Zenitwinkel der Sonne abnimmt, was auf die stärkere Dämpfung der kürzeren Wellenlängen des
Strahlungsspektrums mit zunehmender Lauflänge durch die Atmosphäre zurückzuführen ist. Um
diese Effekte in der Simulation zu berücksichtigen, kann entweder der Wirkungsgrad der Photovol-
taikzelle in Abhängigkeit der Flughöhe und des Zenitwinkels approximiert oder ein Spektralmodell
für die solare Einstrahlung verwendet und die umgesetzte elektrische Leistung wellenlängenabhän-
gig berechnet werden.

43



0,28

0,30

0,32

0,34

0,36

E
ffi

zi
en

z
So

la
rz

el
le

0 5 10 15 20 25

Höhe [km]

Zs = 0◦

0,00

0,10

0,20

0,30

0,40

E
ffi

zi
en

z
So

la
rz

el
le

0,0 22,5 45,0 67,5 90,0

Zenitwinkel der Sonne [o]

ha = 0 km

Abbildung 25: Effizienz der MicroLink Triple Junction Solarzelle in Abhängigkeit der Höhe der
Empfängerfläche (links) und in Abhängigkeit des Zenitwinkels der Sonne (rechts)

Für die vorliegende Arbeit wird der Weg des Spektralmodells gewählt, da damit eine Entkopplung
zwischen den physikalischen Eigenschaften der Photovoltaikzelle, wie bspw. deren spektraler Sen-
sitivität, und den Eigenschaften des zur Umwelt gehörenden Sonnenmodells gewährleistet werden
kann. In der Literatur sind verschiedene Spektralmodelle beschrieben, die sich im Wesentlichen
durch die Berechnung der Dämpfungsfaktoren unterscheiden. Bird hat bspw. ein einfaches und
schnell zu berechnendes Spektralmodell für Anwendungen in Bodennähe entwickelt. Für Anwen-
dungen in der Stratosphäre ist dieses Modell – wie viele andere auch – weniger geeignet, da hier
lediglich die breitbandige Rayleigh-Streuung durch die Luftdruckkorrektur auf die Flughöhe an-
gepasst wird. Andere wirksame Effekte, wie bspw. die Abnahme der Stärke der Ozonschicht mit
zunehmender Flughöhe, werden nicht berücksichtigt [114].
Explizit für Anwendungen in großen Höhen 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 für den Abgleich einfacher
ingenieurmäßiger Strahlungsmodelle angesehen wird [116] und im Rahmen des Entwurfs solarelek-
trischer Höhenflugzeuge verwendet wurde, bspw. in [117], wird es auch für die vorliegende Arbeit
gewählt.

4.2.2.2 Das SMARTS2 Strahlungsmodell

Das SMARTS2-Modell kann als kompilierter FORmula TRANslation (FORTRAN)-Code bezogen
werden und wird über die Kommandozeile aufgerufen. Die Konfigurationsparameter werden mit-
hilfe einer Textdatei übergeben, und die Ergebnisse werden ebenfalls in eine Textdatei geschrieben.
Für die Anwendung in einer Simulationsumgebung bedeutet dies jedoch einen unverhältnismäßig
großen Aufwand. Ein Weg diesen Aufwand zu reduzieren, ist – ähnlich zum Atmosphärenmodell
– die Erzeugung eines Datensatzes in Form einer Lookup-Tabelle, aus der das solare Spektrum
während der Simulationszeit durch Interpolation erzeugt wird. Dieses Verfahren wurde bspw. von
Limpinsel zur Analyse von Photovoltaikzellen für 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 können, werden
hier lediglich die wichtigsten Formeln des Modells angegeben. Im Fall von solarelektrischen Höhen-
flugzeugen ist in Bezug auf die Solarpaneele davon auszugehen, dass deren Ausrichtung zur Sonne
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variabel ist. Die Grundgleichung des Modells für geneigte Empfangsflächen lautet [120]:

Epλ = Ebnλ · cos (ϑsp) + Rs · Esλ + %′
gλ · Rr · Eλ (17)

Das λ im Index deutet darauf hin, dass hier anstelle der spektralen Leistungsdichte die spektrale
Intensität der solaren Einstrahlung bezeichnet wird. Die direkte Strahlung Ebnλ tritt in die Oberflä-
che des Solarpaneels unter dem Winkel ϑsp ein, der mit den in Abbildung 26 dargestellten Größen
wie folgt berechnet wird:

cos ϑsp = cos (Zs) · cos (Θp) + sin (Zs) · sin (Θp) · cos (Ψp − Ψs) (18)

Daraus wird ersichtlich, dass die im Paneel wirksame spektrale Strahlungsintensität grundsätzlich
vom Zenitwinkel der Sonne Zs, dem Anstellwinkel der Empfangsfläche Θp sowie der Differenz des
Azimuts der Empfangsfläche und des Azimuts der Sonne abhängt. Für die Azimutdifferenz gilt:

∆Ψps = Ψp − Ψs (19)

Die auftreffende diffuse Strahlung, die durch den zweiten Term in Gleichung 17 beschrieben wird,
ist ebenfalls vom Anstellwinkel der Empfangsfläche Θp abhängig, der im wellenlängenabhängigen
Faktor Rs Berücksichtigung findet. Der dritte Term gibt die auf das Paneel treffende reflektierte
Strahlung an, wobei Rr auch von Θp abhängt und %′

gλ den Reflexionsgrad der Erde in der Umgebung
des Paneels in Abhängigkeit von der Wellenlänge beschreibt.
Die direkte Strahlung wird im SMARTS2-Modell wie folgt berechnet:

Ebnλ = E0bnλ · τRλ · τoλ · τnλ · τgλ · τwλ · τaλ (20)

xG

yG

zG

xP

yP

zP
ΨpΨs

Zs

Ebn

Θp

ϑsp

Abbildung 26: Ausrichtung eines Solarpaneels zur Sonne
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Neben dem extraterrestrischen Strahlungsspektrum E0bnλ bezeichnen:

• τRλ die Dämpfung aufgrund der Rayleigh-Streuung,

• τoλ die ozonbedingte Dämpfung,

• τnλ die durch NO2 verursachte Dämpfung,

• τgλ die durch das Gasgemisch bedingte Dämpfung,

• τwλ die Wasserdampfabsorption, sowie

• τaλ die Aerosoldämpfung.

Die Dämpfungsfaktoren beschreiben die Abschwächung der Strahlung basierend auf dem Lambert-
Beerschen Gesetz gemäß:

τxλ = exp (−mxαxλ) (21)

Die im Exponenten enthaltenen Faktoren sind jeweils die von der Flughöhe ha und damit von der
atmosphärischen Zusammensetzung abhängige sowie für den Dämpfungsprozess spezifische Luft-
masse mx und die wellenlängenabhängige optisch wirksame Strecke αxλ. Die spezifische Luftmasse
hängt somit von der Flughöhe der Empfängerfläche sowie vom Zenitwinkel der Sonne ab. Die op-
tisch wirksame Strecke wird häufig durch empirisch gewonnene Funktionen beschrieben und vom
Modell basierend auf der Flughöhe berechnet.
Zusammenfassend lassen sich für den direkten Strahlungsanteil die folgenden unabhängigen Größen
für das Strahlungsmodell ableiten:

• Anstellwinkel des Solarpaneels Θp,

• Azimutdifferenz ∆Ψps,

• Zenitwinkel der Sonne Zs,

• Flughöhe ha.

Für die Konfiguration des SMARTS2-Modells sind zudem weitere Parameter erforderlich. Die physi-
kalischen atmosphärischen Größen, wie bspw. Luftdruck und Temperatur, werden vom SMARTS2-
Programm mittels des US-Standard-Atmosphären-Modells ermittelt. Grundsätzlich können diese
Größen auch separat vorgegeben werden. Die dadurch erwartbare geringfügige Modellverbesserung
im Vergleich zur Verwendung der im SMARTS2 implementierten ort- und zeitunabhängigen U.S.
Standardatmosphäre steht jedoch in einem Missverhältnis zum Aufwand, der mit einer deutlichen
Erhöhung des Parameterraums der Lookup-Tabelle einhergehen würde.
Als Aerosol-Modell wird ein Modell für ländliche Umgebung gewählt, da davon ausgegangen wird,
dass Flüge in niedrigen Höhen lediglich über dünn besiedelten Gebieten stattfinden. In großen
Höhen schätzt SMARTS2 die Aerosoldämpfung unabhängig vom gewählten Modell basierend auf
einer empirischen Standardformel. Da im Wesentlichen Flüge in großen Höhen mit der Missions-
simulationsumgebung analysiert werden sollen, ist die Relevanz des Aerosol-Modells in niedrigen
Flughöhen für die vorliegende Arbeit somit gering einzuschätzen.
Für die Reflexivität des Bodens kann aus einer Vielzahl von Daten gewählt werden. Für diese Arbeit
werden für Simulationen über Land zunächst leichter Boden und für Simulationen über dem Meer
Seewasser gewählt. Je nach Position des Luftfahrzeugs wird zwischen den jeweils gültigen Strah-
lungsdatensätzen umgeschaltet. In der Praxis wird das Flugzeug über verschiedenen Untergründen
sowie über geschlossenen Wolkendecken mit jeweils unterschiedlichem Reflexionsvermögen operie-
ren, wobei insbesondere das Vorhandensein von Wolken praktisch nicht vorhersagbar ist. Durch die
Umschaltbarkeit der Datensätze ist es jedoch möglich, verschiedene Szenarien zu simulieren und
deren Auswirkungen zu analysieren.
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4.2.2.3 Relevante Limitierungen des SMARTS2 Strahlungsmodells und deren
Berücksichtigung

Die zum SMARTS2-Modell zur Verfügung gestellte Software weist für diese Arbeit zwei relevan-
te Limitierungen auf. Die erste Limitierung bezieht sich auf die Paneelneigung. Das Modell kann
Daten lediglich für Paneelneigungen Θp ≤ 90◦ bereitstellen. Auch wenn auf stärker geneigte Pa-
neele in der Regel keine direkte Sonnenstrahlung trifft, kann für solarelektrische Höhenflugzeuge
die gestreute Strahlung und insbesondere die an der Erdoberfläche 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 für die Berechnung der Temperatur
von Onboardsystemen während der Simulationszeit zu berücksichtigen.
Die zweite Limitierung des SMARTS2-Modells ist die Beschränkung des Zenitwinkels der Sonne
auf Zs ≤ 90◦. Für Anwendungen auf Meereshöhe stellt dies keine Einschränkung dar, allerdings
können in für solarelektrische Höhenflugzeuge relevanten Flughöhen auch größere Zenitwinkel auf-
treten. Bei Missionen nahe der Pole steht die Sonne für lange Zeit sehr tief am Himmel, sodass
dort die Strahlung bei Sonnenständen mit Zenitwinkeln Zs > 90◦ einen relevanten Beitrag zum
elektrischen Energiehaushalt liefern kann.
Zunächst wird die Erweiterung des Datensatzes für Paneelneigungen Θp > 90◦ erläutert. Hierfür
wird Gleichung 17 herangezogen. Der diffuse Anteil Edλ des Leistungsdichtespektrums wird von der
SMARTS2-Software als Summe des gestreuten und reflektierten Anteils getrennt vom Spektrum der
direkten Einstrahlung bereitgestellt. Dies ermöglicht die separate Bestimmung aller drei Anteile des
Leistungsdichtespektrums. Der reflektierte Anteil %′

gλ · Eλ wird dadurch bestimmt, dass zunächst
der diffuse Anteil mit einer Bodenreflexivität von %′

gλ = 0 für alle Wellenlängen berechnet wird und
anschließend die Rechnung für die gewünschte Bodenreflexivität wiederholt wird. Der Faktor Rr 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:

Rr = 1 − 1 + cos (Θp)
2 (22)

Um einen möglichst großen reflektierten Anteil im diffusen Leistungsdichtespektrum zu erhalten,
wird die Paneelneigung für diesen Berechnungsschritt auf Θp = 90◦ festgelegt. Dadurch kann %′

gλEλ

berechnet werden als:

%′
gλ · Eλ = 2 ·

(
Edλ

(
%′

gλ = %′
gλ,a

)
− Edλ

(
%′

gλ = 0
))

(23)

Die Größe %′
gλ,a stellt dabei die am Ort des Flugzeugs vorhandene Reflexivität dar. Mit Gleichung

22 kann daraus der wirksam auf das Paneel treffende Anteil für Θp > 90◦ berechnet werden.
Die Berechnung des diffusen Anteils des Leistungsdichtespektrums bei Paneelneigungen Θp > 90◦

gestaltet sich jedoch aufwändiger. Dies liegt daran, dass der Faktor Rs für eine gegebene Azimut-
differenz ∆Ψps weiterhin in nicht zugänglicher Form vom Neigungswinkel und zusätzlich von der
Wellenlänge abhängt. Da zudem nicht alle zur Berechnung von Rs erforderlichen Formeln publiziert
sind, ist eine direkte Bestimmung dieses Faktors nicht möglich. Um dennoch den gestreuten Anteil
des Leistungsdichtespektrums abzuschätzen, kann eine Extrapolation berechenbarer Werte erwogen
werden. Dies führt allerdings zu einer Unstetigkeit bei einer Neigung des Paneels von Θp = 180◦, da
der gestreute Anteil des Leistungsdichtespektrums richtungsabhängig 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 möglich, da sich die auf das Paneel treffende Strahlung mit
einer Periode der Paneelneigung von 360◦ wiederholt. Nun kann mit berechenbaren Werten für die

47



0

0,075

0,150

0,225

0,300

0,375

St
ra

hl
un

gs
in

te
ns

itä
t

E
p

,d
,λ

[W
/
m

2
·n

m
]

400
800

1200
1600

2000
Welle

nlänge λ [nm]

-90090180270360450

Panelneigung Θp [o]

Berechnetes Spektrum Interpoliertes Spektrum Linien gleicher Wellenlänge
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gestreute Strahlung ein Paneelneigungsbereich von Θp ≥ −90 ◦...Θp ≤ 450◦ aufgespannt werden.
Lediglich die Werte für Θp ≥ 90 ◦...Θp ≤ 270◦ können dabei nicht direkt berechnet werden und
werden daher durch Interpolation ermittelt.
Damit wurde die erste Einschränkung aufgebrochen und es schließt sich nun die Erweiterung auf
Zenitwinkel Zs > 90◦ an. Diese Sonnenstände treten bei Höhen ha > 0m auf und können bei Höhen-
flügen relevante Größen annehmen. Sofern das Luftfahrzeug mit Photovoltaikzellen an senkrechten
Flächen oder mit schwenkbaren Solarpaneelen ausgerüstet ist, können diese niedrigen Sonnenstän-
de insbesondere bei großen 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 Dämpfung durch
die Atmosphäre durch Ermittlung der Dämpfungseigenschaften einzelner Teilstrecken.
Die atmosphärische Laufstrecke der Strahlung bei Zenitwinkeln Zs > 90◦ setzt sich aus einem
Anteil für einen Zenitwinkel Zs = 90◦ an der dazugehörigen Zwischenhöhe h′

a und dem Anteil
zwischen dieser Zwischenhöhe bis zum Luftfahrzeug zusammen. Die erforderliche Zwischenhöhe h′

a

wird unter Nutzung des mittleren Erdradius R̄E wie folgt berechnet:

h′
a =

(
R̄E + ha

)
· cos (Zs − 90 ◦) − R̄E (24)

Für h′
a kann nun das direkt gestrahlte Leistungsdichtespektrum Ebnλ (h′

a,90 ◦) ermittelt werden.
An erster Stelle steht in der Klammer die Flughöhe, an zweiter Stelle der Zenitwinkel für den
dargestellten Wert von Ebnλ. Weiterhin wird das direkt gestrahlte Leistungsdichtespektrum für den
Fall berechnet, dass der Sonnenstrahl aus der entgegengesetzten Richtung mit Zs = 180 ◦ − Zs,a
auf das Flugzeug, das sich in der Höhe ha befindet, trifft. Mit diesen beiden Spektren kann nun
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Ebnλ = Ebnλ (Flughöhe,Zenitwinkel)

Abbildung 28: Negative Elevation der Sonne bei Höhenflügen

das resultierende Spektrum für den Zenitwinkel Zs > 90◦ ermittelt werden:

Ebnλ (ha,Zs) = Ebnλ (h′
a,90 ◦) · Ebnλ (h′

a,90 ◦))
Ebnλ (ha,180 ◦ − Zs,a) (25)

Um diese Gleichung herzuleiten, wurde die multiplikative Zerlegbarkeit der Dämpfungsfaktoren
für einzelne Streckenabschnitte genutzt. Es wird angenommen, dass die atmosphärische Dämpfung
isotropisch ist. Somit kann bei bekannten Ebnλ (h′

a,90 ◦) und Ebnλ (ha,Zs) die Dämpfung für das
Teilstück zwischen ha und h′

a ermittelt und mit Ebnλ (h′
a,90 ◦) multipliziert werden.

Die Ermittlung der diffusen Strahlung für negative Zenitwinkel gestaltet sich deutlich aufwändi-
ger. Da bei Zenitwinkeln Zs > 90◦ keine direkte Strahlung mehr die Erdoberfläche erreicht, gibt
es praktisch keine nennenswerte reflektierte Strahlung. Weiterhin beträgt die Leistungsdichte der
gestreuten Strahlung für Zenitwinkel knapp über dem horizontalen Horizont nur wenige Prozent
der Leistungsdichte der ohnehin relativ schwachen direkten Strahlung. Für Zenitwinkel Zs = 90◦

verschwindet die vom SMARTS2-Programm ermittelte Leistungsdichte der gestreuten Strahlung.
Daher wird im Rahmen dieser Arbeit für Zenitwinkel Zs > 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 für die Wellenlänge des Strah-
lungsspektrums sowie für den Zenitwinkel der Sonne die Schrittweiten in verschiedenen Intervallen
unterschiedlich groß gewählt wurden. Beim Strahlungsspektrum wurde die Schrittweite am Anfang
sehr engmaschig gewählt, da je nach atmosphärischer Dämpfung die Werte für kürzere Wellenlän-
gen verschwinden und somit möglichst genau die kleinste Wellenlänge mit nicht verschwindender
spektraler Leistungsdichte als Interpolationsstützstelle bereitsteht. Für große Wellenlängen wurde
die Schrittweite vergrößert, da aktuell für Solarflugzeuge relevante Photovoltaikzellen in diesem Be-
reich keine nennenswerte Sensitivität aufweisen. Der Zenitwinkel der Sonne wird für große Winkel
feiner aufgelöst, da dort die Strahlungsintensität einen vergleichsweise großen Gradienten aufweist.
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In der Lookup-Tabelle sind die Daten für die direkte Einstrahlung Ebnλ, die auf das Paneel fallen-
de gestreute Einstrahlung Rs · Esλ sowie die reflektierte Einstrahlung %′

gλEλ gentrennt abgelegt.
Hintergrund ist die teilweise nicht vorhandene Abhängigkeiten dieser Strahlungsanteile von den
Stützstellenparametern. Lediglich die reflektierte Einstrahlung hängt von allen Parametern ab, so-
dass sie für alle Wertepaare der Stützstellen tabelliert werden muss. Die direkte Einstrahlung hängt
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 unabhängig von der Ausrichtung des Paneels tabel-
liert und kann anschließend mit Hilfe des Faktors Rr, der gemäß Gleichung 22 bestimmt wird, auf
das Paneel umgerechnet werden. Der Vorteil dieser Vorgehensweise ist die verhältnismäßig geringe
Datenmenge für die reflektierte Strahlung. Dies ermöglicht ein einfaches Umschalten zwischen Da-
tensätzen verschiedener Bodenreflexivität, ohne jeweils den kompletten Datensatz aus dem Arbeits-
speicher löschen zu müssen, um einen vollständig neuen Datensatz zu laden. Das in der Simulation
verwendete Strahlungsspektrum wird schließlich berechnet durch:

Epλ = Ebnλ (λs,ha,Zs) · cos (ϑsp) + (RsEsλ) (λs,ha,Zs,Θp,∆Ψps) +
(
%′

gλEλ

)
(λs,ha,Zs) · Rr

(26)

Neben den spektralen Leistungsdichten sind im Modell die über das Spektrum integrierten Leis-
tungsdichten Ebn, Eps und Er enthalten. Die Leistungsdichten werden jeweils ermittelt durch:

Ebn =
∞∫

0

Ebnλ (λs,ha,Zs) · dλs (27)

Eps =
∞∫

0

(RsEsλ) (λs,ha,Zs,Θp,∆Ψps) · dλs (28)

Er =
∞∫

0

(
%′

gλEλ

)
(λs,ha,Zs) · dλs (29)

Die Einstrahlung auf eine im Raum ausgerichtete Empfangsfläche kann nun gemäß Gleichung 15
ermittelt werden als:

Ep = Ebn cos (ϑsp) + Eps + Rr · Er (30)

Die ermittelten Leistungsdichten werden später für die Berechnung des Thermalhaushalts genutzt
und können auch zur überschlagsmäßigen Berechnung der elektrischen Erträge des Luftfahrzeugs
verwendet werden, sofern keine Daten zur spektralen Sensitivität der Photovoltaik vorliegen.

Tabelle 4: Diskretisierung der Lookup Tabelle des Sonnenmodells
Variable Wertebereich Schrittweite
λs 280..400 nm 2 nm

400..1700 nm 5 nm
1700..2000 nm 10 nm

ha 0..30.000 m 1.000 m

Zs 0..80◦ 5◦

80..100◦ 5◦

Θp 0..180◦ 5◦

∆Ψps 0..360◦ 15◦
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4.2.3 Ausgewählte Daten des Sonnenmodells

Abschließend werden exemplarisch mit Hilfe der Lookup-Tabelle erzeugte Daten vorgestellt. In
Abbildung 29 sind jeweils auf der linken Seite ausgewählte, gemäß Gleichung 26 ermittelte spektrale
Leistungsdichten und auf der rechten Seite die dazugehörigen, gemäß Gleichung 30 ermittelten
Leistungsdichten für die angegebenen Parameter dargestellt. Die oberen Diagramme zeigen den
Leistungsdichteverlauf in Abhängigkeit von der Azimutdifferenz. Die Leistungsdichte im rechten
Diagramm weist dabei den zu erwartenden sinusförmigen Verlauf auf. Im Bereich des Maximums
der Leistungsdichte fällt die Sonnenstrahlung fast senkrecht auf die Empfangsfläche, womit die
Leistungsdichte annähernd der des extraterrestrischen Spektrums entspricht. Die Abnahme der
Leistungsdichte auf unter Ep < 100 Wh/m2 für eine Empfangsfläche mit einer Azimutdifferenz von
∆Ψps = 180◦ zeigt hingegen die geringe Intensität der diffusen Strahlung in dieser Höhe auf, da
dort keine direkte Strahlung mehr auf die Fläche trifft. Aufgrund des Neigungswinkels des Paneels
von Θp = 45◦ fällt zudem ein Teil reflektierter Strahlung auf das Paneel, sodass klar wird, dass der
gestreute Anteil der diffusen Strahlung in großen Höhen nur eine geringe Bedeutung hat. Dieser
Strahlungsanteil wird dennoch in der Lookup-Tabelle gespeichert, da für Flüge in niedrigerer Höhe,
bspw. bei Auf- und Abstieg des Flugzeugs, die gestreute Strahlung signifikant höher ausfällt.
Die mittleren Diagramme zeigen den Verlauf der Leistungsdichte für veränderliche Zenitwinkel.
Das Maximum liegt bei einem Zenitwinkel von Zs = 45◦, da auch hier mit einer um Θp = 45◦

angestellten Empfangsfläche gerechnet wurde. Zudem ist im rechten Diagramm die Erweiterung
des Datensatzes für Zenitwinkel Zs > 90◦ ersichtlich. Aufgrund der Flughöhe verschwindet die
Sonne erst bei einem Sonnenstand von Zs = 94,5◦. Bemerkenswert ist dabei die noch vorhandene
Leistungsdichte bei Sonnenständen jenseits Zs = 90◦. Bei großen Breitengraden verändert die Sonne
ihren Zenitwinkel verhältnismäßig 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 Veränderung der Leistungsdichte mit der Höhe
auf. Dabei ist ersichtlich, dass insbesondere im unteren Teil der Atmosphäre die solare Leistung
stark gedämpft und in Teilen ausgelöscht wird. Weiterhin ist zu erkennen, dass die Dämpfung
der Einstrahlung insbesondere unter 10 km Höhe deutlich zunimmt. Dies liegt daran, dass dort
neben der zunehmenden Dichte der Atmosphäre weitere Effekte, wie bspw. Wasserdampf- und
Aerosoldämpfung, auftreten und die Einstrahlung zusätzlich abschwächen.
Die Abbildungen 30 und 31 zeigen über das Jahr und den Breitengrad die jeweils über einen Tag
verfügbare solare Energiedichte auf. Die Energiedichte wird dabei durch zeitliche Integration über
jeweils 24 h gewonnen:

Ws,d =
t=24 h∫
t=0

Ep · dt (31)

In Abbildung 30 ist die Empfangsfläche ständig senkrecht zur Sonne ausgerichtet, wohingegen
in Abbildung 31 eine horizontal ausgerichtete Empfangsfläche vorliegt. Bei großen Breitengraden
sticht für die Sommermonate der jeweiligen Hemisphäre im Fall einer kontinuierlich zur Sonne aus-
gerichteten Empfangsfläche eine hohe verfügbare Energie von bis zu 35 kWh/m2 pro Tag hervor.
Weiterhin fällt insbesondere dort der große Unterschied zu horizontalen Empfangsflächen auf. Die
Energieausbeute für horizontale Empfangsflächen weist eine deutlich geringere Inhomogenität auf.
Dies liegt daran, dass bei großen Breitengraden der niedrige Sonnenstand und der damit verbunde-
ne geringe Einfallswinkel der Strahlung auf die Empfangsfläche durch die lange Sonnenscheindauer
kompensiert wird.
Für die Konfigurationen solarelektrischer Stratosphärenflugzeuge lassen sich aus den Abbildun-
gen 30 und 31 nennenswerte Schlüsse ziehen. So darf der solare Energiebedarf eines Luftfahrzeugs
mit horizontal aufgebrachten Photovoltaikzellen für einen ganzjährigen Betrieb in einer Höhe von
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Abbildung 29: Spektrum und Leistungsdichte der solaren Strahlung für verschiedene Bedingungen
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Abbildung 30: Täglich verfügbare Strahlungsenergie der Sonne bei vollständiger Nachführung der
Empfängerfläche
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Abbildung 31: Täglich verfügbare Strahlungsenergie der Sonne für eine horizontal ausgerichtete
Empfängerfläche
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ha = 20km den Wert von 10kWh pro Tag und pro m2 Photovoltaikzellenfläche nicht überschreiten.
Die kritische Phase ist dabei der Wechsel der Hemisphäre im Bereich des Äquators, aufgrund der
dort langen Nächte. Auch für hohe Breitengrade im hemisphärischen Sommer liegt der zulässige
solare Energiebedarf mit maximal 16 kWh/m2 nicht deutlich höher. Für Flugzeuge, die ganzjährig
betrieben werden sollen, wäre ein erhöhter Energiebedarf nur zu bestimmten Jahreszeiten für den
Betrieb spezieller Nutzlasten möglich.
Wird eine Möglichkeit zur Ausrichtung der Photovoltaikzellen zur Sonne vorgesehen, so kann das
Luftfahrzeug theoretisch mit einem Energiebedarf von ca. 16 kWh pro Tag und pro m2 Photovol-
taikzellenfläche ganzjährig in einer Höhe von ha = 20 km fliegen. Soll das Flugzeug nur saisonal
bei größeren Breitengraden eingesetzt werden, sind zudem deutlich höhere Energiebedarfe reali-
sierbar. Da eine Nachführeinrichtung für Photovoltaikzellen in der Regel mit zusätzlichem Gewicht
sowie zusätzlichem Reibungswiderstand verbunden ist und zudem meist weniger Photovoltaikfläche
kontinuierlich zur Sonne ausgerichtet werden kann, als Flügelfläche vorhanden ist, kann die zusätz-
lich gewonnene Energie schnell durch diese konstruktiven Nachteile aufgewogen werden. Weiterhin
führt ein erhöhter Energiebedarf zum Fliegen auch zu einem größeren Energiespeicher für den
Nachtflug. Für saisonal begrenzte Einsätze können Flugzeuge mit Nachführeinrichtungen für Pho-
tovoltaikzellen allerdings sinnvoll sein, da im Sommer die Nächte bei hohen Breitengraden kurz bis
verschwindend sind und die zusätzlich gewonnene Energie bspw. für leistungsstärkere Nutzlasten
verwendet werden kann.

4.3 Modellierung der emittierten Strahlung von Erde und Atmosphäre

Für die Berechnung der Temperaturen kritischer Bauteile des Flugzeugs ist neben dem Modell der
Zusammensetzung und des Zustands der Atmosphäre sowie dem Modell der solaren Einstrahlung
auch die von Körpern in der Nähe des Luftfahrzeugs emittierte Strahlung zu berücksichtigen. Nach
[122] trägt die planetare langwellige Ausstrahlung, die sich aus der Strahlung der Erde selbst, der
Strahlung der Wolken sowie der Strahlung der Atmosphäre zusammensetzt, bei einem Höhenballon
in einer Höhe von 33.000 m über einen gesamten Tag bis zu 49 % zur zugeführten Wärme bei und
kann daher nicht vernachlässigt werden.
Die Spektren der kurzwelligen Sonnenstrahlung und der von der Erde abgestrahlten langwelligen

0,0 0,00

0,5 0,01

1,0 0,02

1,5 0,03

2,0 0,04

St
ra

hl
un

gs
in

te
ns

itä
t

[W
/
m

2
/
n

m
]

St
ra

hl
un

gs
in

te
ns

itä
t

[W
/
m

2
/
n

m
]

150 1.000 10.000 100.000

Wellenlänge [nm]

4.000

kurzwellige Strahlung langwellige Strahlung

E = 1.360 W
m2

d = 149 · 109 km

T = 6.050 ◦C

E = 390 W
m2

T = 15 ◦C

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 Körpers mit einer Temperatur
T = 15◦C dargestellt, welches repräsentativ für die langwellige Ausstrahlung der Erde ist. Dabei
ist die unterschiedliche Skalierung der Ordinaten rechts und links zu beachten. Eine Wellenlänge
von λ = 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 größeren Wellenlänge mit einer Leistungsdichte von E = 390 W/m2 eine beachtliche
Größenordnung aufweist. Da die Erde am Tag und Nacht Wärme abstrahlt, erklärt sich auch der
genannte hohe Anteil der zugeführten Wärme durch die Erde bei Höhenballonen.
Das Thermalmodell des Antriebsstrangs in dieser Arbeit verwendet die Leistungsdichten der Strah-
lung und erfordert daher ein Breitbandmodell. Oft stehen, wenn überhaupt, die erforderlichen Ma-
terialkenngrößen nur als gemittelte Größen für bestimmte Wellenlängenbereiche zur Verfügung,
sodass der Mehrwert der Verwendung eines Spektralmodells den deutlich höheren Rechenaufwand
nicht rechtfertigt.
Ein Überblick zu Breitbandmodellen der atmosphärischen langwelligen Ausstrahlung kann [123]
entnommen werden. Die angegebenen Modelle hängen dabei vom Partialdruck des in der Atmo-
sphäre enthaltenen Wasserdampfs pw sowie der Atmosphärentemperatur Ta ab. Da die bis dato
beschriebenen Modelle für die Anwendung in niedrigen Höhen vorgesehen sind, wird in [124] ein
erweitertes Modell für große Höhen vorgeschlagen, das zudem den Luftdruck pa als zusätzlichen
Parameter verwendet. Dieses Modell wird auch im Rahmen dieser Arbeit angewendet. Die Leis-
tungsdichte wird mit der Stefan-Boltzmann-Konstante σ dabei wie folgt berechnet:

Elw,a = εlw,a · σ · Ta
4 (32)

Darin ist εlw,a das Emissionsvermögen der Atmosphäre in der Höhe des Luftdruckes pa:

εlw,a =
(
0,48 + 0,17 · pw

0,22
)

·
(

pa

p0

)0,45
(33)

Die langwellige Ausstrahlung der Erde hängt von der Temperatur der Erde und der Emissivität der
Erdoberfläche ab. Zudem durchläuft die Strahlung die Atmosphäre, bis sie auf das Luftfahrzeug in
der Höhe ha trifft, und unterliegt dabei – wie auch die solare Einstrahlung – der atmosphärischen
Dämpfung. Für die Leistungsdichte der langwelligen Ausstrahlung der Erde gilt:

Elw,e = τlw,a (ha) · εlw,e · σ · Te
4 (34)

Die Berechnung der atmosphärischen Dämpfung in dieser Arbeit basiert auf der in [125] angege-
benen Luftmassenabschätzung, die in [122] zur Dämpfungsberechnung der langwelligen Strahlung
genutzt wird. Damit wird τlw,a wie folgt ermittelt:

τlw,a = 1,716 − 0,5 ·
(
e

−0,65 pa
p0 + e

−0,095 pa
p0
)

(35)

Die Emissivität der Erde wird in dieser Arbeit als Konstante ohne geografische Abhängigkeit
angenommen. In der aus [126] entnommenen Abbildung 33 ist ersichtlich, dass die globalen Werte
deutlich über 0,9 liegen und offenbar für trockene Regionen etwas geringer ausfallen. Um die Wär-
mezufuhr zum Luftfahrzeug während der Nacht konservativ zu berechnen, wird εlw,e = 0,94
gewählt. Als Bodentemperatur wird für ha = 0 m vom Atmosphärenmodell 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 Veränderung der Position des Luftfahrzeugs zu jedem Simulationsschritt zu bestimmen.
Da globale Flugmissionen simulierbar sein sollen, wird die Position des Luftfahrzeugs grundsätzlich
in globalen Polarkoordinaten, d.h. Längengrad φ und Breitengrad λ, sowie der Höhe ha über dem
mittleren Meeresspiegel beschrieben. Die Berechnung des inkrementellen Flugwegs erfolgt jedoch im
geodätischen 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 Erdoberfläche von der Tangentialebene
vernachlässigt werden kann.
Um eine möglichst kurze Simulationszeit langandauernder Flugmissionen zu erzielen, wird auf eine
detaillierte Modellierung der Flugdynamik zugunsten einer großen Simulationsschrittweite verzich-
tet. Entsprechend werden keine atmosphärischen Störungen in Form von Böen berücksichtigt, 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
müssen jedoch in jedem Simulationsschritt neu berechnet werden, da insbesondere der elektrische
Ertrag der Solarpaneele von diesen Größen abhängt. Zudem muss eine Anpassung des Flugpfades
während der Simulationszeit möglich sein, um bspw. ertrags- oder speicheroptimierte Trajektori-
en zu realisieren. Dies umfasst unter anderem das bewusste Aufbauen zusätzlicher Flughöhe bei
temporärem Leistungsüberschuss. Zu diesem Zweck wird in dieser Arbeit ein quasistationäres Ver-
fahren zur Flugbahnberechnung gewählt, das sowohl die Anpassbarkeit des Flugpfades als auch die
Möglichkeit kurzer Simulationszeiten sicherstellt.
Der Prozess der Trajektorien- bzw. Flugpfadberechnung ist in Abbildung 34 dargestellt. Zu Beginn
wird zunächst das aktive Flugbahnelement, bspw. ein anzufliegender Wegpunkt oder ein Kreis, in
das geodätische Koordinatensystem des Luftfahrzeugs transformiert. Anschließend wird basierend
auf dem Anflugverfahren ein Trackpunkt berechnet, um das Flugzeug auf der gewünschten Bahn zu
führen. Dies ist insbesondere beim Flug auf den zusammengesetzten Figuren „Oval“ und „Acht“,
aber auch für 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 Berücksichti-
gung des limitierten Wenderadius sowie des Windes. Dazu wird zunächst eine Windkorrektur des
Trackpunkts vorgenommen. Anschließend werden die möglichen Flugpfade über den negativen so-
wie positiven Wendekreis berechnet. Aus diesen beiden Flugpfadkandidaten wird schließlich der
kürzere Weg gewählt. In Kombination mit der Überlagerung der Windgeschwindigkeit wird der
inkrementelle Flugweg über Grund innerhalb der Simulationsschrittweite bestimmt.
Basierend auf der inkrementellen Positionsveränderung wird abschließend die neue globale Positi-
on in polaren Koordinaten ermittelt. Zudem werden unter Verwendung der Wenderate sowie der
Flughöhe die Lagewinkel, der Kurs über Grund sowie der Windvorhaltewinkel des Luftfahrzeugs be-
rechnet. In den folgenden Abschnitten wird zunächst die Transformation von globalen Koordinaten
in das geodätische Koordinatensystem und zurück hergeleitet. Anschließend wird die Bestimmung
der Trackpunkte für den Anflug von Wegpunkten und den Folgeflug auf Kreisbögen erklärt. Darauf
aufbauend wird die Konstruktion komplexerer Flugbahnelemente in Form von Ovalen und Achten
erläutert. Weiterhin werden die Windkompensation, die Berücksichtigung 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. Darüber hinaus werden in dieser Arbeit
Kreise, Ovale und Achten als komplexere Flugbahnelemente verwendet. Die Beschreibung der Flug-
bahnelemente erfolgt im geodätischen Koordinatensystem, wobei die Position des Ursprungs des
geodätischen Koordinatensystems für das Flugbahnelement durch einen Referenzpunkt in globa-
len polaren Koordinaten festgelegt wird. Mithilfe des Referenzpunkts wird die Transformation des
Flugbahnelements in das geodätische Koordinatensystem des Flugzeugs ermöglicht.
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 über einen bestimmten Kurs festgelegt werden, ähnlich dem Anflug eines Funkfeuers über ei-
ne Standlinie in der klassischen Luftfahrt [127]. Als Erweiterung des einfachen Wegpunkts können
Wegpunktmuster definiert werden, wie in Abbildung 35 beispielhaft für drei Wegpunkte darge-
stellt. Der Referenzpunkt definiert dabei den Ursprung des geodätischen Koordinatensystems, das
zum Wegpunktmuster gehört. Wegpunktmuster sind unter anderem erforderlich, um Suchpfade,
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Abbildung 35: Beipsiel für Wegpunktmuster mit drei Wegpunkten und vorgegebenen Anflugkursen

wie in [128] beschrieben, abzufliegen. In dieser Arbeit wird das Wegpunktmuster auch für einzel-
ne Wegpunkte verwendet, da es eine Verallgemeinerung des einfachen Wegpunkts darstellt. Dem
Wegpunktmuster kann entweder eine bestimmte Anzahl von Umläufen oder eine festgelegte Zeit,
die das Luftfahrzeug dem Muster folgen soll, vorgegeben werden. Die Angabe eines Anflugkurses
ist für 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 für den Kreisflug festgelegt werden.
Aus Wegpunkten mit gerichtetem Anflug und Kreisbögen können komplexere Flugfiguren generiert
werden. Im Rahmen dieser Arbeit werden der Flug auf einem Oval sowie auf einer Acht erläu-
tert. Beide Figuren sind durch die Vorgabe der Kreise A und B vollständig spezifiziert, wobei
deren Mittelpunkte und Radien die geometrische Struktur der Figur bestimmen. Die jeweiligen
Tangentenpunkte an den Kreisen für die geraden Verbindungsstrecken können unter Berücksichti-
gung der Abbildungen 36 und 37 berechnet werden. Hierzu wird zunächst der Richtungswinkel von
Mittelpunkt A zu Mittelpunkt B bestimmt:

σM = arctan2
(
[MB]Gy − [MA]Gy , [MB]Gx − [MA]Gy

)
(36)

Weiterhin wird der Abstand der Kreismittelpunkte berechnet:

LM =
√((

[MB]Gx − [MA]Gy
)2

+
(
[MB]Gy − [MA]Gy

)2
)

(37)
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Nun können die Tangentenpunkte bestimmt werden. Für den Fall eines ovalen Flugpfadelements
gilt für den Kreis A:

σT ,p = σM − π

2 + arcsin
(

RA − RB

LM

)
σT ,n = σM + π

2 − arcsin
(

RA − RB

LM

)
(38)

und für den Kreis B:

σT ,p = σM + π

2 − arcsin
(

RA − RB

LM

)
σT ,n = σM − π

2 + arcsin
(

RA − RB

LM

)
(39)

Für den Fall eines achtförmigen Flugpfadelements werden die Tangentenpunkte in ähnlicher Weise
berechnet. Für den Kreis A gilt:

σT ,p = σM − arccos
(

RA + RB

LM

)
σT ,n = σM + arccos

(
RA + RB

LM

)
(40)

Für den Kreis B können die Tangentenpunkte wie folgt ermittelt werden:

σT ,p = σM + π − arccos
(

RA + RB

LM

)
σT ,n = σM + π + arccos

(
RA + RB

LM

)
(41)
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Abbildung 36: Konstruktion eines ovalen Flugbahnelementes
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Abbildung 37: Konstruktion eines achtförmigen Flugbahnelementes

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

5.1.3 Inkrementelle Flugbahnberechnung unter Windeinfluss

5.1.3.1 Optimale Flugbahnen

Aufgrund von Flugleistungsbeschränkungen kann das Flugzeug den Flugpfad nur innerhalb be-
stimmter Grenzen beeinflussen. Die Antriebsleistung sowie die Belastbarkeitsgrenze der Struktur
limitieren insbesondere die Fähigkeit zur Änderung des Kurses. Solarelektrische Stratosphärenflug-
zeuge sind von diesen Einschränkungen besonders betroffen, da die für einen dauerhaften Flug
erforderlichen Leichtbaustrukturen nur sehr geringe Manöverlasten zulassen. Daraus resultieren
große Wenderadien, die bei der Berechnung des Flugpfades zu berücksichtigen sind.
Um die in Abschnitt 5.1.2 vorgestellten Flugbahnelemente anzufliegen, besteht die Aufgabe in der
Regel darin, einen Zielpunkt mit einem bestimmten Kurs über Grund zu durchfliegen. Beim Weg-
punktmuster wird dieser Kurs durch die Anflugradiale vorgegeben, während er sich bei Kreisen
aus dem Tangentenkurs am Kreisbogen ergibt. Zudem besitzt das Luftfahrzeug an der aktuellen
Position einen Steuerkurs sowie einen Kurs über Grund und ist durch den minimal möglichen Wen-
deradius limitiert.
Für festgelegte Kurse am Anfangs- sowie am Endpunkt ist der kürzeste Pfad eine Kombination
aus Bögen mit minimalem Kurvenradius und geraden Segmenten. Werden mit P Bögen in ma-
thematisch positiver Richtung, N Bögen in mathematisch negativer Richtung sowie mit S gerade
Segmente bezeichnet, so lässt sich zeigen, dass der kürzeste 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 Berücksichtigung minimaler Kurvenradien für festgelegte Kur-
se am Anfangs- und Endpunkt nach Dubins

unter den genannten Randbedingungen die kürzeste 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 für einen Flug mit konstanter Geschwindigkeit in ruhender Atmosphäre kön-
nen ohne großen Aufwand ermittelt werden, wobei in der Regel alle Pfade berechnet werden, um
anschließend den kürzesten zu bestimmen. Liegt die Windgeschwindigkeit in der Größenordnung
der Fluggeschwindigkeit, so muss dieser Effekt entsprechend in die Berechnung der Dubins-Pfade
einbezogen werden, was die Lösung deutlich anspruchsvoller macht. Ein Kreisflug in einem hori-
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zontalen Windfeld mit konstanter Geschwindigkeit beschreibt über Grund eine Trochoide [132].
Werden die Kreisbögen 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 müssen
numerisch-iterativ bestimmt werden, da die Lösungsfunktion für die Verbindung von Start- und
Endpunkt mit Trochoiden unterschiedlichen Umlaufsinns in der Regel mehrere Nullstellen aufweist,
die nicht analytisch bestimmt werden können. Abhängig von der geometrischen Ausrichtung und
der Positionierung des Flugzeugs zum Zielpunkt können vorab die möglichen Kombinationen, die
den zeitoptimalen Pfad enthalten, identifiziert und damit der Berechnungsaufwand reduziert wer-
den [134]. Eine numerisch-iterative Lösung bleibt jedoch weiterhin notwendig.
Aufgrund des hohen Berechnungsaufwandes wird für die Missionssimulation ein vereinfachter An-
satz gewählt, bei dem auf die Festlegung eines festen Kurses über Grund für den Endpunkt des
Flugpfads verzichtet wird. Unter Berücksichtigung minimaler Kurvenradien haben Boisonnat und
Bui gezeigt, dass in diesem Fall der zeitoptimale Pfad ein verkürzter 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 PT zu berechnen, der als Ziel-
punkt angeflogen wird. Durch die sukzessive Anpassung des Trackpunkts, dem das Flugzeug je-
weils auf einem verkürzten Dubins-Pfad folgt, wird es auf die gewünschte Bahn und somit auf
den gewünschten Kurs gelenkt. Da sich zu jedem Simulationsschritt relevante Flugpfadparameter,
wie bspw. Windrichtung und -geschwindigkeit oder die Horizontalgeschwindigkeit des Flugzeugs in
der Atmosphäre, ändern können, ist eine Neuberechnung des Flugpfades grundsätzlich in jedem
Simulationsschritt erforderlich. Dadurch lässt sich das Trackpunkt-Verfahren ohne nennenswerten
Mehraufwand implementieren.
Die geometrischen Größen für den Anflug eines Wegpunkts sind in Abbildung 39 dargestellt. Darin
bezeichnet P die aktuelle Position des Luftfahrzeugs und PD den anzufliegenden Wegpunkt. Auf-
grund der geringen Steigleistung solarelektrischer Höhenflugzeuge erfolgt die Berechnung der Flug-

xG

yG

K⊥

K‖

KL

χD

χ

PD

P

PT

Abbildung 39: Geometrische Größen zur Berechnung des Track-Punktes PT beim Anflug eines
Wegpunkts auf einem Radial mit dem Kurs χD
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bahn mit minimalen Kurvenradien eingebettet in der Horizontalebene. Diese Entscheidung wird
durch die Tatsache bestärkt, 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 für die vertikale Bewegung ermöglicht und eine signifikanten Vereinfachung der durch
minimale Wenderadien eingeschränkten Flugbahnberechnung erreicht. Der minimale Kurvenradius
wird zu Beginn der Flugbahnberechnung innerhalb eines Simulationsschrittes gemäß den in Kapitel
5.2.5 angegebenen Gleichungen für den aktuellen Flugzustand neu bestimmt und für die Berech-
nung des inkrementellen Wegstückes, wie im Folgenden beschrieben, verwendet.
Der Trackpunkt wird ebenfalls in jedem Simulationsschritt, basierend auf der aktuellen Position
des Luftfahrzeugs P und dem Kurs über Grund χg, aktualisiert. Zunächst wird der Trackpunkt
ohne Berücksichtigung des Windeinflusses bestimmt, wobei die Berechnungen für den gerichteten
Anflug eines Wegpunkts und das Folgen eines Kreisbogens Unterschiede im Detail aufweisen. Die
folgende Windkorrektur ist für beide Fälle identisch.
Für die Berechnung werden die Punkte vektoriell im geodätischen Koordinatensystem dargestellt,
wobei bspw. [PD]G der Notation für den Punkt PD 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-
nächst werden die zum Anflugradial parallele Strecke K‖ sowie der vertikale Versatz K⊥ berechnet
nach:

K‖ = [PD]Gx · cos
(
χD

)
+ [PD]Gy · sin

(
χD

)
(42)

und:

K⊥ = [PD]Gy · cos
(
χD

)
− [PD]Gx · sin

(
χD

)
(43)

Weiterhin wird die Abweichung des aktuellen Kurses über Grund des Luftfahrzeugs vom gewünsch-
ten Anflugkurs über Grund ermittelt:

∆χ =
∣∣∣χD − χg

∣∣∣ (44)

Mit den ermittelten Werten kann nun der Trackpunkt bestimmt werden. Hierfür wurde eine Vor-
schrift entwickelt, die bei hoher Ablage vom Radial zunächst das Flugzeug senkrecht zum Radial
anfliegen lässt. Je näher das Luftfahrzeug am Radial fliegt und je größer die Kursabweichung ∆χ,
desto weiter wird der Trackpunkt nach vorne gelegt. Die Berechnungsvorschrift lautet:

KL = KL,0 ·
(
1 + k∆χ · ∆χ

)
· e

(
−

K‖
RT ,min

)
(45)

Der Faktor KL,0 entspricht dem Vorhalt, der gewählt wird, wenn die Ablage sowie die Kursabwei-
chung den Wert Null annehmen. Um stets einen ausreichend hohen Vorhalt zur Folge des Radials
zu gewährleisten, wird der Wert im Rahmen dieser Arbeit empirisch auf:

KL,0 = max (2 · VT AS · ∆t,2 · RT ,min) (46)

gesetzt. Der Faktor k∆χ gewichtet die Kursabweichung und wird ebenfalls empirisch auf:

k∆χ = 5
π

(47)

festgelegt.
Basierend auf der Berechnung des Vorhalts wird nun der Trackpunkt bestimmt. Da der Anflug
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über ein Radial richtungsgebunden ist, findet dieser nur dann über 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 größer 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:

[PT ]G =


[PD]G −

(
K‖ − KL

)
·


cos

(
χD

)
sin
(
χD

)
0

 für K‖ ≥ KL

[PD]G für K‖ < KL

(48)

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

[PD]Gx − [P]Gx
)2

+
(
[PD]Gy − [P]Gy

)2
≤ Vh · ∆t (49)

Dabei ist Vh die horizontale Komponente von VT AS , die mit Hilfe des Bahnwinkels γ berechnet
wird:

Vh = VT AS · cos (γ) (50)

Für die vertikale Komponente Vv gilt analog:

Vv = VT AS · sin (γ) (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 Größen. Hier wird
zunächst der Positionswinkel des Flugzeugs auf dem Kreisbogen bestimmt:

σP = arctan 2
(
− [M]Gy , − [M]Gx

)
(52)

Für den Sollkurs folgt:

χC = σP ± π

2 (53)

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

∆χ =
∣∣∣χC − χg

∣∣∣ (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⊥ =
√(

[M]Gx
)2

+
(
[M]Gy

)2
− R (55)
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Abbildung 40: Geometrische Größen zur Berechnung des Track-Punktes PT beim Flug auf einem
Kreis

Der Vorhalt KL wird nun mit Gleichung 45 ermittelt und für die Berechnung des Vorhaltewinkels
σL verwendet:

σL = KL

R
(56)

Nun wird der Positionswinkel des Trackpunkts bestimmt:

σT = σP ± σL (57)

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

[PT ]G = [M]G +

 R · cos (σT )
R · sin (σT )

0

 (58)

5.1.3.3 Windkompensation und Bahnwinkelberechnung

Der Anflug der bisher berechneten Trackpunkte führt nur in einer ruhenden Atmosphäre zur ge-
wünschten Flugbahn. Da für die langsam fliegenden solarelektrischen Höhenflugzeuge der Wind
einen besonders hohen Einfluss hat, muss dieser bei der Vorgabe der Trackpunkte berücksichtigt
werden. Die Windkorrektur des Trackpunkts PT erfolgt dabei ohne Berücksichtigung der Beschrän-
kung des Wenderadius des Flugzeugs. Dies wird als zulässige Vereinfachung betrachtet, da die
Windkorrektur in jedem Simulationsschritt erneut durchgeführt wird und sich die Flugbahn mit
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zunehmender Ausrichtung auf den Trackpunkt einer Bahn ohne Beschränkung des Wenderadius
annähert. 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 Atmosphäre bestimmt. In der Simulationsumge-
bung sind zwei Methoden zur Höhenänderung implementiert. Einerseits kann mit dem maximalen
bzw. minimalen Bahnwinkel gestiegen oder gesunken werden. Andererseits ist ein quasi-linearer
Übergang von der aktuellen Höhe des Flugzeugs zur Zielhöhe des Flugbahnelementes möglich. Im
Fall des maximalen bzw. minimalen Bahnwinkels ist die Berechnung der Windkompensation in-
sofern entkoppelt, als dass erst die Horizontalgeschwindigkeit Vh bestimmt wird und anschließend
die Berechnung des windkorrigierten Trackpunkts erfolgt. Dazu wird zunächst die Höhendifferenz
berechnet:

∆h = hD − ha (59)

Der Bahnwinkel wird nun durch Fallunterscheidung bestimmt:

Wenn ∆h

VT AS · ∆t
≥ sin (γmax): γ = γmax

Wenn ∆h

VT AS · ∆t
≤ sin (γmin): γ = γmin

Sonst: γ = arcsin
( ∆h

VT AS · ∆t

)
(60)

Die Berechnung der für die Windkorrektur notwendigen Horizontalgeschwindigkeit Vh 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
Vh genau so lange dauert wie die Verschiebung des Trackpunkts aufgrund der Windgeschwindigkeit.

xG

yG
P

Vh

ΨT

υ

KT

PT

PT ,W

ΨW

W

Abbildung 41: Windkorrektur des anvisierten Trackpunkts über einen modifizierten Relaxed Du-
bins Path
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Zunächst werden die Strecke KT und der Hilfswinkel υ berechnet mittels:

KT =
√(

[PT ]Gx
)2

+
(
[PT ]Gy

)2
(61)

und

υ = arctan 2
(
[PT ]Gy , [PT ]Gx

)
− ΨW (62)

Die Zeitäquivalenz für den Flug zum windkorrigierten Trackpunkt PT ,W sowie für die Verschiebung
von PT ,W nach PT mit der Windgeschwindigkeit führt bei vorab berechneter Horizontalgeschwin-
digkeit zur quadratischen Gleichung:

0 = t2 + 2 · VW · KT · cos (υ)
Vh

2 − VW
2 · t − KT

2

Vh
2 − VW

2 (63)

Bei einem quasi-linearen Übergang kann die Horizontalgeschwindigkeit nicht vorausberechnet wer-
den, da γ hier von der Verschiebung des Trackpunkts abhängt. Allerdings kann die Horizontalge-
schwindigkeit über die Beziehung:

Vh
2 · t2 = VT AS

2 · t2 − ∆h2 (64)

dargestellt werden. Dies führt zur quadratischen Gleichung:

0 = t2 + 2 · VW · KT · cos (υ)
VT AS

2 − VW
2 · t − KT

2 + ∆h2

VT AS
2 − VW

2 (65)

Mit Hilfe der Lösungsformel für quadratische Gleichungen in Normalform wird nun je nach Hö-
henänderungsmodus für Gleichung 63 oder Gleichung 65 die positive Lösung für t ermittelt. Damit
kann nun der windkorrigierte Trackpunkt bestimmt werden:

[PT ,W ]G = [PT ]G −

 VW · t · cos (ΨW )
VW · t · sin (ΨW )

0

 (66)

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 erwähnten verkürzten Dubins-Pfaden. In Abbildung 42
sind die geometrischen Zusammenhänge der Pfadberechnung dargestellt. Der Ursprung des lokalen
geodätischen Koordinatensystems liegt weiterhin im Referenzpunkt des Luftfahrzeugs. Hier wird
anstelle des Kurses über Grund der Steuerkurs über Grund ΨT des Luftfahrzeugs verwendet, da
dieser die aktuelle Richtung der horizontalen Geschwindigkeit in der Atmosphäre angibt. Die Be-
rechnung des Anflugpfades erfolgt in der bewegten Atmosphäre. Sofern der Zielpunkt außerhalb
der durch den minimalen Wenderadius aufgespannten Wendekreise liegt, existieren zwei mögliche
Anflugpfade, die beide ermittelt werden. Anschließend wird der kürzere der beiden Pfade gewählt
und entlang dieses Pfades das innerhalb der Simulationsschrittweite zurückgelegte Pfadinkrement
bestimmt. Liegt der Trackpunkt innerhalb eines Wendekreises, wird nur der Anflugpfad über 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:

[Mp]G =

 RT ,min · cos
(
ΨT + π

2
)

RT ,min · sin
(
ΨT + π

2
)

0


[Mn]G =

 RT ,min · cos
(
ΨT − π

2
)

RT ,min · sin
(
ΨT − π

2
)

0

 (67)

Für die Positionswinkel auf den Wendekreisen gilt:

σP ,p = ΨT − π

2
σP ,n = ΨT + π

2 (68)

Liegt der Trackpunkt auf oder außerhalb des Wendekreises, muss folgende Bedingung erfüllt sein:√(
[PT ,W ]Gx −

[
Mp/n

]G
x

)2
+
(

[PT ,W ]Gy −
[
Mp/n

]G
y

)2
≥ RT ,min (69)

Die weiteren Berechnungen berücksichtigen beide möglichen Pfade. Sollte nur ein Pfad realisierbar
sein, so wird die Berechnung für den aktuellen Simulationsschritt auf diesen Pfad beschränkt, wobei
die folgenden Formeln uneingeschränkt gelten. Die Pfadberechnung wird mit der Bestimmung der
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Tangentenwinkel der Wendekreise wie folgt fortgesetzt:

σT ,p = arctan 2
(
[PT ,W ]Gy − [Mp]Gy , [PT ,W ]Gx − [Mp]Gx

)
+ · · ·

· · · − arccos

 RT ,min√(
[PT ,W ]Gx − [Mp]Gx

)2
+
(
[PT ,W ]Gy − [Mp]Gy

)2


σT ,n = arctan 2

(
[PT ,W ]Gy − [Mn]Gy , [PT ,W ]Gx − [Mn]Gx

)
+ · · ·

· · · + arccos

 RT ,min√(
[PT ,W ]Gx − [Mn]Gx

)2
+
(
[PT ,W ]Gy − [Mn]Gy

)2

 (70)

Nun können die Wegstrecken über die Bögen bestimmt werden:

SA,p = RT ,min · |∆σp|
SA,n = RT ,min · |∆σn| (71)

Dabei sind ∆σp und ∆σn die Bogenwinkel der Pfade auf den Wendekreisen, die berechnet werden
nach:

∆σp = σT ,p − σP ,p

∆σn = σP ,n − σT ,n (72)

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

SL,p =
√(

[PT ,W ]Gx −
(
[Mp]Gx + RT ,min · cos (σT ,p)

))2
+ · · ·

· · · +
(
[PT ,W ]Gy −

(
[Mp]Gy + RT ,min · sin (σT ,p)

))2

SL,n =
√(

[PT ,W ]Gx −
(
[Mn]Gx + RT ,min · cos (σT ,n)

))2
+ · · ·

· · · +
(
[PT ,W ]Gy −

(
[Mn]Gy + RT ,min · sin (σT ,n)

))2
(73)

Schließlich kann die Berechnung der Pfadlängen erfolgen:

Sp = SA,p + SL,p

Sn = SA,n + SL,n (74)

Nach Auswahl des kürzeren Pfades kann nun der inkrementelle Weg zur neuen Position für den
folgenden Simulationsschritt im geodätischen Koordinatensystem bestimmt werden. Die Länge des
inkrementellen Weges innerhalb der bewegten Atmosphäre beträgt grundsätzlich horizontal Vh · ∆t
und vertikal Vv · ∆t. Für 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.

70



Ist der Weg über den positiven Wendekreis der kürzere Pfad, so gilt für die Berechnung:

Wenn SA,p ≥ Vh · ∆t:

ΨT ,t+∆t = ΨT ,t + Vh · ∆t

RT ,min

[P]Gt+∆t = [Mp]G +


RT ,min · cos

(
σP ,p + Vh·∆t

RT ,min

)
RT ,min · sin

(
σP ,p + Vh·∆t

RT ,min

)
Vv · ∆t

+ VW · ∆t ·

 cos (ΨW )
sin (ΨW )

0

 (75)

Wenn SA,p < Vh · ∆t:

ΨT ,t+∆t = ΨT ,t + ∆σp

[P]Gt+∆t = [Mp]G +

 RT ,min · cos (σT ,p)
RT ,min · sin (σT ,p)

Vv · ∆t

+ · · ·

· · · +

 Vh · ∆t − RT ,min · |∆σp| · cos
(
ΨT ,t+∆t

)
Vh · ∆t − RT ,min · |∆σp| · sin

(
ΨT ,t+∆t

)
0

+ VW · ∆t ·

 cos (ΨW )
sin (ΨW )

0

 (76)

Wird der Weg über den negativen Wendekreis als kürzerer Pfad bestimmt, so gilt für die Berechnung
der neuen Position:

Wenn SA,n ≥ Vh · ∆t:

ΨT ,t+∆t = ΨT ,t − Vh · ∆t

RT ,min

[P]Gt+∆t = [Mp]G +


RT ,min · cos

(
σP ,n − Vh·∆t

RT ,min

)
RT ,min · sin

(
σP ,n − Vh·∆t

RT ,min

)
Vv · ∆t

+ VW · ∆t ·

 cos (ΨW )
sin (ΨW )

0

 (77)

Wenn SA,n < Vh · ∆t:

ΨT ,t+∆t = ΨT ,t + ∆σn

[P]Gt+∆t = [Mp]G +

 RT ,min · cos (σT ,n)
RT ,min · sin (σT ,n)

Vv · ∆t

+ · · ·

· · · +

 Vh · ∆t − RT ,min · |∆σn| · cos
(
ΨT ,t+∆t

)
Vh · ∆t − RT ,min · |∆σn| · sin

(
ΨT ,t+∆t

)
0

+ VW · ∆t ·

 cos (ΨW )
sin (ΨW )

0

 (78)

Abschließend werden der neue Kurs über Grund χg, die über Grund zurückgelegte Strecke Sg sowie
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die Geschwindigkeit über Grund ermittelt. Für den Kurs über Grund gilt:

χg = arctan 2
(
[P]Gy,t+∆t − [P]Gy,t , [P]Gx,t+∆t − [P]Gx,t

)
(79)

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

Sg =
√(

[P]Gy,t+∆t − [P]Gy,t

)2
+
(
[P]Gx,t+∆t − [P]Gx,t

)2
(80)

Die Geschwindigkeit über Grund folgt aus Sg:

Vg = Sg

∆t
(81)

Der Wenderadius des Luftfahrzeugs wird über den Simulationsschritt gemittelt berechnet zu:

RT = Vh · ∆t

ΨT ,t+∆t − ΨT ,t
(82)

5.1.4 Globale Flugbahnen

Im globale Flugmissionen zu simulieren, muss die Form der Erde berücksichtigt werden. Dabei wird,
analog zur Berechnung des Sonnenstandes, eine Annäherung des Erdelipsoiden als Kugel mit dem
mittleren Erdradius R̄E vorgenommen. Die daraus resultierende Abweichung manifestiert sich in
geringfügigen Unterschieden der Flugbahnlänge, die für den Simulationszweck akzeptabel sind1.
Die in Abschnitt 5.1.2 beschriebenen Flugbahnelemente sind jeweils in einem geodätischen Koor-
dinatensystem definiert, dessen Ursprung gleichzeitig der globale Referenzpunkt ist. Um die Flug-
bahnberechnung im geodätischen Koordinatensystem des Flugzeugs auszuführen, wird die Verbin-
dung zwischen dem Flugzeug und dem Referenzpunkt des Flugbahnelements als Großkreis beschrie-
ben. Großkreise, auch Orthodromen genannt, sind mittelpunktgleiche Kreise auf Kugeloberflächen
und stellen die kürzeste Verbindung zwischen zwei Oberflächenpunkten 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 für kurze Strecken in der Regel
die kursgleiche Verbindung bevorzugt. Da die Kursnachführung in einer Softwaresimulation jedoch
keine Hürde darstellt, wird hier grundsätzlich die Orthodrome als verbindendes Element gewählt.
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′E) sowohl als Ortho-
drome als auch als Loxodrome dargestellt. Es ist ersichtlich, dass die Orthodrome als kürzeste
Verbindungslinie zwischen den gewählten Punkten um 354km bzw. bezogen auf die Loxodrome um
3,62 % kürzer ausfällt. Je weiter der Abstand zum Äquator, desto größer werden die Unterschiede.
Für die Transformation des Flugbahnelements in das geodätische Koordinatensystem des Flugzeugs
wird zunächst der Bogen der Orthodrome bestimmt:

ξO = arccos (sin (λ) · sin (λD) + cos (λ) · cos (λD) · cos (φD − φ)) (83)

Unter Nutzung des mittleren Erdradius wird die Länge der Orthodrome ermittelt:

SO = ξO · R̄E (84)

1Der verwendete mittlere Erdradius R̄E entspricht dem Radius der zum World Geodetic System - 1984 (WGS-84)
[136] Ellipsoiden volumengleichen Kugel. Die Oberfläche der resultierenden Kugel ist im Vergleich zum Ellipsoiden
um 0.22 % größer, der Umfang der Kugel am Äquator um 0.0021 % kleiner und der Umfang eines Kreises, der die
geografischen Nord- und Südpol durchläuft, um 0.1654 % größer.
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Weiterhin wird der Kurs über Grund der Orthodrome an der Position des Flugzeugs bestimmt:

χO = arccos

 cos (λ) · sin (λD) − cos(φ − φD) · cos (λD) · sin (λ)√
1 − (cos(φ − φD) · cos (λ) · cos (λD) + sin (λ) · sin (λD))2

 (85)

Der Referenzpunkt PD im geodätischen Koordinatensystem kann nun berechnet werden als:

[PD]G =

 SO · cos
(
χO

)
SO · sin

(
χO

)
hD

 (86)

Da bei komplexeren Flugbahnelementen alle Positionen relativ zum Referenzpunkt in dessen geo-
dätischem Koordinatensystem beschrieben sind, können diese Größen nun einfach additiv in das
geodätische Koordinatensystem des Flugzeugs überführt 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-
stücks innerhalb eines Simulationsschritts ist in Abbildung 44 illustriert. Mit dem inkrementellen
Wegstück Sg kann der Bogenwinkel der Orthodrome von Pt nach Pt+∆t berechnet werden:

ξg = Sg

R̄E

(87)
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φ = −79o30′
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Abbildung 43: Orthodrome und Loxodrome als Verbindung von zwei Punkten auf der Erdoberfläche
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Abbildung 44: Berechnung der neuen Position über der runden Erde

Die globalen polaren Koordinaten der neuen Position können nun berechnet werden als:

φt+∆t = arctan
(

sin (ξg) · sin (χg)
cos (ξg) · cos (λt) − cos (χg) · sin (ξg) · sin (λt)

)
+ φt

λt+∆t = arcsin
(
cos (ξg) · sin (λt) + cos (χg) · sin (ξg) · cos (λt)

)
(88)

5.2 Modellierung der Flugleistung des Luftfahrzeugs

5.2.1 Prozess der Flugzustandsberechnung

An die Flugbahnberechnung schließt sich die Flugzustandsberechnung an, mit dem Ziel, die aktuel-
le Antriebsleistung sowie die Lagewinkel des Luftfahrzeugs im geodätischen 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 für 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 Flexibilität des
Flugzeugs kann, soweit verfügbar, durch die statische Durchbiegung und Torsion des Flügels in
Abhängigkeit des Gesamtauftriebsbeiwerts sowie der Reynolds-Zahl berücksichtigt werden.
Aufgrund der wissenschaftlichen Fragestellung dieser Arbeit werden ausschließlich solarelektrische
Flugzeuge mit Batteriespeicher betrachtet. Bei diesen Flugzeugen bleibt die Masse während des
Fluges in Regel konstant. Weiterhin werden nur schiebewinkelfreie Flugzustände berücksichtigt.
Dies wird dadurch gerechtfertigt, dass auch beim Kurvenflug, unabhängig davon, ob dieser über
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-
sätzlich vorausgesetzt werden [138].
Der Prozess der Berechnung der Antriebsleistung ist in Abbildung 45 dargestellt. Aus der Vorausbe-
rechnung der Flugbahn werden VT AS , RT sowie der erforderliche Bahnwinkel γ als Eingangsgrößen
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Abbildung 45: Ablauf der Berechnung der Antriebsleistung

übernommen. Zunächst erfolgt die Berechnung des Schwenkwinkels des Auftriebsvektors ΦL, gefolgt
von der Bestimmung des benötigten Schubs FT . Ein Propellermodell liefert das Wellenmoment und
die Propellerdrehzahl. Darauf aufbauend wird ein Motormodell für die Berechnung der elektrischen
Leistungsaufnahme verwendet. Durch die vorab bestimmte Limitierung von γ in Abhängigkeit von
ha und VEAS 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 überprüft, 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 während der Laufzeit möglichst
vermieden werden. Dies kann durch ein engmaschiges Netz von Stützstellen 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
müssen Steigflug und Kurvenflug betrachtet werden. Sink- und Geradeausflug können dem Steigflug
als Sonderformen mit negativem bzw. den auf Null reduzierten Bahnwinkel zugerechnet werden.
Die auf das Flugzeug wirkenden Kräfte sind in Abbildung 46 dargestellt. Für die Zentrifugalkraft
FC gilt beim Kurvenflug mit Kurvenradius RT und Flugzeugmasse ma:

FC = ma

RT
· VT AS

2 (89)

Daraus folgt unter Berücksichtigung des Bahnwinkels γ und der Erdbeschleunigung g für den
erforderlichen Schwenkwinkel ΦL des Auftriebsvektors:

ΦL = arctan
(

VT AS
2

g · RT · cos (γ)

)
(90)

75



RT

x′
G

y′
G

zG

FW

xA

yA

zA
D

L

VT ASFC

FT

2

FT

2

ι

α

γ

α

ΦL

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

Dieser Winkel entspricht im Allgemeinen nur annähernd dem Rollwinkel des Flugzeugs Φ, wobei
die Abweichung mit zunehmendem Anstellwinkel α sowie mit kleiner werdendem Kurvenradius RT

zunimmt. Der Hintergrund dieser Abweichung liegt in der in der Luftfahrt üblichen Eulerwinkel-
Konvention. Dabei erfolgt die Transformation vom geodätischen in das flugzeugfeste Koordinaten-
system zunächst durch eine Rotation um die Gierachse um den Gierwinkel Ψ, gefolgt von einer
Nickrotation um den Winkel Θ, und abschließend durch eine Rotation um die Rollachse mit Φ.
Dabei setzt sich der Nickwinkel näherungsweise aus der Summe des Bahnwinkels γ und des An-
stellwinkels α zusammen. Da der Vektor des Auftriebs L senkrecht auf dem Vektor der Flugge-
schwindigkeit steht, liegt der Rechnung zunächst eine Nickbewegung um γ zugrunde, gefolgt von
einer Rotation um ΦL und abschließend einer zweiten Nickbewegung um α.
Zur Ermittlung des Anstellwinkels und des Schubs FT kann folgendes Gleichungssystem aufgestellt
werden:

0 = FT · cos (ι + α) − D − FW · sin (γ)
0 = −FC · cos (ΦL) + FW · cos (γ) · sin (ΦL)
0 = −FT · sin (ι + α) − L + FC · sin (ΦL) + FW · cos (γ) · cos (ΦL) (91)

Der Auftrieb und der Widerstand werden jeweils in Abhängigkeit vom dynamischen Druck q̄ sowie
den dimensionslosen aerodynamischen Beiwerten und ihrer Referenzfläche ausgedrückt:

L = q̄ · CL (α,Re) · Sref

D = q̄ · CD (α,Re) · Sref (92)

Der dynamische Druck ist definiert als:

q̄ = %

2 · VT AS
2 (93)

Die aerodynamischen Beiwerte CL und CD hängen sowohl vom Anstellwinkel α als auch von der
Reynolds-Zahl Re ab. Die Reynolds-Zahl ist definiert als:

Re = % · VT AS · Lref

µa
(94)
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wobei als Referenzlänge Lref in der Regel die Flügelprofiltiefe gewählt wird. Die Luftdichte % und
die dynamische Viskosität µa werden vom Atmosphärenmodell bereitgestellt. Die Abhängigkeit
von der Reynolds-Zahl ist insbesondere für langsam fliegende Flugzeuge, wie solarelektrische Hö-
henflugzeuge, von Bedeutung. Aufgrund der großen Dimension von Lref ist die Reynolds-Zahl in
niedrigen Höhen in der Regel ausreichend groß. Mit zunehmender Höhe kann sie jedoch aufgrund
der abnehmenden Luftdichte sowie der sinkenden Temperatur und der dadurch steigenden dyna-
mischen Viskosität auf problematische Größenordnungen von 105 und kleiner absinken. In diesem
Bereich können laminare Ablöseblasen mit großer Ausdehnung entlang der Profiltiefe auftreten,
wodurch die Fähigkeit des Flügels, Auftrieb zu erzeugen, deutlich reduziert wird. Mit steigender
Reynolds-Zahl nimmt die Ausdehnung der Ablöseblase ab, und die Strömung haftet – mit einer
turbulenten Grenzschicht – kurz hinter der Blase wieder am Profil an [139]. Diese Effekte führen
dazu, dass die Auftriebskapazität des Flügelprofils von der Reynolds-Zahl abhängt und der Wider-
stand bei kleinen Reynolds-Zahlen überproportional ansteigt. Daher muss die Abhängigkeit von
der Reynolds-Zahl berücksichtigt werden.
Die Gewichtskraft wird mit der Flugzeugmasse ma berechnet zu:

FW = ma · g (95)

Werden nun die zweite und die dritte Gleichung des Gleichungssystems 91 ineinander eingesetzt,
ergibt sich – zusammen mit dem Schubeinstellwinkel ι – ein gekoppeltes nichtlineares Gleichungs-
system mit den unabhängigen Größen α und FT :

0 = FT · cos (ι + α) − FW · sin (γ) − q̄ · CD (α,Re) · Sref

0 = −FT · sin (ι + α) + FW · cos (γ)
cos (ΦL) − q̄ · CL (α,Re) · Sref (96)

Dieses Gleichungssystem kann in der Regel nur numerisch gelöst werden. Ist die Summe ι + α
jedoch sehr klein – was bei einem negativen Schubeinstellwinkel und einem positiven Anstellwin-
kel näherungsweise der Fall ist – können signifikante Vereinfachungen vorgenommen werden. Der
Auftriebsbeiwert kann in diesem Fall analytisch bestimmt werden zu:

CL = 1
q̄ · Sref

· FW · cos (γ)
cos (ΦL) (97)

Die Werte für CL und CD liegen in der Regel tabelliert in Abhängigkeit von α und Re vor, sodass α
bei bekanntem CL durch Interpolation bestimmt werden kann. Anschließend kann CD mittels des
berechneten α aus der Interpolationstabelle ermittelt werden. Der erforderliche Schub wird darauf
basierend berechnet zu:

FT = q̄ · Sref · (CD (α,Re) + CL (α,Re) · cos (ΦL) · tan (γ)) (98)

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

CD = CL,0 + KD · CL
2 (99)

Mit einem für Flugzeuge mit hochgestrecktem Flügel repräsentativen Faktor KD = 0,019 und
einer Flughöhe von ha = 20 km wurde nun für jede Summe ι + α der Bahnwinkel γ sowie der
Schwenkwinkel des Auftriebs ΦL im Bereich −10◦... + 10◦ variiert. Anschließend wurde die maxi-
male Abweichung zwischen den numerisch bestimmten Werten und den nach dem vereinfachten
Verfahren berechneten Werten ermittelt. Für 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 für die gewählten Werte unter 1 % liegen, womit die Wahl
des vereinfachten Berechnungsverfahrens für Auftrieb und Schub als gerechtfertigt angesehen wird.
Falls erforderlich, kann in der Simulationsumgebung die iterative Berechnungsmethode gewählt
werden.
Nachdem ΦL, α, γ und Ψ bestimmt wurden, können nun die Euler-Winkel des Luftfahrzeugs be-
rechnet werden:

Θ = arcsin (cos (α) · sin (γ) + sin (α) · cos (ΦL) · cos (γ))

Φ = arcsin
(sin (ΦL) · cos (γ)

cos (Θ)

)
Ψ = ΨT + arcsin

(sin (ΦL) · sin (α)
cos (Θ)

)
(100)

Dabei ist ersichtlich, dass für ΦL = 0◦ der Nickwinkel zur Summe aus α und γ übergeht, Φ Null
und Ψ gleich ΨT wird.

5.2.3 Bereiststellung der aerodynamischen Beiwerte

Die zur Berechnung von Auftrieb und Widerstand notwendigen aerodynamischen Beiwerte CL und
CD werden in der Regel während des Entwurfs des Luftfahrzeugs erstellt und können in tabellierter
Form in der Simulationsumgebung verwendet werden. Hierfür 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 Universität Turin, für die die CFD-Software VSAERO [140] verwendet wurde [141]. Aufgrund
der in der Regel hohen Elastizität solarelektrischer Höhenflugzeuge werden heute auch gekoppelte
aerodynamische und strukturmechanische Analysen zur Berechnung der Beiwerte für verschiedene
Flugzustände genutzt [142]. Wird das Luftfahrzeug bereits betrieben, können 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 Qualität der aerodynamischen Beiwerte erhöht wird.
Liegen zum Zeitpunkt der ersten Missionssimulationen für einen neuen Entwurf noch keine aerody-
namischen Daten vor, so können Vorentwurfsmethoden zur Erzeugung des Datensatzes basierend
auf der Geometrie des Flugzeugs genutzt werden. Auch im Rahmen dieser Arbeit war es erfor-
derlich, einen vorläufigen aerodynamischen Datensatz zu erstellen. Der dabei angewandte Prozess
wird anhand des Entwurfs von HAP-α, der selbst nicht Gegenstand dieser Arbeit ist, erläutert
und ist in Abbildung 48 dargestellt. Hierfür wird zunächst in einer MATLAB®-Datenstruktur die
für die Beiwertberechnung relevante Geometrie für verschiedene äquivalente Fluggeschwindigkei-
ten zusammengestellt. Die Geometrie-Datenstruktur beschreibt unterschiedliche Komponenten des
Flugzeugs, wie bspw. den Flügel sowie das Höhen- und Seitenruder, durch die Vorgabe von Profil-
geometrien und deren Position. Mit der Software XFoil werden für die Profile in Abhängigkeit von
der Reynolds-Zahl die Polaren erzeugt. Die Software AVL wird verwendet, um für verschiedene äqui-
valente Fluggeschwindigkeiten und Anstellwinkel die Auftriebsverteilung über die aerodynamisch
wirksamen Komponenten zu bestimmen und den auftriebsabhängigen induzierten Widerstand CD,i
zu berechnen. Anschließend wird mit Hilfe der Auftriebsverteilung der Druck- und Reibungswider-
stand aus den Profildaten für das Flugzeug ermittelt und mit dem induzierten Widerstand sowie
den Zusatzwiderständen der Anbauteile zum Gesamtwiderstandsbeiwert CD zusammengeführt.
Als Ende der 1980er Jahre am Massachusetts Institute of Technology das muskelkraftbetriebene
Flugzeug Daedalus entwickelt wurde, wurden Flügelprofile auf ihre Einsatzeignung für Reynolds-
Zahlen deutlich kleiner als 100.000 untersucht und optimiert [144]. Ein Ergebnis dieser Arbeiten
war die Entwicklung der Software XFoil zur Berechnung von Strömungsverhältnissen für zweidi-
mensionale Profile unter Berücksichtigung der Viskosität des strömenden Fluids [145]. Aufgrund
der weiten Verbreitung im Vorentwurf von Flugzeugen sowie der hohen Ergebnisgüte, die bspw. in
[146] aufgezeigt wird, wurde XFoil für die Berechnung der Profilpolaren im Rahmen dieser Arbeit
gewählt. Die Profilpolaren stellen den sogenannten Profilwiderstand, der als Summe aus Reibungs-
und Druckwiderstand zusammengefasst wird, als Funktion des Auftriebs dar. Für den inneren
Bereich des Flügels des Flugzeugs HAP-α wurde als Niedrig-Reynolds-Zahl-Profil das vom DLR
entworfene Profil MH139R2 ausgewählt. Dieses Profil weist eine deutliche Wölbung auf und kann
hohe Auftriebsbeiwerte erzielen. An den Flügelspitzen werden keine derart hohen Auftriebsbeiwerte
benötigt, sodass mit dem ebenfalls vom DLR entworfenen Profil MH139T ein Profil mit geringe-
rer Wölbung und entsprechend geringerem Nullauftriebsmoment gewählt werden konnte. Für die
Profile des Seitenleitwerks sowie des Höhenleitwerks, das als Ganzes als Höhenruder 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 für unterschiedliche Reynolds Zahlen für das MH139R2

wurde mit dem NACA0009 ein symmetrisches Profil ausgewählt. Für 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 CD,i, der lokalen Auf-
triebsbeiwerte sowie der Trimmung verwendet wird, basiert auf dem Panelverfahren Vortex Lattice
Methode (VLM) [147]. VLM zählt zu den einfachsten Methoden der dreidimensionalen Strömungs-
analyse und geht von der Annahme aus, dass das Strömungsfeld um eine auftriebserzeugende Fläche
in Form von hufeisenförmigen Wirbellinien modelliert werden kann. Die auftriebserzeugenden Flä-
chen werden dabei in eine Vielzahl kleiner Flächen diskretisiert, die jeweils Ursprung eines der
Wirbel sind. Die Wirbelstärke wird unter der Annahme bestimmt, dass die Strömungsgeschwindig-
keit senkrecht zur Fläche verschwindet. Aus der Wirbelstärke werden die Auftriebsverteilung und
der induzierte Widerstand berechnet [148]. Je nach Flexibilität des Flugzeugs kann für ausreichend
steife Konstruktionen die Auslegungsgeometrie für den Reiseflug verwendet werden. Aufgrund der
ausgeprägten Flexibilität des Flugzeugs HAP-α wird bei der Berechnung des Auftriebs die von der
äquivalenten Fluggeschwindigkeit abhängige Durchbiegung und Torsion des Flügels berücksich-
tigt. Diese Daten wurden durch die aeroelastische Analyse des Flugzeugs mittels eines gekoppelten
Aerodynamik-Strukturmechanik-Modells bereitgestellt [149].
Das für die Auftriebsberechnung mit AVL verwendete Geometriemodell ist in Abbildung 50 für
verschiedene Auftriebsbeiwerte, bzw. verschiedene äquivalente Fluggeschwindigkeiten für den Ho-
rizontalflug, illustriert. Die äquivalente Fluggeschwindigkeit berechnet sich nach:

VEAS = VT AS ·
√

%

%0
(101)

Sowohl AVL als auch die für die aeroelastische Analyse eingesetzten Panelverfahren betrachten die
Strömung als reibungsfrei. Zur Berechnung der für die Strukturauslegung maßgeblichen Auftriebs-
kräfte ist diese Vernachlässigung in der Regel akzeptabel. Eine ausreichend genaue Abschätzung
des Widerstands zur Berechnung der notwendigen Antriebsleistung für eine Missionssimulation ist
damit allerdings nicht möglich, weshalb die hier vorgenommene Ergänzung mit den Formwider-
ständen erforderlich ist. Für eine äquivalente Fluggeschwindigkeit von VEAS = 11 m/s und einen
getrimmten Auftriebsbeiwert von CL = 0,508, welcher bei dieser Geschwindigkeit dem Horizontal-
flug entspricht, ist die berechnete Auftriebsverteilung für Flügel und Höhenleitwerk in Abbildung
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Abbildung 50: Illustration des AVL Modells für verschiedene VEAS

51 dargestellt.
Die Berechnung des Gesamtwiderstands wird gemäß dem in [150] beschriebenen Vorgehen durch-
geführt. Mit AVL werden an NA,j diskreten Stellen der j auftriebserzeugenden Komponenten die
lokalen Auftriebsbeiwerte cl,i ermittelt. Der Flügel des Flugzeugs HAP-α wurde hierzu in 40 Ele-
mente diskretisiert. Mittels der mittleren Profilsehnenlänge ci des Elements i wird jeweils die lokale
Reynolds-Zahl bestimmt nach:

Rei = Re · ci

Lref
(102)

Anhand des lokalen Auftriebsbeiwerts und der lokalen Reynolds-Zahl können nun die Formwider-
standsbeiwerte cd,i aus den XFoil-Polaren entnommen werden. Der Formwiderstandsbeiwert für die
auftriebserzeugenden Komponenten wird nun durch Summation der mit der Größe des Flächenele-
ments gewichteten lokalen Formwiderstandsbeiwerte gebildet [151]:

CD,pf =
j=NA∑
j=1

i=NA,j∑
i=1

cd,i · ci · ∆y (103)
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Abbildung 51: Mit AVL berechnete Auftriebsverteilung für VEAS = 11 m/s und CL = 0,508
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Neben dem Flügel und den Leitwerken erzeugen weitere Anbauteile aerodynamischen Widerstand.
Hierzu zählen in erster Linie die Nutzlastverkleidung, der Rumpf, das Fahrwerk und die Moto-
ren. Weitere kleine Beiträge werden bspw. von den Antennen verursacht. Die Nutzlastverkleidung
wird beim Flugzeug HAP-α wie ein Seitenleitwerk betrachtet. Die Form entspricht dabei einem
NACA0009-Profil. Die Berechnung des Widerstands erfolgt hier analog zum Flügel 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 vernachlässigbar sind. Der vom
Rumpf erzeugte Widerstand setzt sich daher ausschließlich aus Reibungs- und Druckwiderstand
zusammen. Der zusammengesetzte Widerstand kann basierend auf dem Reynolds-Zahl-abhängigen
Reibungswiderstand einer flachen Platte Cf und einem den Druckwiderstand berücksichtigenden
Formfaktor KF F berechnet werden [152]. Es gilt:

CD,fus = Cf · KF F · Swet

Sref
(104)

Der Reibungswiderstand wird unter der Annahme einer vollständig turbulenten Umströmung wie
folgt berechnet [153]:

Cf = 0,072
Refus

0,2 (105)

Die Reynolds-Zahl des Rumpfes wird mit der Rumpflänge lfus bestimmt zu:

Refus = Re · lfus

Lref
(106)

Der Formfaktor des Rumpfes wird nach [154] abgeschätzt zu:

KF F = 1 + 1.5 ·
(

dfus

lfus

) 3
2

+ 7 ·
(

dfus

lfus

)3

(107)

Dabei gibt dfus den Durchmesser des Rumpfes an. Für alle weiteren aerodynamisch relevanten An-
bauteile werden die im Rahmen des aerodynamischen Entwurfs vom Entwicklungsteam von HAP-α
abgeschätzten Widerstandsbeiwerte für diese Arbeit übernommen. Die Widerstandsbeiwerte dieser
Bauteile sind in Tabelle 5 aufgeführt. Zudem ist die Umrechnung auf die Referenzfläche des Flug-
zeugs angegeben sowie die Gesamtsumme des Zusatzwiderstandsbeiwerts CD,add.
Nun kann für vorgegebene Reynolds-Zahl eine Flugzeugpolare ermittelt werden, indem zu jedem
CL der Widerstandsbeiwert aus den einzeln ermittelten Komponenten zusammengefasst wird:

CD = CD,i + CD,pf + CD,fus + CD,add (108)

Diese Methode ermöglicht auf einfache Weise, basierend auf der dreidimensionalen Geometrie, eine
erste Abschätzung der Flugleistung neuer Entwürfe vorzunehmen. Aufgrund verschiedener Unsi-
cherheiten muss dieser Datensatz jedoch im späteren Projektverlauf mithilfe von Flugversuchsdaten
verfeinert werden, um die Simulationsumgebung bspw. als Missionsplanungswerkzeug oder für Ana-
lysen höherer Güte nutzen zu können.
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Tabelle 5: Zusatzwiderstände durch Anbauteile an HAP-α

Anbauteil CD,n Sn CD,n · Sn/Sref

Landekufe Flügel rechts 0,243 0,0032 0,000022
Landekufe Flügel 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
Flügel-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:

• Das Verfahren berücksichtigt keine Interferenzwiderstände, z. B. zwischen Flügel und Rumpf
oder zwischen Propeller und Flügel.

• Die Form des folienbespannten Flügels wird idealisiert und als profiltreu angenommen.

• Die Solarzellen werden lediglich durch eine Anpassung des forcierten Umschlagpunktes von
laminarer zu turbulenter Umströmung auf die Vorderkante der Photovoltaikzellenbelegung
des Flügelprofils berücksichtigt.

• Die Rückwirkung des Propellers auf das Leitwerk wird nicht einbezogen.

Der im Rahmen dieser Arbeit verwendete Aerodynamikdatensatz repräsentiert den Kenntnisstand
der Entwicklung von HAP-α zum Zeitpunkt des Entstehens dieser Arbeit. Basierend auf den zu-
künftig stattfindenden ersten Flugversuchen in niedriger Höhe wird dieser Datensatz sukzessive
verbessert um die später im Rahmen der Arbeit getroffenen Aussagen zur Fähigkeit des Flugzeuges
die beabsichtige Höhenflugmission durchzuführen zu validieren oder anzupassen. Auf die grund-
sätzliche Vorgehensweise und die im Rahmen dieser Arbeit vorgestellten Simulationsmethode hat
eine zukünftige 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 Höhenflugzeugen wird der Propeller auf den Reiseflug in der Einsatzhöhe ausgelegt.
Eine besondere Herausforderung stellt der Steigflug in niedriger Höhe dar, da die Luftdichte hier
wesentlich höher ist als in der Stratosphäre. Um unterschiedlichen Luftdichten und Fluggeschwin-
digkeiten gerecht zu werden, verfügen propellergetriebene Flugzeuge oft über Propellerblätter mit
einstellbarem Einstellwinkel. Da ein Verstellmechanismus jedoch zusätzliches Gewicht und ein er-
höhtes Ausfallrisiko mit sich bringt, werden Propeller für die im Rahmen dieser Arbeit betrachtete
Flugzeugklasse in der Regel ohne Verstellmechanismus ausgeführt. 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 ηP zu maximieren. Diese Optimierung gelingt bei einem Propeller mit fester Blatt-
einstellung in der Regel nur für einen bestimmten Arbeitspunkt. Eine besondere Herausforderung
beim Propellerentwurf sind die bereits bei der aerodynamischen Auslegung angeführten niedrigen
Reynolds-Zahlen [155]. Ein Optimierungsalgorithmus für Propeller hochfliegender Solarflugzeuge
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mit expliziter Berücksichtigung der geringen Reynolds-Zahlen wird bspw. in [156] beschrieben.
Der Entwurf des Propellers für HAP-α erfolgte außerhalb dieser Arbeit. Dabei kam eine inverse
Entwurfsmethode zum Einsatz, die unter Vorgabe von Blattanzahl, Propellerdurchmesser, aerody-
namischem Profil und der über die Blattlänge verteilten Profiltiefe die optimale Auftriebsverteilung
sowie die entsprechenden lokalen Einstellwinkel für das Blatt ermittelt [157].
Der Propellerentwurf liefert die für die Simulationsumgebung notwendigen Größen Schubbeiwert cT

und Leistungsbeiwert cP , jeweils als Funktion des Fortschrittsgrades J . Der Fortschrittsgrad ergibt
sich aus dem Verhältnis der axialen Strömungsgeschwindigkeit, die im vorliegenden Fall annähernd
VT AS beträgt, zur Umfangsgeschwindigkeit des Propellers und wird bestimmt zu:

J = VT AS

npr · Dpr
(109)

Dabei sind npr die Drehzahl des Propellers und Dpr der Propellerdurchmesser. Das Produkt npr ·Dpr

wird auch als gekürzte Umfangsgeschwindigkeit bezeichnet, da die tatsächliche Umfangsgeschwin-
digkeit der Blattspitze um den Faktor π größer ist. Der Schub des Propellers kann mittels des
Schubbeiwerts bestimmt werden zu:

FT ,p = % · npr
2 · Dpr

4 · cT (110)

Für die mechanische Leistungsaufnahme gilt:

Ppr = % · npr
3 · Dpr

5 · cP (111)

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

ηpr = J · cT (J)
cP (J) (112)

Für den Propeller des Flugzeugs HAP-α sind die Effizienz sowie die Schub- und Leistungsbeiwert-
verläufe in Abbildung 52 dargestellt. Die maximale Effizienz tritt bei einem Fortschrittsgrad von
ca. 0,75 auf, was zu einem Verhältnis von ca. 0,23 zwischen Fluggeschwindigkeit und Umfangs-
geschwindigkeit des Propellers führt. Bei einer Geschwindigkeit VEAS 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-α
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Flughöhe 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 VT AS ebenfalls vorgegeben ist, können die zu den tabel-
lierten Fortschrittsgradwerten korrespondierenden Drehzahlwerte npr aus Gleichung 109 berechnet
werden. Die für J tabellierten Werte für cT werden anschließend in Abhängigkeit von der Drehzahl
dargestellt, indem die ermittelten Drehzahlwerte in die Gleichungen 110 eingesetzt werden.
Die Drehzahl des Propellers wird nun durch numerisches Lösen dieser Gleichung für den erfor-
derlichen Schub bestimmt. Die Leistung und die Effizienz des Propellers können anschließend mit
Hilfe der Gleichungen 111 und 112 berechnet werden. Das Wellenmoment des Propellers ergibt sich
abschließend zu:

Mpr = Ppr

2π · npr
(113)

Damit liegen alle notwendigen Zusammenhänge zur Bestimmung der mechanischen Leistungsdaten
in jedem Simulationsschritt vor.

5.2.5 Berücksichtigung von Limitierungen

Das Luftfahrzeug unterliegt verschiedenen sicherheits- bzw. bauartbedingten Limitierungen. Für
einen sicheren Flug ist es erforderlich in einem bestimmen Geschwindigkeitsbereich zu fliegen. In
Abbildung 53 sind die für das Flugzeug HAP-α im Entwurf definierten Geschwindigkeitsgrenzen in
Abhängigkeit von der ISA-Druckhöhe dargestellt [149]. Als Untergrenze gilt dabei die Stallgeschwin-
digkeit Vs, die bei maximalem Auftriebsbeiwert CL,max erreicht wird. Da ein Unterschreiten der
Stallgeschwindigkeit zum Strömungsabriss und in der Folge zum Verlust des Flugzeugs führt, liegt
die minimale Geschwindigkeit des sicheren Betriebsbereiches Vo,min mit ausreichendem Abstand
über Vs. In großen Höhen werden keine, die Relativgeschwindigekit des Flugzeugs zur Atmosphäre
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Abbildung 53: Zulässiger Geschwindigkeitsbereich des DLR Luftfahrzeugs HAP-α
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wesentlich beeinträchtigenden, atmosphärische Störungen erwartet, sodass dort die minimale Be-
triebsgeschwindigkeit näher an Vs herangezogen werden kann. Bei der Geschwindigkeit Vne werden
die strukturellen Auslegungslasten des Flugzeugs erreicht. Um auch hier über ausreichend Sicher-
heitsabstand zu verfügen, wurde die maximale Betriebsgeschwindigkeit Vo,max festgelegt.
Aufgrund der Leistungsgrenzen der Flugantriebe sind die erreichbaren Steigraten bzw. Bahnwinkel
limitiert. Für HAP-α sind die erreichbaren Bahnwinkel γ für die minimale sowie die maximale
Fluggeschwindigkeit in Abbildung 54 angegeben. Die obere Grenze der Bahnwinkelbeschränkung
wird in niedrigen Flughöhen zunächst durch die Drehmomentgrenze und in größeren Höhen ab
ca. 11 km durch die Leistungsgrenze vorgegeben. Die untere Grenze ist hier durch den Propeller-
Leerlauf bestimmt. Grundsätzlich kann mit den Antrieben auch ein Bremsmoment erzeugt und
durch die Propeller ein negativer Schub aufgebaut werden. Diese Möglichkeit ist durch die Mo-
dellierung der Antriebe auch grundsätzlich im Modell vorhanden, wird aber zunächst 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 während des Abstiegs ein Gebiet mit unruhiger Atmosphäre schneller vertikal zu durchfliegen.
Eine lang andauernde Nutzung der Bremsfunktion steht jedoch nur so lange zur Verfügung, wie die
erzeugte Energie in die Batterien zurückgespeist werden kann oder so gering ist, dass sie von Avio-
nik und Nutzlast konsumiert wird. Optimierte Abstiegspfade unter Nutzung der Bremsfunktion
sollen später mit Hilfe der Simulationsumgebung ermittelt werden, gehen aber über den Rahmen
dieser Arbeit hinaus.
Weiterhin stellt der erzielbare Kurvenradius bei hochfliegenden Solarflugzeugen eine nennenswerte
Einschränkung dar. Für das hier gewählte Beispiel HAP-α wird im Bereich niedriger Flughöhen,
im Fall von Vo,max bis ca. 5 km Flughöhe sowie im Fall von Vo,min bis ca. 12 km Flughöhe, der
Kurvenradius durch die Gefahr des Strömungsabrisses an der Flügelspitze limitiert. Werden kon-
struktive Maßnahmen, wie eine Schränkung des Flügelprofils, vernachlässigt, so kann der minimale
Kurvenradius, unter Berücksichtigung eines Sicherheitsabstandes zur Stallgeschwindigkeit von 10%
der Anströmgeschwindigkeit an der Flügelspitze, berechnet werden zu:

RT ,min = b

2 ·
(
1 − 1,1·Vs

VT AS

) (114)
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Abbildung 54: Erreichbarer Bereich von Flugpfadwinkeln des DLR Luftfahrzeugs HAP-α
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In dieser Formel ist b die Flügelspannweite und der Faktor 1,1 berücksichtige die 10 % Erhöhung
von Vs.
In größeren Höhen stellt hingegen die für den Kurvenflug notwendige Auftriebserhöhung das be-
grenzende Element dar. Daher wird unter Nutzung des maximalen Lastvielfachen ng,max für den
Kurvenflug der zugehörige Kurvenradius berechnet:

RT ,min =
√

1
ng,max

2 − 1 · VT AS
2

g · cos (max (|γmax| , |γmin|)) (115)

Für HAP-α wird das Lastvielfache auf ng,max = 1,1 begrenzt. Aus beiden Berechnungen wird der
größere Kurvenradius als minimaler Kurvenradius gewählt.
In Gleichung 115 fließt anstatt des aktuellen Bahnwinkels γ der Betrag des maximalen bzw. mini-
malen Bahnwinkels ein. Der Hintergrund ist, dass zur Berechnung des minimal möglichen Wende-
radius in Abhängigkeit des aktuellen Bahnwinkels, beide Größen über Gleichung 98 iteriert werden
müssten. Dies würde die Simulationszeit einer Mission signifikant erhöhen. Andererseits weichen
die minimalen Wenderadien selbst bei Annahme eines vom Luftfahrzeug HAP-α nicht erreichbaren
maximalen Bahnwinkels von 15◦ zu einem tatsächlichen Bahnwinkel von 0◦ lediglich um ca. 3,5 %
ab.
In Abbildung 55 sind die minimalen Kurvenradien und maximalen Wenderaten für einen Bahnwin-
kel von γ = 0◦ jeweils für Vo,min und Vo,max dargestellt.
Mit der in diesem Abschnitt aufgezeigten Methode zur Berechnung des Flugzustandes, hier be-
stehend aus Antriebsleistung und Lagewinkeln des Luftfahrzeugs, können die erforderlichen Größen
zur Bestimmung der Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne sowie zur elektrischen Leistungsauf-
nahme der Flugantriebe ermittelt werden. Damit ist die Grundlage für die Berechnung des elektri-
schen Energieflusses sowie der Wärmeströme im nächsten Abschnitt gelegt.

0 150 300 450 600

Minimaler Bahnradius RT ,min [m]

0

5

10

15

20

25

IS
A

Fl
ug

hö
he

h
A

[k
m

]

0 5 10 15 20

Maximale Wenderate Ψ̇ [o/s]

0

5

10

15

20

25

IS
A

Fl
ug

hö
he

h
A

[k
m

]

Vo,min Vo,max

Abbildung 55: Minimale Kurvenradien und maximale Wenderaten für ein maximales Lastvielfaches
von ng,max = 1,1

87





6 Modellierung des Antriebsstrangs

6.1 Umfang des Antriebsstranges

Der Antriebsstrang ist für den Energiehaushalt das wichtigste System des Luftfahrzeugs. Die Haupt-
funktion des Antriebsstrangs ist die Bereitstellung des notwendigen Schubs zur Durchführung des
Fluges. Aufgrund des sehr engen Zusammenwirkens werden in der vorliegenden Arbeit neben den
elektrischen Flugantrieben auch die Energiebereitstellung und -speicherung zum Antriebsstrang ge-
zählt. Das Luftfahrzeug HAP-α verfügt über zwei Antriebsstränge, jeweils einen in jeder Flügelhälf-
te. Beide Antriebsstränge sind unabhängig in der Lage, die flugkritische Avionik des Luftfahrzeugs
zu versorgen. Zur Avionik zählen neben den Rechnersystemen und der Kommunikationsausrüstung
auch die Sensornutzlasten sowie die Steuerflächenaktuatoren. Bei einem Ausfall eines der beiden
Antriebsstränge ist es daher weiterhin möglich, das Flugzeug während des nicht angetriebenen
Sinkflugs zu steuern und ggf. eine reguläre Landung durchzuführen.
Im Folgenden wird zunächst die allgemeine Berechnung des elektrischen Netzwerks erläutert, das
alle Komponenten eines Antriebsstrangs miteinander verbindet. Anschließend werden die Modellie-
rung der Solarpaneele, der elektrischen Flugantriebe sowie der Batterien beschrieben. Abschließend
wird das Thermalmodell vorgestellt, das für die Berechnung der Temperaturen von Batterien und
Solarpaneelen dient. Auch beim Thermalmodell müssen verschiedene Komponenten miteinander
vernetzt werden, da – ähnlich den elektrischen Energieflüssen – die Wärmeflüsse das Ergebnis ver-
schiedener interagierender Komponenten sind.

6.2 Modellierung der Leistungsflüsse

Die Solarpaneele, die Energiespeicher und die Energieverbraucher sind über ein elektrisches Netz-
werk miteinander verbunden. Zur simulationsbasierten Bewertung eines solarelektrischen Höhen-
flugzeugs und dessen verteiltem Antriebsstrang ist es erforderlich, die Energieflüsse in diesem Netz-
werk zu bestimmen. Bei der Berechnung des elektrischen Energieflusses wird angenommen, dass
hochfrequente dynamische Vorgänge, die bspw. durch Leitungsinduktivitäten verursacht werden
können, zu jedem Simulationsschritt abgeklungen sind und ein quasi-statischer Zustand vorliegt.
Der Begriff „quasi-statisch“ wird gewählt, da das System aufgrund des Speichervermögens der Bat-
terien weiterhin ein dynamisches System ist, jedoch mit großen Zeitkonstanten.
Zur Berechnung des elektrischen Netzwerks kommen verschiedene Methoden in Betracht. Sofern
das Verhalten der Netzwerkelemente analytisch beschrieben werden kann, stehen eine Vielzahl von
Lösungsverfahren zur Verfügung. In einfachen Fällen kann die Lösung mithilfe der Kirchhoff’schen
Regeln, zu denen der Maschen- und Knotensatz zählen, direkt berechnet werden [158]. Sind jedoch
nichtlineare Elemente im Netzwerk vorhanden, ist dies im Allgemeinen nicht mehr möglich, sodass
numerische Näherungsverfahren angewendet werden müssen. 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 gelöst wird. Ein analy-
tischer Lösungsansatz wird in [160] vorgestellt, wobei die nichtlinearen Kennlinien der elektrischen
Elemente durch stückweise 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 zugehörigen Stromwerte I der
Kennlinie zuweisen. Dadurch können beliebig nichtlineare Kennlinienverläufe abgebildet werden.
Allerdings setzt der im Folgenden beschriebene und in [161] in Grundzügen vorgestellte Lösungs-
algorithmus voraus, dass der Kennlinienverlauf monoton ist, sodass eine bijektive Abbildung der
Wertepaare gewährleistet wird. Der im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Lösungsalgorithmus ist
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Abbildung 56: Einfache elektrische Masche

in der Lage, für eine bestimmte, für solarelektrische Höhenflüge relevante Klasse elektrischer Netz-
werke den fließenden 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 hängt 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 üblicherweise durch eine
Kennlinie beschrieben. Liegen die Kennlinien vor, wird der stationäre Arbeitspunkt der Schaltung
durch die Bestimmung des Schnittpunkts der Stromkennlinien ermittelt. In Ausnahmefällen sind
die Stromkennlinien als analytische Funktionen der Spannung gegeben, sodass unter Umständen
eine geschlossene Lösung möglich ist. Da die Kennlinien für die Simulation aus Messdaten oder Da-
tenblättern entnommen und als Datenreihe vorliegen, kann dies nicht vorausgesetzt werden, sodass
ein numerisches Verfahren zu wählen ist.
Eine Lösung durch Schnittpunktermittlung der Kennlinien ist bei einer Masche mit zwei Elemen-
ten einfach zu erhalten, da die Spannung über beiden Elementen gleich ist. Liegen die Kennlinien
allerdings für unterschiedliche diskrete Spannungswerte vor, so muss zunächst die zweite Kennlinie
auf die gegebenen Spannungswerte der ersten Kennlinie umgerechnet werden. Das grundsätzliche
Vorgehen ist in Abbildung 57 illustriert. Dabei liegen die Ströme I1 und I2 jeweils an unterschied-
lichen diskreten Punkten vor. Die ausführliche Notation, die für eine Größe angibt, dass sie aus
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Abbildung 57: Ermittlung des fließenden Stromes der einfachen Masche
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mehreren diskreten Werten zusammengesetzt ist, lautet für I1:

{I1,i}n
i=1 = {I1,i (U1)}n

i=1 = I1
(
{U1,i}n

i=1
)

(116)

Die Notation für die Darstellung von I1 in Abhängigkeit von U1 ist ebenfalls mit angegeben. Da
die Strom-Spannungs-Kurven hier grundsätzlich für diskrete Spannungswerte vorliegen, wird im
Folgenden die verkürzte Schreibweise:

{I1,i (U1)}n
i=1 = I1 (U1) (117)

verwendet.
Für die Umrechnung der diskreten Stromwerte I2 (U2) auf die Spannungswerte U1 wird der Inter-
polationsoperator I eingeführt. Dieser bezeichnet hier die lineare Interpolation und Extrapolation
von Zwischenwerten. Für I2 (U1) gilt damit:

I2 (U1) = I (U2,I2 (U2) ,U1) (118)

Die Lösung für die einfache Masche wird ebenfalls durch Interpolation berechnet:

Uslv = I (I1 (U1) − I2 (U1) ,U1,0) (119)

Der zugehörige Strom Islv kann schließlich durch Interpolation einer der beiden Stromkurven an
der Stelle der Lösungsspannung Uslv gewonnen werden.
Enthält die Masche mehr als zwei Elemente, so wird die Lösungsermittlung etwas komplizierter,
da zunächst die Kennlinien aller Elemente über der gleichen Referenzspannung darzustellen sind,
um die diskreten Werte für die Ströme sinnvoll addieren zu können. Die Referenzspannung kann
beliebig gewählt werden, jedoch ist es praktikabel, den Spannungsverlauf über einem Element des
Netzwerks zu wählen. Weiterhin wird das Lösungsverfahren hier nur für eine bestimmte Klasse von
Netzen entwickelt, deren grundsätzlicher Aufbau in Abbildung 58 dargestellt ist. Alle Elemente wer-
den dabei im Verbraucher-Zählpfeil-System modelliert, d.h. fließt bei positiver Spannung ein Strom
in das Element, so ist dieser positiv, fließt 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 Flügel verlaufenden
elektrischen Bus. Über jede Masche können beliebig viele weitere Maschen parallel geschaltet wer-
den, was im Grunde den Solarpaneelen entspricht.
Zur Lösung des Netzwerks wird mit der unteren linken Masche begonnen. Im ersten Schritt ist die
Maschenquerspannung UM1 zu bestimmen, für die gilt:

UM1 (U111) = U111 − U112 (U111) (120)

Dazu ist U112 (U111) zu ermitteln. Die Berechnung ist in Abbildung 59 dargestellt, wobei die Strom-
gleichheit in Element 111 und Element 112 genutzt wird. Es gilt:

I111 (U111) = −I112 (U111) (121)

Und somit folgt:

U112 (U111) = I (−I112 (U112) ,U112,I111 (U111)) (122)

Die Spannung UM1 weist dasselbe elektrische Potential wie die Spannung U113 auf und wird hier
als Hilfsgröße eingeführt, da sie später auch für die Transformation der Stromkennlinien der par-
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allel geschalteten Maschen genutzt wird. Unter Nutzung von UM1 (U111) können nun die Ströme
I111 und I112 in Abhängigkeit von U113 dargestellt werden. Der Transformationsprozess zur Er-
mittlung von I111 (U113) ist in Abbildung 60 illustriert. Ausgehend vom oben links dargestellten
Verlauf von I111 (U111) wird jeder diskrete Spannungswert über die unten links dargestellte Abbil-
dung U1M (U111) auf einen zugehörigen Wert für U113 transformiert. Der resultierende Verlauf von
I111 (U113) ist oben rechts dargestellt. Formal ausgedrückt lauten die Gleichungen für die Transfor-
mationsbeziehung:

U111 (U113) = I (U1M (U111) ,U111,U113) (123)

sowie

I111 (U113) = I (U111,I111 (U111) ,U111 (U1M )) (124)

Für I112 (U113) gilt nun:

U112 (U113) = U111 (U113) − U113 (125)

und für U112 (U113) folgt:

I112 (U113) = I (U112,I111 (U113) ,U112 (U113)) (126)

Die Berechnung für die parallel geschalteten Maschen wird anhand der Masche mit den Elementen
121 und 122 erklärt. Zunächst wird für diese Masche die Spannung UM1 in Abhängigkeit von U121
bestimmt:

UM1 (U121) = U121 − U122 (U121) (127)

I111 U111

U112

I112

U113I113

U121

I121

U122

I122

U1n11

I1n11

U1n12

I1n12

U212

I212

U213I213

U221

I221

U222

I222

U2n21

I2n21

U2n22

I2n22

Um12

Im12

Um13Im13

Um21

Im21

Um22

Im22

Umnm1

Imnm1

Umnm2

Imnm2

UM1 UM2 UMm

Abbildung 58: Typische Netzwerkstruktur des elektrischen Energiesystems eines solarelektrischen
Höhenflugzeuges
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Abbildung 59: Spannungsanpassung über der Masche

Da weiterhin UM1 das gleiche elektrische Potential wie U113 aufweist, können die Kennlinien
I121 (U113) und I122 (U113) analog zur ersten Masche ermittelt werden nach:

U121 (U113) = I (U1M (U121) ,U121,U113)
I121 (U113) = I (U121,I121 (U121) ,U121 (U113))
U122 (U113) = U121 (U113) − U113

I122 (U113) = I (U122,I122 (U122) ,U122 (U113)) (128)

Der nach rechts in Reihe anschließende Teil des Netzes, wird mit jeder unteren Masche beginnend
analog zum linken Teil berechnet. Der Unterschied besteht allerdings darin, dass im Allgemeinen
I113 (U113) 6= −I212 (U113) (und sinngemäß für die folgenden Maschen) gilt. Vielmehr ist hier der
Knotensatz auf die Stromkennlinien anzuwenden. Es gilt daher:

I212 (U113) = −I113 (U113) +
n1∑

n=2
(I1n2 (U113)) (129)

Das Verfahren wird bis zur Masche m fortgesetzt. Da nun an den Knoten über dem Element m13
keine weitere Masche anschließt, kann durch Schnittpunktbestimmung für die Ströme in diesem
Knoten, analog zur einfachen Masche aus Abbildung 56, durch Schnittpunktbildung der Summen-
kennlinie aller in den Knoten einfließenden Ströme sowie des Stromes Im13 die Lösung des Netzwerks
herbeigeführt werden. Es gilt:

Um13,slv = I
(

−Im13 (Um13) +
n1∑

n=2
(Imn2 (Um13)) ,Um13,0

)
(130)

Der Strom wird berechnet mit:

Im13,slv = I (Um13,Im13 (Um13) ,Um13,slv) (131)
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Abbildung 60: Transformation der Spannungsbasis einer Kennlinie

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

U(m−1)13,slv = I
(
Um13,U(m−1)13 (U113) ,Um13,slv

)
(132)

I(m−1)13,slv = I
(
Um13,I(m−1)13 (Um13) ,Um13,slv

)
(133)

Abschließend wird die Konsistenz der Lösung mit dem Maschen- sowie dem Knotensatz überprüft.
Für jede geschlossene Masche n muss gelten:

0 ≈ εslv · 1 V ≥ Um13 +
2∑

i=1
(Umni) (134)
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Die Summe der Ströme in einem Knoten muss ebenfalls 0 sein. So muss für jeden Knoten der
unteren Masche zwischen dem zweiten und dritten Element gelten:

0 ≈ εslv · 1 A ≥ Im13 +
nm∑
n=1

(Imn2) (135)

Aufgrund des genutzten linearen Interpolationsverfahrens und der damit verbundenen geringfügi-
gen Ungenauigkeiten ist davon auszugehen, dass der Maschen- und Knotensatz im Allgemeinen
nicht exakt 0 V bzw. 0 A ergeben. Daher wird eine maximale erlaubte Abweichung definiert, die in
der vorliegenden Arbeit zu εslv = 0,01 gewählt wurde.
Mit der beschriebenen Berechnungsmethode ist es nun möglich, für alle Elemente im Netzwerk
zu jedem Simulationsschritt den Strom und die Spannung zu ermitteln. Die Ableitung der erfor-
derlichen Kennlinien für 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 Berücksichtigung der physikalischen Eigenschaften der Photovoltaikzellen hier das Mo-
dell für die Leistungsumwandlung vorgestellt. Die folgenden Betrachtungen werden am Beispiel der
für das Luftfahrzeug HAP-α selektierten Photovoltaikzellen ausgeführt. Dadurch wird jedoch die
allgemeine Gültigkeit des Modellierungskonzepts nicht eingeschränkt, da das Vorgehen grundsätz-
lich unabhängig von der konkreten Technologie der Photovoltaikzellen ist.
HAP-α 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 (GaInAs), Galliumarsenid (GaAs)
sowie Galliumindiumphosphid (GaInP) und konnten unter Laborbedingungen für AM = 1,5 ei-
ne Umwandlungseffizienz von 31,75 % bei einer Temperatur von Tp = 20 ◦C erreichen [162]. Für
HAP-α werden jeweils zwei mal zwölf dieser Zellen zu einem Strang seriell miteinander verbunden.
Jeder Strang besteht aus zwei Halbsträngen, da diese dem Flügelrippenabstand 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 zunächst 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 für die folgenden Ausführun-
gen an dieser Stelle ausreichend. Das Ersatzschaltbild des Ein-Dioden-Modells ist in Abbildung
62 dargestellt. Die zugehörige Kennlinie kann im Erzeuger-Zählpfeil-System analytisch wie folgt
beschrieben werden [163]:

Ipc = −Iph + I0 ·
(

e
Upc+Rpc,s·Ipc

UT − 1
)

− Upc + Rpc,s · Ipc

Rpc,p
(136)

In der Formel entspricht Iph dem durch die solare Einstrahlung verursachten Stromfluss. Der zweite
Term ist die Shockley-Gleichung [165], die das elektrische Verhalten des p-n-Übergangs der Diode
beschreibt. Darin sind I0 der Sperrstrom und UT die Temperaturspannung der Diode. Der dritte
Term der Gleichung beschreibt die elektrische Anpassung mittels des Ausgangsnetzwerkes mit den
Widerständen Rpc,s und Rpc,p. Grundsätzlich kann das elektrische Verhalten einer Photovoltaikzelle
hier einfach erkannt werden. Der Betrag von Ipc wächst zunächst linear mit Iph an, wobei der dritte
Term zu einer leichten Reduktion der Spannung führt. Mit zunehmender Spannung Upc nimmt
der Strom aufgrund des Shockley-Terms exponentiell ab. Zur Bestimmung der Strom-Spannungs-
Kennlinie der Photovoltaikzelle wird zunächst der von der solaren Einstrahlung abhängige Strom
Iph bestimmt. Hierfür wird die wellenlängenabhängige Photostromdichte jph,λ berechnet, für die
nach [166] gilt:

jph,λ = Sλ · τpc,λ · Epλ (137)

Hierin sind τpc,λ die wellenlängenabhängige Transmissivität und Sλ die spektrale Empfindlichkeit
der Photovoltaikzelle. Die Transmissivität wurde vom Hersteller der Photovoltaikzelle bezogen.
Die spektrale Empfindlichkeit kann aus den ebenfalls vom Hersteller bereitgestellten Daten der
externen Quanteneffizienz EQEλ berechnet werden nach:

Sλ = q

h · c
· λs · EQEλ (138)

Darin sind q die Elementarladung, h das Planck’sche Wirkungsquantum und c die Lichtgeschwindig-
keit im Vakuum. Die für jede Lage der Tandem-Zelle bereitgestellten externen Quanteneffizienzen
sowie die daraus berechneten spektralen Empfindlichkeiten sind in Abbildung 63 dargestellt.
Zur Bestimmung von Epλ müssen die Neigung Θp und der Azimut Ψp der Empfängerfläche der
Photovoltaikzelle bestimmt werden. Diese Empfängerfläche entspricht einem Solarpaneel. Solarpa-
neele werden in dieser Arbeit als planare Flächen, die tangential an der Flügeloberfläche anliegen,
approximiert. Dabei ist jedes Solarpaneel einem, später in Abschnitt 6.7.2 näher beschriebenen,

Iph ID Rpc,p

Rpc,s Ipc

Upc

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

Flügelkompartiment zugeordnet. Unter Berücksichtigung der relativen Lage des Flugzeugs im geo-
dätischen Koordinatensystem sowie der in Abbildung 64 dargestellten, vom Flugzustand abhängigen
Verformung des Flügels und der relativen Lage des Solarpaneels zum Flügel kann die Transforma-
tionsmatrix vom geodätischen Koordinatensystem ins Koordinatensystem des Solarpaneels unter
Nutzung der Gleichungen 3, 4 und 5 bestimmt werden zu:

RP G = RP C · RCA · RAG (139)

xA

yA

zA

ΘC + Γp

ΦC

Abbildung 64: Winkel der Solarpaneele am Luftfahrzeug
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Die Neigung und der Azimut des Solarpaneels können aus RP G berechnet werden:

Θp = arccos
(
RP G

(3,3)

)
Ψp = arctan

RP G
(3,2)

RP G
(3,1)

 (140)

Der Einfallswinkel der direkten solaren Einstrahlung ϑsp kann damit mit Gleichung 18 bestimmt
werden.
Da ein Solarpaneel aus mehreren Photovoltaikzellen, für die jeweils die gleichen Einstrahlungsbe-
dingungen gelten, besteht, verfügt jede Photovoltaikzelle über die gleiche Photostromdichte jph,λ.
Daher können alle Photovoltaikzellen eines Solarpaneels zu einer virtuellen Zelle zusammengefasst
werden. Der Kurzschlussstrom Iph kann nun mit der Fläche einer Photovoltaikzelle Aph bestimmt
werden:

Iph = −
∫ ∞

0
jph,λ · dλs · Aph (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 inhärent in der Photovoltaikzelle enthalten und ermöglichen 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 fließt, wenn die Leerlaufspan-
nung der Photovoltaikzelle niedriger als die anliegende Spannung ist. Die Bypass-Dioden können
aufgrund der Annahme der Stromdichtegleichheit in allen Photovoltaikzellen vernachlässigt wer-
den, die Blocking-Dioden müssen allerdings bei der Kennlinienberechnung berücksichtigt werden.
Da die Parameter I0 und UT für die einzelnen Schichten der Tandem-Photovoltaikzelle vom Her-
steller nicht zur Verfügung gestellt werden und von außen ebenfalls nicht unabhängig ermittelbar
sind, kommt das in [167] beschriebene kennlinienbasierte Verfahren für die Ermittlung der Strom-
Spannungs-Kennlinie der Photovoltaikzelle zur Anwendung. Anstatt der Nutzung der Schockley-
Gleichung zur Beschreibung des Verhaltens des p-n-Übergangs kommt ersatzweise die für 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 Stränge

Usp

Isp

B
lo

ck
in

g
D

io
de

n

Bypass Dioden

Bypass Diodes

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 ns,sp skaliert.
Die Kennlinie des Paneels wird, wie in Abbildung 66 für die Paneel-Spannung Usp und den Paneel-
Strom Isp 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 zusammenfällt. Der Kurzschlussstrom des Solarpaneels wird aus dem Kurz-
schlussstrom der Photovoltaikzelle durch Multiplikation mit der Anzahl der parallelen Stränge
berechnet:

Iph,sp = np,sp · Iph (142)

Weiterhin ist die Leerlaufspannung der Photovoltaikzelle abhängig von der Temperatur und steigt
mit abnehmender Temperatur an. Für p-n-Übergänge von Halbleitern auf GaAs Basis kann an-
nähernd ein konstanter Temperaturgradient von ca. −2 mV/K über einen Temperaturbereich von
−190 ◦C bis 80 ◦C beobachtet werden [168]. Aufgrund der drei in Reihe liegenden p-n-Übergänge
der Tandemzelle wird in dieser Arbeit von einem Temperaturgradienten von −6 mV/K für die
Photovoltaikzelle ausgegangen.
Die vom Hersteller bereitgestellte Kennlinie gilt für 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 gültige Leerlaufspannung
eingestellt. Die Blocking-Diode führt dazu, dass der Verlauf der Strom-Spannungs-Kurve keinen
positiven Stromfluss ermöglicht. Sie wird berücksichtigt, indem die Kennlinie nach Erreichen der
Leerlaufspannung auf ca. 0 A gesetzt wird. Um eine eindeutige Lösung des elektrischen Netzwerks
zu ermöglichen, wird genau genommen ein marginaler Anstieg von 1 · 10−10 A/V gewählt.
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 möglich zu jedem Simulationsschritt die
Strom-Spannungs-Kennlinie eines jeden Solarpaneels zu berechnen.
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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 hängt der Arbeits-
punkt des Solarpaneels vom elektrischen Widerstand des Netzes ab, der sich über den Klemmen
des Solarpaneels einstellt. Die daraus resultierende Spannung über 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 können
[169] entnommen werden. Einen umfassenden Überblick über Regelungsalgorithmen zur dynami-
schen Nachführung des Arbeitspunktes geben [169] und [170]. Übliche Algorithmen benötigen zur
Konvergenz deutlich weniger als 1 s, sodass aufgrund der deutlich höheren Schrittweite des Si-
mulationsprozesses angenommen wird, dass der MPPT unmittelbar den optimalen Arbeitspunkt
einstellt.
Die Implementierung des MPPT ist in Abbildung 67 erläutert. Basierend auf der berechneten Kenn-
linie des Solarpaneels wird die maximal erzeugbare elektrische Leistung bestimmt. Als Kennlinie
für die Berechnung des elektrischen Netzwerks wird eine Kennlinie konstanter Leistung erzeugt, für
die gilt:

Psp,max = UMP P T · IMP P T (143)

Um eine Schädigung der Batterien bei hohen Ladezuständen zu vermeiden, muss die Ausgangs-
spannung des MPPT auf eine für die Batterien sichere Betriebsspannung UMP P T ,max begrenzt
werden. Hierfür wird die Kennlinie an der Stelle der Maximalspannung mit steiler Steigung auf
einen Strom von annähernd 0A und anschließend mit sehr geringer Steigung, ähnlich der Blocking-
Diode, weitergeführt. 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 Überwindung der
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Leitungswiderstände sowie des Innenwiderstands der Batterie zur Verfügung 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 möglicherweise weiterführendes Optimierungspotenzial, das
allerdings über 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. Für solarelektrische
Höhenflugzeuge sind aufgrund ihrer guten Möglichkeit zur Durchleitung eines Kühlluftstromes Mo-
toren mit radialem Fluss besonders attraktiv. Die Auslegung solcher Antriebe für die vorliegende
Anwendung wird bspw. in [171] diskutiert. Auch Antriebe mit axialem Fluss können perspekti-
visch interessant sein, da deren Leistungsdichte aufgrund der kurzen Wege für den magnetischen
Ringschluss gesteigert werden kann [172]. Das für die Simulationsumgebung verwendete Model-
lierungskonzept ist für beide Bauarten gleichermaßen geeignet. Für das Flugzeug HAP-α kommt
ein auf einer marktverfügbaren 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 eingeprägt wird [173].
Das Kennlinien-Modell des elektrischen Antriebs wird daher auf Basis des Betriebsverhaltens dieser
Motoren entwickelt. Für die Drehzahl des Antriebs gilt nach [174]:

nmot = 1
2π

·
(

1
Φmag

· Umot,it − Rmot

Φmag
2 · Mmot

)
(144)

Darin sind nmot die mechanische Drehzahl, Mmot das mechanische Drehmoment, Φmag der von
den Permanentmagneten erzeugte magnetische Fluss, Umot,it die durch den Motorregler erzeugte
Klemmspannung sowie Rmot der Wicklungswiderstand des Motors.
Das Drehmoment des Motors folgt aus dem Wicklungsstrom Imot,it:

Mmot = Φmag · Imot,it (145)

Die mechanische Leistung des Motors berechnet sich zu:

Pmot,mech = 2π · nmot · Mmot (146)

Im elektrischen Motor sowie im dazugehörigen Motorregler treten Verluste auf, sodass die aufge-
nommene elektrische Leistung Pmot,el im motorischen Betrieb – d.h. der Motor gibt mechanische
Leistung an der Welle ab – größer als die mechanische Leistungsabgabe ist. Im generatorischen
Betrieb – d.h. der Motor nimmt mechanische Leistung an der Welle auf – fällt hingegen die elektri-
sche Leistungsabgabe geringer aus als die mechanisch zugeführte 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 hängen dabei vom Drehmo-
ment ab, während Eisen- und Reibungsverluste mit steigender Drehzahl zunehmen.
Eine unabhängige Bestimmung der Verluste ist aufwändig und im vorliegenden Fall nicht erforder-
lich. Stattdessen wird durch Messung der elektrischen Eingangs- und mechanischen Ausgangsleis-
tung der Wirkungsgrad ηmot ermittelt. Hierfür 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 über einen sogenannten Bremswiderstand
in Wärme umgesetzt wird. Zur Messung von Drehzahl und Drehmoment sind jeweils ein Drehgeber
und eine Drehmomentmesswelle verbaut. Zudem werden vom zu prüfenden 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:

ηmot = Pmot,mech

Pmot,el
= 2π · nmot · Mmot

Umot · Imot
(147)

Im generatorischen Betrieb wird die elektrische Ausgangsleistung ins Verhältnis zur mechanischen
Eingangsleistung gesetzt. Die türkisfarbene 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 Mmot = 0 Nm erreicht der Motor die Leerlaufdrehzahl, wenn die drehzahlbeding-
te Relativgeschwindigkeit des Flusses der Permanentmagnete die induzierte Spannung gleich der
Versorgungsspannung werden lässt. Durch Pulsweitenmodulation (PWM) stellt der Motorregler
die Spannung entsprechend der erforderlichen Drehzahl ein, wobei die Versorgungsspannung des
Motorreglers die Obergrenze für die Klemmspannung des Motors Umot,it vorgibt. Mit steigendem
Drehmoment fällt die Drehzahl ab, da durch den stromabhängigen Spannungsabfall über der Mo-
torwicklung die erforderliche Gegenspannung zur Überwindung 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 Abhängigkeit der zum letzten Simulationsschritt berechneten Spannung
des Flugantriebs neu bestimmt. Die physikalisch gegebene Drehzahlbegrenzung wird durch die im
Motorregler implementierte Leistungs- und Drehmomentbegrenzung zur vollständigen Kennlinie
erweitert. Die Leistungsgrenze schützt den Motor vor Überhitzung, und die Drehmomentgren-
ze verhindert mechanische Beschädigungen. Praktisch ist die Drehmomentbegrenzung durch eine
Strombegrenzung umgesetzt. Für das Flugzeug HAP-α ist die Drehmomentgrenze im motorischen
Betrieb auf Mmot = 18 Nm und im generatorischen Betrieb auf Mmot = −5 Nm ausgelegt. Die
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Flugmotor

Lüfter

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

maximale Leistungsabgabe beträgt Pmot,mech = 2000 W .
Beim Steigflug und beim Flug auf konstanter Höhe liegen bei HAP-α die Drehzahlen zwischen
13 rps und 30 rps bei Drehmomenten Mmot > 5 Nm. In diesem Bereich liegt der Wirkungsgrad des
Motors mit Motorregler zwischen ηmot = 0,81 und ηmot = 0,86. Bei starkem Abfall der Leistung,
bspw. im Sinkflug, nimmt der Wirkungsgrad aufgrund der leistungsunabhängigen Verluste des Mo-
tors sowie der Leistungsaufnahme der Logik des Motorreglers erwartungsgemäß deutlich ab.
Die Berechnung der Kennlinie des Flugantriebs für das elektrische Netzwerk ist in Abbildung 70
dargestellt. Die Berechnung des Arbeitspunktes des Motors erfolgt aus der Propellerkennlinie für
die aktuelle Fluggeschwindigkeit sowie den geforderten Schub. Wird ein Schubwert gefordert, der
innerhalb des möglichen Arbeitspunktbereichs liegt, so wird dieser für die weiteren Flugleistungs-
berechnungen verwendet. Dies ist in der Abbildung für den Punkt I der Fall. Liegt der geforderte
Schub außerhalb der möglichen Arbeitspunkte für den elektrischen Motor, wie es für den Punkt II
der Fall ist, so wird der Schnittpunkt zwischen der Propellerkennlinie und der Motorkennlinie als
maximal möglicher Schub bestimmt und der Schubwert entsprechend reduziert. Mit der reduzierten
Schubleistung werden in diesem Fall die in Kapitel 5.2.1 beschriebenen Berechnungen für den aktu-
ellen Simulationsschritt wiederholt. Die Schnittpunktbestimmung erfolgt dabei durch Interpolation
analog zur Lösung des elektrischen Netzwerks gemäß Gleichung 119.
Schließlich wird die Stromkurve für den elektrischen Flugantrieb als Konstantleistungskonsument
berechnet nach:

Imot = Pmot,mech

ηmot · Umot
(148)

Damit liegt die für die Berechnung des elektrischen Netzwerks notwendige Kennlinie Imot (Umot)
vor.
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6.5 Modellierung der Batterien

Die Batterien sind nach den Photovoltaikzellen und den Antriebsmotoren die dritten wesentlichen
Komponenten, die für die Beschreibung des Energieflusses im Antriebsstrang modelliert werden
müssen. Für die Batterien des Flugzeugs HAP-α werden handelsübliche wiederaufladbare Lithium-
Ionen-Zellen verwendet. Die ausgewählte 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 Verständnis der elektrochemischen Ab-
läufe in der Zelle und führen in der Regel zu sehr komplexen Modellen hoher Detailtiefe. Diese
Modelle kommen bspw. zur Anwendung, wenn leistungsfähige Methoden zur Ladezustandsüberwa-
chung oder Schadenfrüherkennung entwickelt werden sollen. Für den vorliegenden Anwendungsfall
sind diese Modelle weniger geeignet, da einerseits nicht die notwendigen Informationen zur Modellie-
rung der elektrochemischen Abläufe in der Batterie vorliegen und andererseits der Rechenzeitbedarf
als zu hoch eingeschätzt wird. Daher kommen Ersatzschaltbild- sowie datengetriebene Modelle für
die Simulationsumgebung in den engeren Fokus. Ersatzschaltbild-Modelle werden durch ein einfa-
ches elektrisches Ersatzschaltbild repräsentiert, dessen Parameter so zu bestimmen sind, dass das
Modell möglichst gut mit dem realen Verhalten der Batterie übereinstimmt. Oft verwendete Er-
satzschaltbilder sind in Abbildung 71 dargestellt.
Das einfachste Ersatzschaltbild ist das links abgebildete Modell 1. Dabei sind die ladungsabhängi-
ge Spannung der Batterie UC0 sowie der stromabhängige Spannungsabfall über dem Innenwider-
stand R0 berücksichtigt. Dieses Modell ist für 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 Modellierungsansätze verstanden, die Eingangs- und
Ausgangsgrößen entsprechend empirischer Erkenntnisse miteinander verknüpfen. Hierzu zählt 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 temperaturabhängige Änderung der verfügbaren Kapazität und
andererseits die von der Ladung der Batterien abhängige 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 für 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 über der entnommenen Ladung sowie in Abhängigkeit von Strom und Temperatur. Klassisch
werden Entladekurven mit konstantem Strom bei fixer Umgebungstemperatur aufgenommen. Die
Temperatur der Lithium-Ionen-Zelle stellt sich dann in Abhängigkeit der internen Stromwärmever-
luste frei ein. Für die Missionssimulation ist es allerdings erforderlich, die Kennlinie der Batterie
in Abhängigkeit von der Zelltemperatur zu kennen. Die Zelltemperatur wird als Temperatur der
Batterie Tbat durch Integration der Wärmebilanz in der Simulation ermittelt. Da weder die Umge-
bungstemperatur noch der Strom während der Laufzeit der Simulation einer Flugmission konstante
Größen sind, können klassische Entladekurven nicht sinnvoll verwendet werden.
Die Ermittlung der Kennlinie wird auf Zellebene durchgeführt. Hierfür wird die Zelle voll geladen
und schrittweise entladen. Nach jedem Entladungsschritt wird der Zelle ausreichend Zeit gege-
ben, um die gewünschte Zelltemperatur stabil einzunehmen. Die stromabhängige Spannung wird
während des Anliegens kurzer Stromimpulse, deren Zeitdauer zu keiner signifikanten Tempera-
turänderung der Zelle führt, gemessen. Wird dieses Vorgehen für unterschiedliche Temperaturen
wiederholt, so kann ein statisches Kennlinienfeld ermittelt werden.
Das Vorgehen der Kennlinienermittlung ist für die Temperatur Tbat = 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 Ibat,c mit den Entladephasen sowie den Strompulsphasen mit
Strömen von Ibat,c = 1A bis Ibat,c = 5A ersichtlich. Das mittlere Diagramm zeigt den dazugehörigen
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 Verläufen resultieren im Wesentlichen
aus dem Verzicht auf die Berücksichtigung des dynamischen Spannungsabfalls. In weiten Bereichen
sind die Abweichungen, angesichts des für die vorliegende Anwendung konservativ hoch gewählten
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Entladestroms3 von 0,3 C, akzeptabel gering.
Das Detail II zeigt kurz vor Erreichen der vollständigen Entladung auf der rechten Seite erhebliche
Unterschiede auf, die zukünftig durch eine Ergänzung des Batteriemodells um einen dynamischen
Anteil reduziert werden sollten. Die Abweichungen der Leerlaufspannungen kurz vor Erreichen der
vollständigen Entladung resultieren aus geringen Differenzen zwischen dem vom Batteriemodell mit
einer Schrittweite von 10 s errechneten Ladezustand und dem von dem verwendeten Batterietest-
gerät mit deutlich höherer Abtastrate zum Ladezustand integrierten Strom.
Jede Batterie setzt sich aus einer Anzahl in Reihe geschalteter Zellen ns,ba sowie einer Anzahl
parallel geschalteter Zellen np,ba zusammen. Aus den für eine Zelle gemessenen Daten werden die
Spannungswerte für 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-α besteht aus 18 in Reihe
und jeweils 3 parallel geschalteten Zellen.
Für die Erstellung des Batteriemodells aus den gemessenen Kennlinien muss zunächst die bezüg-
lich Strom, Spannung und Temperatur invariante Größe festgelegt werden. Wird vorausgesetzt,
dass außer über die Klemmen der Batterie keine Ladung entweicht, so kann die Ladung qbat hierfür
verwendet werden. Dieser Wert beschreibt die absolute Ladung, die insbesondere bei niedrigen Tem-
peraturen nicht mehr vollständig entnommen werden kann, aber weiterhin in der Batterie gebunden
ist. Für die bei unterschiedlichen Temperaturen ermittelten Spannungsverläufe 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 Tbat = 60 ◦C – als nominale Ladung festgelegt werden.
Zu jedem Ladungswert bei Tbat = 60 ◦C kann nun ein korrespondierender entnehmbarer Ladungs-
wert für niedrigere Temperaturen aus den ermittelten temperaturabhängig entnommenen Ladungen
bestimmt werden. Praktisch ergibt sich daraus ein zweidimensionales Feld, das über die Ladung
qbat bei Tbat = 60 ◦C sowie die weiteren Temperaturwerte aufgespannt ist. Die temperaturabhängig
verfügbare Ladung qbat,T wird daraus durch Interpolation ermittelt.
Nun kann die aktuelle Strom-Kennlinie für die Batterie Ibat bestimmt werden. Hierfür wird zunächst
die bei der aktuellen Temperatur maximal möglich Ladung qbat,max,T ermittelt. Anschließend wird
zusammen mit der aktuell entnehmbaren Ladung qbat,T der Ladezustand bestimmt:

SoC = qbat,T
qbat,max,T

(151)

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 verfügbare Kapazität 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 zulässige Betriebstemperatur abkühlen. Bei der für
HAP-α verwendeten Batterie liegt die minimale Betriebstemperatur bei Tbat = −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 Verfügung.
Um einem Absinken der Temperatur entgegenzuwirken, wird eine elektrische Heizung in der Bat-

3Batteriefachsprache: 1,0C entspricht einem der Batteriekapazität auf die Entladedauer von einer Stunde bezogenen
Entladestrom
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Abbildung 73: Batteriekennfeld der aus Samsung INR21700-50E-Zellen bestehenden Batterie von
HAP-α bei einer Temperatur von Tbat = 20 ◦C

terie installiert. Die Heizung ist bei HAP-α als Widerstandsfolie ausgeführt, deren Integration in
die Batterie schematisch in Abbildung 81 dargestellt ist. Zur Aktivierung des Heizwiderstands
wird ein einfacher Zweipunktregler verwendet. Aufgrund der hohen Wärmekapazität der Batterie,
der damit verbundenen hohen Trägheit sowie der natürlichen Stabilität der Regelstrecke ist dieser
hier problemlos einsetzbar. Die Anpassung der internen Strom-Spannungs-Kurve der Batterie in
Abhängigkeit vom Schaltzustand der Heizung ist in Abbildung 74 dargestellt. Da der Heizwider-
stand parallel zur Batterie geschaltet ist und somit über demselben Spannungspotential wie die
Batterie betrieben wird, kann die modifizierte Strom-Kennlinie I ′

bat durch Superposition berechnet
werden:

I ′
bat = Ibat − Ibat,h (152)

Mit der modifizierten Batteriekennlinie wird nun die Lösung des elektrischen Netzwerks berechnet.
Der tatsächlich fließende Batteriestrom Ibat kann wiederum unter Nutzung von Gleichung 152 be-
rechnet und darauf basierend der neue Ladezustand unter Verwendung der Simulationsschrittweite
∆t ermittelt werden:

qbat,t+1 = qbat,t + Ibat · ∆t (153)

Insbesondere beim Verzicht auf einen spannungsbegrenzenden MPPT in den Solarpaneelen muss
eine Überladung der Batterien durch eine stromflussunterdrückende Maßnahme verhindert wer-
den. In Abbildung 75 ist eine dafür geeignete einfache Schaltung dargestellt. In Abhängigkeit der
Leerlaufspannung oder des berechneten Ladezustandes wird hier eine Diode durch Auftrennen des
bidirektionalen Bypass aktiviert. Die dargestellte zusätzliche Kennlinienmodifikation findet in der
Simulation in Abhängigkeit der Leerlaufspannung der Batterie statt.
Abschließend kann basierend auf dem Spannungsabfall gegenüber der für den Ladezustand und die
aktuelle Temperatur gültigen Leerlaufspannung die in der Batterie in Wärme umgesetzte Verlust-
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leistung bestimmt und zusammen mit der im Heizwiderstand umgesetzten elektrischen Leistung
die der Batterie intern zugeführte Wärme berechnet werden:

Q̇bat,el = |UC0 − Ubat| · Ibat + Ubat · Ibat,h (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 Verfügung.

6.6 Modellierung allgemeiner Verbraucher

Neben den Flugantrieben sind weitere elektrische Verbraucher im Flugzeug zu berücksichtigen.
Elektronische Komponenten verfügen in der Regel über einen eingangsseitigen Spannungswandler,
der die Versorgungsspannung auf das für das jeweilige Gerät benötigte Spannungsniveau anpasst.
Auf der Versorgungsseite wird meist eine variable Eingangsspannung akzeptiert, sodass sich die
Komponente nach außen hin wie ein Konstantleistungskonsument verhält. In der Missionssimula-
tionsumgebung kann die Leistungsaufnahme zu jedem Simulationsschritt angepasst werden, wobei
sie über eine Simulationsschrittweite als konstant betrachtet wird. Die resultierende Kennlinie der
Leistungsaufnahme ist dabei äquivalent 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 Höhenabhängigkeit der
Atmosphärentemperatur sowie die mit der Flughöhe abnehmende Dichte der Atmosphäre führen
zu erheblichen Temperaturschwankungen der Komponenten des Luftfahrzeugs. Zudem dissipieren
elektrische Komponenten ihre Verlustleistung in der Regel in Form eines Wärmestroms, sodass auch
die missionsabhängige elektrische Beanspruchung die Temperatur dieser Komponenten beeinflusst.
Für Komponenten, deren elektrisches Leistungsvermögen wesentlich von der Temperatur abhängt,
muss folglich der Thermalhaushalt und damit die Temperatur dieser Komponenten in der Simula-
tion berechnet werden. Hierfür wird zunächst eine Übersicht über Vorarbeiten in diesem Bereich
gegeben, gefolgt von der Beschreibung der Modellierung für solarelektrische Höhenflugzeuge in den
anschließenden Kapiteln.
Aufgrund der thermischen Herausforderungen bei Höhenflügen von Forschungsballonen finden sich
die ersten Arbeiten zur Modellierung des Wärmehaushalts von langsam und hoch fliegenden Ob-
jekten in diesem Bereich. Da das Volumen des Füllgases eines Ballons – und somit sein Auftrieb
durch das verdrängte Atmosphärenvolumen – von der Gastemperatur abhängt, zielt die thermische
Analyse bei Höhenballonen in erster Linie auf die Berechnung der Temperatur des Füllgases ab.
Carlson gibt hierzu in [181] einen umfassenden Überblick über die relevanten Wärmeströme, zu
denen neben der solaren Einstrahlung und der konvektiven Wärmeübertragung der Ballonhülle an
die Umgebung auch die reflektierte Sonnenstrahlung, die emittierte Strahlung der Erde sowie die
Infrarotstrahlung der umgebenden Atmosphäre zählen. Es kann zudem anhand des Modells auf-
gezeigt werden, dass im Tagesverlauf die Temperatur des Füllgases deutlich über 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 Berücksichtigung 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 Lösung 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 abhängigen temporalen
Schrittweite der Simulation begegnet.
Cathey zeigt in [183] die besondere Bedeutung der Strahlung für den Wärmehaushalt von Höhenbal-
lonen auf und geht insbesondere auf die Geometriemodellierung des Ballons zur Berechnung der ab-
sorbierten solaren Einstrahlung ein. Zur Thermalanalyse in großer Höhe fliegenden Luftschiffen ist
umfangreiche Literatur vorhanden. Die Einsatzhöhen dieser Fluggeräte sind vergleichbar mit denen
der in dieser Arbeit betrachteten solarelektrischen Höhenflugzeuge. Analog zu den Höhenballonen
ist die Temperatur des Füllgases von besonderer Bedeutung für das aerostatische Gleichgewicht.
Stefan beschreibt in [184] die Einflussfaktoren auf ein Höhenluftschiff. Dabei wird insbesondere die
Problematik der Minimierung der Temperaturdifferenz des Füllgases über den Tag-Nacht-Zyklus
diskutiert. Das Aufnehmen von Fahrt allein zum Zweck der konvektiven Kühlung sowie das Heizen
des Füllgases bei Nacht werden als zu energieintensiv verworfen. Stattdessen wird die Kompensati-
on der aerostatischen Auftriebsdifferenzen durch das zusätzliche Einprägen von aerodynamischem
Auftrieb vorgeschlagen. Der Flug eines aerostatisch Auftrieb erzeugenden Luftschiffs ist daher –
auch bei Annahme von Windstille in der Stratosphäre – nicht ohne Zuführung zusätzlicher Energie
möglich, sofern die Höhe des Luftschiffs kontrolliert werden muss.
Die thermale Modellierung von Stratosphärenluftschiffen, einschließlich großflächig 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 Absorptionsvermögens
der Photovoltaikzellen für solare Einstrahlung diese die Wärmezufuhr für das Luftschiff während des
Tages verstärken 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 Stratosphäre beschrieben. Aufgrund der hohen Aufstiegsgeschwindigkeit
kann es dabei zu einer deutlichen Unterkühlung des Füllgases infolge dessen schneller Expansion
kommen. Dadurch kann das Luftschiff signifikant an Auftrieb verlieren. Für das betrachtete Luft-
schiff wird eine Untertemperatur des Füllgases von bis zu 30 K während des Aufstiegs sowie eine
Übertemperatur von 51 K über den Tagesverlauf auf der Einsatzhöhe 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 während der Nacht und 86 ◦C als Spitzentemperatur am Tag
ermittelt. Allerdings wird nicht angegeben, ob das Luftschiff eine Relativgeschwindigkeit zur At-
mosphäre aufweist. Auch ohne diese Information zeigt die Studie erwartungsgemäß, dass insbeson-
dere die Photovoltaikanlagen sehr starken Temperaturschwankungen unterliegen. Für Luftschiffe
wird zudem aufgezeigt, dass die Photovoltaikzellen die Temperaturerhöhung des Füllgases deutlich
steigern und damit thermisch besonders kritisch sind. Um diesem Effekt entgegenzuwirken, wird
angestrebt, die Photovoltaikzellen trotz des zusätzlichen Gewichts thermisch isoliert auf der Außen-
haut von Luftschiffen anzubringen [188]. Eine umfassende Übersicht über weitere Aktivitäten im
Bereich der Thermalanalyse von hochfliegenden Luftschiffen sowie korrespondierende Entwurfsan-
sätze 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 Flügen
existieren, um die Modelle zu validieren und weiterzuentwickeln.
Für aerodynamisch Auftrieb erzeugende solarelektrische Höhenflugzeuge ist im Vergleich zu Ballo-
nen und Luftschiffen wenig Literatur zu finden. Die Modellierung und Analyse des Thermalverhal-
tens eines Flügelbereichs des im DLR in Entwicklung befindlichen Luftfahrzeugs HAP-α 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 Flügelinnenraums entwickelt. Dabei werden
insbesondere Annahmen zur Turbulenz der Umströmung des Flügels getroffen, die in der vorliegen-
den Arbeit aufgegriffen werden. Weiterhin wurden die berechneten Temperaturen in Bodenhöhe mit
Fahrversuchen eines Flügelmodells validiert. In [190] werden die Grundzüge der thermalen Model-
lierung der vorliegenden Arbeit beschrieben und das Problem der Integration des Thermalmodells
in eine Simulationsumgebung mit großer Schrittweite adressiert sowie eine geeignete Reduktion des
Differentialgleichungssystems vorgeschlagen. In [191] wird zudem die experimentelle Untersuchung
verschiedener Isolationsmaterialien für die Batterie von HAP-α vorgestellt. Dabei konnte aufgezeigt
werden, dass auch in Flughöhen von 20km trotz geringer Luftdichte die natürliche Konvektion nicht
vernachlässigt 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 Flügel verteilt werden. Die Isolation muss zudem
derart konzipiert werden, dass die Batterie in der Nacht ausreichend warm bleibt, während sie am
Tag, bei höherer Temperatur im Flügel, dennoch nicht überhitzt. Um beiden Zielen gerecht zu
werden, wird die Batterie mit einer dünnen Isolation umhüllt 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 während der Simulationszeit erfordert
in der Regel eine gekoppelte thermale Modellierung, da die thermalen Zustände dieser Elemente ei-
ner gegenseitigen Beeinflussung unterliegen. Aufgrund der Einbausituation im Flügel tauschen diese
Komponenten sowohl untereinander als auch mit benachbarten Strukturbauteilen und der Umge-
bung Wärme aus. Das Thermalmodell muss in der Lage sein, diese Wärmeaustauschbeziehungen
hinreichend genau abzubilden, um eine präzise Temperaturberechnung zu ermöglichen. Gleichzeitig
sollte es jedoch nur so viel Rechenleistung beanspruchen, dass die Simulationsdauer einer Flugmis-
sion nicht inakzeptabel verlängert wird.
Teilbereiche des Flügels, die in der Regel mit Photovoltaikzellen bedeckt sind und eine Batterie ent-
halten, werden in dieser Arbeit als Flügelkompartiment bezeichnet. Abbildung 76 zeigt den Aufbau

Batterie

Flügelvorderkante
Flügelholm

Rippe

Photovoltaikzellen

Abbildung 76: Konstruktion des Flügels von HAP-α
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eines Flügelkompartiments von HAP-α. Dieser Aufbau ist repräsentativ für die Klasse solarelek-
trischer Höhenflugzeuge in Holm-Rippen-Bauweise. Neben HAP-α weist bspw. auch der Airbus
Zephyr 7S eine ähnliche Konstruktion auf. Die Batterie befindet sich vor dem Holm, der das Flü-
gelkompartiment in einen vorderen und einen hinteren Teil unterteilt. Gleichartige Kompartimente
sind in regelmäßigen Abständen über den gesamten Flügel verteilt, um die Batteriemasse gleich-
mäßig über die Spannweite zu verteilen.
Für die thermale Modellierung werden grundsätzlich Modelle mit verteilten Parametern sowie
deutlich einfachere Modelle mit konzentrierten Parametern unterschieden. Komplexe Probleme mit
mehrdimensionalen Wärmeflüssen und hohen Anforderungen an die Lösungsgüte erfordern in der
Regel Modelle mit verteilten Parametern. Diesen liegt die Geometrie einschließlich der räumlichen
Verteilung der Parameter als Problembeschreibung zugrunde. Darauf basierend werden die räum-
liche sowie zeitliche Verteilung der Temperatur und der Wärmeflüsse ermittelt [192]. Derartige
Probleme können oft nur numerisch unter Nutzung von CFD-Methoden gelöst werden. Der damit
verbundene Rechenaufwand ist jedoch für den Einsatz in einer Missionssimulationsumgebung un-
verhältnismäßig hoch.
Modelle mit konzentrierten Parametern basieren hingegen auf der Annahme, dass die räumliche
Verteilung der Temperatur in einzelnen Körpern konstant ist und der Wärmeaustausch durch die
Temperaturunterschiede an den Grenzflächen beschrieben werden kann [193]. Durch den Wegfall
der Ortsabhängigkeit der Parameter kann das Problem mit gewöhnlichen Differentialgleichungen
in Abhängigkeit der Zeit t beschrieben werden, was zu einer erheblichen Reduktion der Ordnung
führt. Aufgrund der Rechenzeitanforderungen wird in dieser Arbeit ein Modellierungsansatz mit
konzentrierten Parametern gewählt. Auch die in [189] für ein Flügelkompartiment des Flugzeugs
HAP-α berechneten und im Rahmen von Bodenversuchen experimentell überprüften Temperaturen
zeigen eine ausreichend gute Übereinstimmung, um die Auswahl dieses Modellierungsansatzes für
diese Arbeit zu rechtfertigen.
Aufgrund der hohen Streckung des Flügels sowie der Umströmung des Flügels in der x-z-Ebene
wird davon ausgegangen, dass die Temperaturgradienten – und entsprechend der Wärmefluss –
insbesondere in der x-z-Ebene ausgeprägt sind. Daher wird eine zweidimensionale Modellierung
basierend auf dem Flügelquerschnitt als ausreichend erachtet, um die Temperaturen der Batterie
und der Photovoltaikzellen zu bestimmen. Dabei wird angenommen, dass der Flügel eine unend-
liche Streckung mit konstantem Querschnitt aufweist. Die Batterie sowie der Flügelholm werden
ebenfalls als unendlich ausgedehnte Zylinder approximiert. Die durch diese Annahmen erreichte
Vereinfachung des Problems ermöglicht schließlich die effiziente Integration der Thermalrechnung
in die Missionssimulationsumgebung.
Für das Thermalmodell der Batterien und Photovoltaikzellen sind alle grundlegenden Formen der
Wärmeübertragung relevant. Dazu gehören Wärmestrahlung, Konvektion und Wärmeleitung [194].
Der Wärmestrahlung kommt eine besondere Bedeutung zu, da neben der Wärmezufuhr von Sonne
und Erde ein bedeutender Teil der Wärme im Flügelkompartiment aufgrund der geringen Luftdich-
te in großer Höhe durch Strahlung übertragen wird. Innerhalb des Flügelkompartiments spielen
zudem die Konvektion sowie – im Fall der Batterie innerhalb der Isolationsschicht – die Wärme-
leitung eine wichtige Rolle. Außerhalb des Flügelkompartiments findet aufgrund der Umströmung
des Flügels ebenfalls konvektive Wärmeübertragung statt.
Die relevanten Wärmeflüsse sind in Abbildung 77 dargestellt. Dabei bezeichnen E und H jeweils
Strahlungsgrößen, während Q̇ die Wärmeübertragung durch Wärmeleitung sowie Konvektion dar-
stellt. Von außen treffen die solare Einstrahlung Ep sowie die langwellige Strahlung der Erdober-
fläche Elw,e und der Atmosphäre Elw,a auf das Flügelkompartiment. Eem,lw,af bezeichnet die lang-
wellige Abstrahlung des Flügelprofils in die Umgebung. Weiterhin stehen Hlw und Hsw für die
langwellige bzw. kurzwellige, in Kapitel 6.7.4.1 beschriebene, Strahlungsemission der Oberflächen
im Flügelkompartiment. Schließlich symbolisieren Q̇cv den konvektiven und Q̇cd den geleiteten
Wärmeübergang.
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Abbildung 77: Wärmeflüsse eines Flügelkompartiments

6.7.3 Diskretisierung des Flügelquerschnitts

Eine wesentliche Vereinfachung wird erreicht, wenn die Konturen des Flügels, der Batterie sowie
des Holms durch Geraden approximiert werden. Aufgrund der Betrachtung des Flügelquerschnitts
mit unendlich großer 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. Für jedes Paneel kann nun – wie bereits für die Solarpaneele
erläutert – die von der Umwelt empfangene und vom Einfallswinkel auf die Oberfläche abhängige
Strahlungsleistungsdichte als räumlich konstant angenommen werden. Weiterhin erleichtert diese
Form der Approximation des Flügels einschließlich der Batterie und des Holms die Berechnung des
konvektiven Wärmeübergangs in signifikanter Weise.
Die Paneel-Approximation des Flügelquerschnitts für das Flügelprofil der hochfliegenden Plattform
ist in Abbildung 78 dargestellt. Im gezeigten Beispiel sind das Flügelprofil und der Holm jeweils
durch sechs Paneele angenähert. Die Batterie weist auch in der Realität einen sechseckigen Quer-
schnitt auf. Für kreisrunde Bauteile wie den Flügelholm wird die Länge der einzelnen Paneele so
gewählt, dass der Umfang des gleichseitigen Sechsecks dem des angenäherten Kreises entspricht.
Es gilt daher:

Lwsp = 2π · Rws

ndisc
(155)

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

Kwsp,M = Lwsp

2 · sin
(

π
ndisc

) (156)

Darin bezeichnet ndisc die Anzahl der Paneele, in die der Kreisquerschnitt unterteilt werden soll.
Zur Berechnung der Längen und Positionen der Flügelprofile wird für jedes Paneel der Tangenten-
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Abbildung 78: Diskretisierung des Flügelquerschnittes in einzelne Paneele

punkt am Flügelprofil vorgegeben. Wird die Profillinie in z-Richtung durch die Funktion faf (x)
beschrieben, so kann die Neigung des Paneels Γap durch Ableitung am Tangentenpunkt Pap,t be-
stimmt werden als:

Γap = tan−1
(

dfaf

dx

∣∣
x=[Pap,t]Cx

)
(157)

Der Anfangspunkt des Paneels Pap,0 wird durch Bestimmen des Schnittpunkts des betrachteten
Paneels i mit dem vorhergehenden Paneel i − 1 ermittelt. Hierfür wird zunächst das folgende
Gleichungssystem für die zu den jeweiligen Paneelen gehörenden κ gelöst:[

κ(i−1)
κ(i)

]
=

 cos
(
Γap(i−1)

)
− cos

(
Γap(i)

)
− sin

(
Γap(i−1)

)
sin
(
Γap(i)

)  ·
[
Pap,t(i−1) − Pap,t(i)

]
(158)

Nun kann der Anfangspunkt bestimmt werden durch:

Pap,0 = Pap,t + κ ·
[

− cos (Γap)
sin (Γap)

]
(159)

Die Länge des Paneels folgt aus dem Abstand der Anfangspunkte:

Lap =
√([

Pap,0(i+1)

]C
x

−
[
Pap,0(i)

]C
x

)2
+
([

Pap,0(i+1)

]C
y

−
[
Pap,0(i)

]C
y

)2
(160)

6.7.4 Modellierung der Wärmeströme

6.7.4.1 Wärmeübertragung durch Strahlung

Wärmeübertragung durch Strahlung erfolgt aufgrund der temperaturabhängigen Emission elektro-
magnetischer Wellen durch Materie. Die strahlenden Körper werden in dieser Arbeit als quasi-grau
betrachtet. Graue Körper emittieren im Vergleich zu schwarzen Körpern einen geringeren Wärme-
strom, wobei die Emissivität εr das Verhältnis des emittierten Wärmestroms eines grauen Körpers
zu dem eines schwarzen Körpers angibt [195].
Für die Wärmeübertragung im langwelligen Bereich hat es sich als hinreichend erwiesen, εr als un-
abhängig von der Wellenlänge anzunehmen. Im kurzwelligen Spektrum der Sonnenstrahlung können
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die Werte jedoch deutlich abweichen. Die Bezeichnung "quasi-grau"wurde gewählt, da im Rahmen
dieser Arbeit separate Werte für langwellige und kurzwellige Strahlung verwendet und die Strah-
lungsbilanzgleichungen für beide Bereiche aufgestellt werden. Für den emittierten Wärmestrom
einer Oberfläche gilt [194]:

Eem = Ap · εr · σ · Tp
4 (161)

Darin bezeichnen Ap die Oberfläche und Tp die Temperatur des Paneels sowie σ die Stefan-
Boltzmann-Konstante. Aufgrund der zweidimensionalen Betrachtung werden alle Wärmeströme
auf die Länge bezogen, sodass der Wärmestrom pro Längeneinheit folgt:

E′
em = Eem

l
(162)

Für den auf die Länge bezogenen emittierten Wärmestrom gilt mit der Länge Lp des Schnitts durch
die Oberfläche des Körpers somit:

E′
em = Lp · εr · σ · Tp

4 (163)

Die von benachbarten Körpern emittierte Strahlung wird abhängig vom Absorptionsgrad der Ober-
fläche des betrachteten Körpers absorbiert. Das Gesetz von Kirchhoff besagt, dass ein Körper 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 für in-
transparente Körper im thermischen Gleichgewicht. Da die Bespannfolie des Flugzeugs einen Teil
der Strahlung passieren lässt, kann das Gesetz von Kirchhoff dort nicht angewendet werden. Da-
her werden der Absorptionsgrad αr und der Emissionsgrad εr im Rahmen dieser Arbeit getrennt
behandelt.
Wird der betrachtete Körper vollständig von schwarzer Materie mit der Umgebungstemperatur
Tam umschlossen, so absorbiert er den Wärmestrom:

E′
ab = Lp · αr · σ · Tam

4 (164)

Befindet sich in der Umgebung des Körpers 1 ein Körper 2, der den Körper 1 nicht vollständig
umschließt, so empfängt Körper 1 nur mit einem Teil seiner Oberfläche die Strahlung von Körper
2. Das Verhältnis des empfangenen Wärmestroms zum Wärmestrom im Fall einer vollständigen
Umschließung wird als Sichtfaktor F1,2 bezeichnet. Für den empfangenen Wärmestrom gilt:

E′
ab,1 = Lp,1 · F1,2 · εr,1 · εr,2 · σ · T2

4 (165)

Für Sichtfaktoren gilt die Reziprozitätsbeziehung [194]:

Lp,1 · F1,2 = Lp,2 · F2,1 (166)

Fällt ein Wärmestrom auf die Oberfläche eines Körpers, so wird der nicht absorbierte Anteil mit
dem Reflexionsgrad %r reflektiert. Falls der Körper eine Transmissivität τr > 0 aufweist, durchdringt
ein Teil der Strahlung den Körper. Grundsätzlich gilt:

εr + %r + τr = 1 (167)

Stehen mehrere Flächen im Strahlungsaustausch, so setzt sich die von einer Fläche ausgehende
Strahlung aus ihrer emittierten Strahlung, der von den anderen Körpern reflektierten Strahlung
sowie der von außen durch die Fläche dringenden Strahlung zusammen. In Abbildung 79 ist diese
Situation für einen durch drei Flächen begrenzten, unendlich ausgedehnten Innenraum am Beispiel
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Abbildung 79: Anteile der Helligkeit einer Fläche in einem abgeschlossenen Raum

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

H ′
i = E′

em,i + %r,i · E′
i + τr · E′

ba,i (168)

Dabei bezeichnet E′
i die frontal auf die Fläche treffende Strahlungsleistungsdichte pro Längenein-

heit, während E′
ba,i die von der Rückseite durch die Fläche dringende Strahlungsleistungsdichte

beschreibt.
Die Einstrahlung auf die Fläche i ergibt sich aus den Helligkeiten der umgebenden Flächen unter
Berücksichtigung der Sichtfaktoren. Unter Nutzung von Gleichung 166 gilt:

Lp,i · E′
i =

n∑
j=1

Lp,j · Fj,i · H ′
j = Lp,i ·

n∑
j=1

Fi,j · H ′
j (169)

Wird Gleichung 169 in Gleichung 168 eingesetzt, so kann die Einstrahlung E′
i eliminiert werden.

Es folgt:

H ′
i − %r ·

n∑
j=1

Fi,j · H ′
j = E′

em,i + τr · E′
ba,i (170)

Damit liegen für n Flächen n Gleichungen mit n unbekannten Helligkeiten vor. Das resultierende
Gleichungssystem kann in Matrixform geschrieben werden:[

1 − %r · F
]

· H = Eem + τr · Eba (171)

Die Helligkeiten der einzelnen Flächen können nun durch folgende Gleichung ermittelt werden:

H =
[
1 − %r · F

]−1
· [Eem + τr · Eba] (172)

Die Inverse muss nicht während der Laufzeit der Simulation berechnet werden, sofern die darin ent-
haltenen Parameter konstant bleiben. Für die Sichtfaktoren ist dies grundsätzlich der Fall. Zudem
wird im Rahmen dieser Arbeit vorausgesetzt, dass auch die Reflexivität während der Laufzeit keine
nennenswerte Änderung erfährt. Dadurch reduziert sich der Rechenaufwand für die Helligkeitsbe-
rechnung auf eine einfache Multiplikation einer Matrix mit einem Vektor.
Auf Basis der ermittelten Helligkeiten kann im nächsten Schritt die auf die Fläche treffende Strah-
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lungsleistung berechnet werden:

E′
i =

n∑
j=1

Fi,j · H ′
j (173)

Dabei entspricht der Sichtfaktor Fi,j dem Element in Zeile i und Spalte j der Sichtfaktorenmatrix
F, während H ′

j das Element an der Stelle j des Helligkeitsvektors H ist.
Für die Berechnung der durch Strahlungsprozesse zugeführten Wärme gilt schließlich:

Q̇′
rd,i = εr,i ·

(
E′

i + E′
ba,i

)
− E′

em,i (174)

Bei Flächen des Flügelprofils ist zu beachten, dass die Abstrahlung sowohl nach innen als auch nach
außen erfolgt. Einen Sonderfall stellen Flügelflächen mit Photovoltaikzellen dar. Diese Flächen wei-
sen unterschiedliche Emissivitäten auf der Innen- und Außenseite auf: Die innere Emissivität wird
durch die Bespannfolie bestimmt, während die äußere Emissivität von den Photovoltaikzellen ab-
hängt. Während die innere Emissivität als konstant angenommen wird, ist die äußere von der Effizi-
enz der Umwandlung der in die Photovoltaikzelle eingedrungenen Strahlung in elektrische Leistung
abhängig. Die Transmissivität dieser Bereiche wird als τr,i = 0 angenommen, was insbesondere
durch die annähernd undurchlässige Rückseite der Photovoltaikzellen begründet wird.

6.7.4.2 Wärmeübertragung durch Konvektion

Unter Wärmeübertragung durch Konvektion wird ein Prozess des Wärmetransports zwischen einer
Oberfläche und einem strömenden Medium verstanden. Der Charakter des Strömungsfeldes ist
dabei maßgeblich für den Wärmeübergang. Grundsätzlich wird zwischen erzwungener Konvektion,
die durch ein aufgrund äußerer Kräfte verursachtes Strömungsfeld entsteht, und freier Konvektion
unterschieden. Bei der freien Konvektion sind Temperaturunterschiede zwischen dem strömenden
Medium und der Oberfläche die Ursache für die Ausbildung des Strömungsfeldes [197].
Der konvektive Wärmeübergang innerhalb des Flügelkompartiments erfolgt durch freie Konvektion,
sofern keine erzwungene Belüftung, bspw. durch Lufteinlässe in der Flügeloberfläche, vorhanden ist.
Aufgrund der Relativbewegung des Luftfahrzeugs zur Atmosphäre erfolgt der Wärmeübergang an
der Außenseite des Flügels hingegen durch erzwungene Konvektion. Konvektiver Wärmeübergang
findet nur statt, wenn eine Temperaturdifferenz zwischen der Oberfläche und dem umgebenden
Medium vorliegt. Formal gilt für den konvektiven Wärmestrom:

Q̇′
cv,i = Lp,i · αc,i · (Tp,i − Tam,i) (175)

Dabei bezeichnet αc,i den Wärmeübergangskoeffizienten und Tam,i die Temperatur des das Pa-
neel umgebenden Mediums. Aufgrund der Komplexität des Konvektionsprozesses werden zur Be-
rechnung des Wärmeübergangskoeffizienten in der Regel empirische Formeln verwendet [198]. Zur
Beschreibung des konvektiven Wärmeübergangs wird dabei die Nusselt-Zahl Nu genutzt, für die
gilt:

Nu = αc,i · Lp,i
λam

(176)

Darin bezeichnet λam die thermische Leitfähigkeit des strömenden Mediums.
Im Fall der erzwungenen Konvektion hängt die Nusselt-Zahl von der in Gleichung 94 definierten
Reynolds-Zahl ab. Dabei ist zu unterscheiden, ob die Grenzschicht der Strömung laminar oder
turbulent ausgeprägt ist. Bei einer homogenen Oberfläche kann die lokale Reynolds-Zahl in Ab-
hängigkeit von der Lauflänge der Strömung über die überströmte Fläche bestimmt und je nach Wert
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eine lokale Fallunterscheidung getroffen werden. Darauf basierend wird die lokale Nusselt-Zahl be-
rechnet und schließlich ein gemittelter Wärmeübergangskoeffizient für die Fläche abgeleitet.
Für ebene Platten, wie sie in der vorliegenden Arbeit zur Annäherung des Flügelprofils angenom-
men werden, können gemittelte Nusselt-Zahlen aus der Literatur entnommen werden. Dabei ist für
jede Platte zu unterscheiden, ob die Strömung laminar, turbulent oder gemischt ausgeprägt ist. In
dieser Arbeit wird angenommen, dass die Umströmung auf der Oberseite des Flügels am ersten
Paneel laminar ist und ab dem zweiten Paneel, das in der Regel als Solarpaneel vorliegt, in eine
turbulente Strömung übergeht. Die Strömung um die Unterseite des Flügels wird hingegen – in
Anlehnung an [189] – als durchgängig laminar betrachtet.
Zur Berechnung der Nusselt-Zahl muss zunächst die Prandtl-Zahl berechnet werden. Diese ist als
Verhältnis zwischen der kinematischen Viskosität und der Temperaturleitfähigkeit des umströmen-
den Mediums definiert:

Pr = µa · % · cp

λam
(177)

Für laminare Grenzschichten ergibt sich die Nusselt-Zahl zu [194]:

Nulam = 0,664 · Re
1
2 · Pr

1
3 (178)

Für turbulente Grenzschichten gilt hingegen:

Nuturb = 0,037 · Re
4
5 · Pr

1 + 2,443 · Re−0,1 ·
(
Pr

2
3 − 1

) (179)

Im Fall der freien Konvektion wird die lokale Temperaturänderung des strömenden Mediums
durch den Wärmeübergang von der Platte ausgelöst. Die daraus resultierende Temperaturände-
rung führt zu einer Dichteänderung des strömenden Mediums, die wiederum die lokale Aufwärts-
bzw. Abwärtsbewegung verursacht. Anstelle der Reynolds-Zahl ist für die freie Konvektion zu-
nächst die Grashof-Zahl Gr eine maßgebliche Größe zur Abschätzung der Strömungsbedingungen.
Die Grashof-Zahl beschreibt das Verhältnis zwischen statischem Auftrieb und Trägheitskraft, je-
weils bezogen auf die kinematische Viskosität. Für ein Paneel i ist sie definiert als:

Gr = % · βT · (Tp,i − Tam,i)
µa

· % · g · Lp
3

µa
(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 hängt von der Neigung des Paneels ab. In [194] werden empirische
Berechnungsvorschriften für die Nusselt-Zahl in Abhängigkeit der Paneelneigung sowie der Frage,
ob das Paneel vom strömenden Medium gekühlt oder beheizt wird, angegeben. Zur Bestimmung der
Paneelneigung wird analog zur in Abschnitt 6.3.1 beschriebenen Methode für die Neigungsberech-
nung der Solarpaneele vorgegangen. Für Neigungen des Paneels mit Θp ≥ π/6 bzw. Θp ≤ −π/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 (Θp), zu ersetzen. Die Nusselt-Zahl
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wird für diesen quasi-senkrechten Fall berechnet als:

Nu =

0,825 + 0,387 · Ra
1
6(

1 +
(

0,492
P r

) 9
16
) 8

27


2

(182)

Für den waagerechten Fall wird zusätzlich unterschieden, ob das Medium auf das Paneel zuströmt
oder vom Paneel wegströmt. Wird die Oberseite einer Platte beheizt oder die Unterseite gekühlt,
so bewegt sich das Medium von der Platte weg. In diesen Fällen wird die Nusselt-Zahl wie folgt
bestimmt:

Für:

Ra ·
(

1 +
(0,322

Pr

) 11
20
)−20

11

≤ 7 · 104

gilt:

Nu = 0,766 · Ra
1
5 ·
(

1 +
(0,322

Pr

) 11
20
)−20

55

(183)

Für:

Ra ·
(

1 +
(0,322

Pr

) 11
20
)−20

11

> 7 · 104

gilt hingegen:

Nu = 0,15 · Ra
1
3 ·
(

1 +
(0,322

Pr

) 11
20
)−20

33

(184)

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

Nu = 0,6 · Ra
1
5 ·
(

1 +
(0,492

Pr

) 9
16
)−16

45

(185)

Dabei ist die Gültigkeit jedoch eingeschränkt auf:

103 < Ra ·
(

1 +
(0,492

Pr

) 9
16
)−16

9

< 1010

und

0,001 < Pr < ∞

Im Rahmen dieser Arbeit wird aufgrund der geringen Luftdichte in großen Höhen und der dar-
aus resultierenden kleinen Grashof-Zahl teilweise der untere Gültigkeitsbereich der Gleichungen
erreicht. In diesem Bereich geht die Konvektion allmählich in reine Wärmeleitung über, wobei die
Wärmeübertragung stärker abnimmt, als es durch die empirischen Gleichungen abgeschätzt wird.
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Es besteht daher die Möglichkeit, dass der Wärmetransport durch natürliche Konvektion in diesen
Bereichen leicht überschätzt wird. Da der Übergang zur Wärmeleitung ein kontinuierlicher Prozess
ist und nicht abrupt erfolgt, werden die angegebenen Formeln in dieser Arbeit ohne Modifikation
verwendet.

6.7.4.3 Wärmeübertragung durch Wärmeleitung

Wärmeleitung als Prozess des Wärmetransports findet in der vorliegenden Anwendung durch das
Isolationsmaterial der Batterie statt. Um zu verhindern, dass die Batterie insbesondere nachts unter
kritische Temperaturen fällt, ist die in Kapitel 6.5 beschriebene Batterieheizung vorgesehen. Um
eine möglichst homogene Wärmeverteilung innerhalb der Batterie sicherzustellen und die erforder-
liche Heizleistung zu minimieren, wird die Batterie mit Isolationsmaterial umschlossen. Je geringer
der Wärmeleitwert λth, desto geringer ist der Wärmestrom durch das Isolationsmaterial.
Der Wärmestrom durch das Paneel hängt zudem von der Temperaturdifferenz zwischen der Innen-
und Außenseite Tp,i,in − Tp,i,out des Paneels ab. Unter der Annahme einer homogenen Tempera-
turverteilung kann mit der eindimensionalen Wärmeleitungsgleichung gerechnet werden. Für den
durch ein Paneel i fließenden Wärmestrom gilt:

Q̇′
cd,i = Lp,i · λth

dp,i
· (Tp,i,in − Tp,i,out) (186)

Damit stehen alle Grundgleichungen zur Beschreibung der in dieser Arbeit als relevant erachteten
Wärmetransportprozesse zur Verfügung.

6.7.5 Thermalgleichungssystem

Mit den erläuterten Wärmeübertragungsarten kann nun das Thermalgleichungssystem für das Flü-
gelkompartiment aufgestellt werden. Zunächst wird dafür die Wärmebilanz für einen homogenen
Körper mit der spezifischen Wärmekapazität cp,b und der Fläche Ab im Querschnitt des Flügelkom-
partiments als Ausgangspunkt für die folgenden Ausführungen aufgestellt. Unter Berücksichtigung
von Gleichung 162 kann für einen in die Schnittebene hinein unendlich ausgedehnten Körper in
zeitdiskreter Darstellung geschrieben werden:

Ab · %b · cp,b · ∆Tb = Q̇′
b · ∆t (187)

Um das Thermalgleichungssystem für ein Flügelkompartiment zu erhalten, ist diese Beziehung für
alle Flügel-, Holm- und Batterie-Paneele, die Batterie sowie die Luft im Flügel und im Holm auf-
zustellen. Für die Paneele ist allerdings aufgrund ihrer geringen Dicke die Fläche Ab sehr klein
und somit auch die Wärmekapazität pro Längeneinheit, die durch das Produkt aus Ab, %b und
cp,b entsteht, ebenfalls sehr gering. Aufgrund der großen Simulationsschrittweite ∆t kann dies – in
Abhängigkeit vom Wärmestrom – dazu führen, dass die Gleichgewichtstemperatur in kürzerer Zeit
als die Simulationsschrittweite erreicht wird. Dies hat zur Folge, dass ein steifes Differenzenglei-
chungssystem entsteht. In [190] werden die daraus resultierenden Stabilitätsprobleme untersucht,
die dazu führen können, dass das Gleichungssystem mit expliziten Lösungsverfahren nicht lösbar
ist.
Sollen auch die kleinen Wärmekapazitäten berücksichtigt werden, kommen als alternative Möglich-
keiten in Betracht:

• Nutzung impliziter Lösungsmethoden: Mit diesen Methoden wird in jedem Simulationsschritt
die Lösung iterativ ermittelt. Sie eignen sich besonders für die Lösung steifer Differenzenglei-
chungssysteme, benötigen allerdings verhältnismäßig viel Rechenzeit.
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• Implementierung einer variablen Schrittweitensteuerung: Dabei wird die Schrittweite zur Lö-
sung der Differenzengleichung in geeigneter Weise anpasst, sodass explizite Lösungsmethoden
innerhalb ihrer Stabilitätsgrenze bleiben.

Eine weitere Möglichkeit, dem Problem steifer Differenzengleichungen zu begegnen, ist die Vernach-
lässigung der kleinen Wärmekapazitäten und damit der Ursache höherer Dynamik. Dieser pragma-
tische Ansatz wird im Rahmen dieser Arbeit gewählt, indem die Wärmekapazität der Paneele auf
Null gesetzt wird. Dadurch geht die Differenzengleichung 187 für die Paneele in eine algebraische
Gleichung über. Damit besteht das Thermalgleichungssystem aus algebraischen Gleichungen für die
Paneele und drei Differenzengleichungen für die Batterie sowie die Luft im Innenraum des Flügel-
kompartiments und die Luft im Holm. In [190] konnte gezeigt werden, dass dieses System für den
vorliegenden Fall auch unter Nutzung der einfachsten expliziten Lösungsmethode, dem Verfahren
nach Euler, stabil ist und – trotz der auch hier notwendigen iterativen Lösung des algebraischen
Gleichungssystems – in ca. 10 % der Zeit, die ein geeignetes implizites Verfahren benötigt, zu einer
Lösung führt.
Im Folgenden werden die Gleichungen für die einzelnen Komponenten gelistet. Für die Batterie
lautet das Differenzengleichungssystem:

∆Tbat = 1
Ac,bat · %bat · cp,bat

·
(

Q̇bat,el

Lbat
− Lbp · λth,bat · diso,bat

nbp∑
i=1

(Tbat − Tbp,i)
)

(188)

Für die Luft im Flügelkompartiment gilt:

∆Tac = 1
Ac,ac · % · ca

·
(

Lbp ·
nbp∑
i=1

(αc,bp,i · (Tbp,i − Tac)) + Lsp ·
nsp∑
i=1

(αc,sp,i · (Tsp,i − Tac)) + · · ·

· · ·
nap∑
i=1

(Lap,i · αc,ap,i · (Tap,i − Tac))
)
(189)

Die Differenzengleichung für die Luft im Holm lautet:

∆Tac = 1
Ac,as · % · ca

·
(

Lsp ·
nsp∑
i=1

(αc,sps,i · (Tsp,i − Tac))
)

(190)

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

0 = Lbp ·
(

− λth,bat · diso,bat (Tbp,i − Tbat) + αrlw,bp,i · E′
lw,bp,i + αrsw,bp,i · E′

sw,bp,i − · · ·

· · · σ · εr,bp,i · Tbp,i
4 − αc,bp,i · (Tbp,i − Tac)

)
(191)

Dabei werden E′
lw,bp,i und E′

sw,bp,i mit Gleichung 173 unter Nutzung der für das Flügelkom-
partiment berechneten Sichtfaktorenmatrix bestimmt. Weiterhin sind αrlw,bp,i und αrsw,bp,i die
Absorptionsfaktoren für langwellige und kurzwellige Strahlung des Batterie-Paneels.
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Für die Holm-Paneele gilt:

0 = Lsp ·
(

αrlw,sp,i · E′
lw,sp,i + αrsw,sp,i · E′

sw,sp,i − · · ·

· · · 2 · σ · εr,sp,i · Tsp,i
4 + αrlw,sp,i · E′

lw,sps,i − αc,sp,i · (Tsp,i − Tac) − αc,sps,i · (Tsp,i − Tac)
)

(192)

Auch hier sind E′
lw,sp,i und E′

sw,sp,i die auf die Holm-Paneele treffende Strahlungsleistung und
αrlw,sp,i sowie αrsw,sp,i die dazugehörigen Absorptionsfaktoren. E′

lw,sps,i ist die für den Innenraum
des Holms mit Gleichung 173 berechnete Strahlungsleistung auf das Holm-Paneel.
Schließlich gilt für die Flügelpaneele, die keine Solarpaneele sind:

0 = Lap,i ·
(

αrlw,ap,i · E′
lw,ap,i + αrsw,ap,i · E′

sw,ap,i − · · ·

· · · 2 · σ · εr,ap,i · Tap,i
4 + αrsw,ap,i · E′

p + αrlw,ap,i · E′
lw,a + αrlw,ap,i ·

(
E′

lw,a + Fap,i,E · E′
lw,e

)
+ · · ·

· · · αc,ap,i · (Tap,i − Tac) − αc,apa,i · (Tap,i − Ta)
)

(193)

Für Solarpaneele gilt:

0 = Lap,i ·
(

αrlw,ap,i · E′
lw,ap,i + αrsw,ap,i · E′

sw,ap,i − · · ·

· · · 2 · σ · εr,ap,i · Tap,i
4 + (1 − τrsw,ap,i) E′

p − Isp · Usp + αrlw,ap,i · E′
lw,a + · · ·

· · · αrlw,ap,i ·
(
E′

lw,a + Fap,i,E · E′
lw,e

)
+ αc,ap,i · (Tap,i − Tac) − αc,apa,i · (Tap,i − Ta)

)
(194)

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

Tbat,t = Tbat,t−1 + ∆Tbat · ∆t (195)

Der algebraische Teil des Gleichungssystems wird mithilfe der von MATLAB bereitgestellten Funk-
tion fsolve gelöst, die auf einem durch eine Vertrauensregion verbesserten Newton-Verfahren ba-
siert [199].
Mit dem Thermalgleichungssystem können zu jedem Simulationsschritt die Temperaturen der Bat-
terie, aller Paneele sowie der Luft im Flüglekompartiment und im Holm bestimmt werden. Die
Bestimmung der zur Parametrierung erforderlichen Kenngrößen wird im nächsten Kapitel erläu-
tert.

6.7.6 Ermittlung von Geometrieparametern und Kenngrößen

6.7.6.1 Ermittlung der Wärmeleitfähigkeit der Batteriedämmung

Um die Wärmeübertragung 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 Emissivität umschlossen. Für 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 Wärmetransport erfolgt im Modell zunächst durch
Wärmeleitung durch das extrudierte Polystyrol zur äußeren aluminisierten Folie. Diese steht wie-
derum durch Konvektion und Wärmestrahlung mit dem Flügelkompartiment im Wärmeaustausch.
Entgegen dieser Modellvorstellung erfolgt der reale Wärmetransport innerhalb der Batterie durch
ein komplexes Zusammenspiel verschiedener Wärmeübertragungsarten. Neben der Wärmeleitung
treten dabei auch Konvektion und Strahlung innerhalb der Batterie auf. Eine genaue Bestim-
mung der einzelnen Beiträge dieser Mechanismen ist mit erheblichem Aufwand verbunden und
übersteigt den im Rahmen des Aufbaus der Simulationsumgebung vertretbaren Umfang. Um das
Modell dennoch möglichst realitätsnah zu gestalten, wurde ein Versuchsaufbau in einer Vakuum-
Thermalkammer umgesetzt und die Batterie unter definierten Luftdrücken und Umgebungstem-
peraturen thermisch vermessen. Der Versuchsaufbau ist in Abbildung 80 dargestellt. Die Batterie
ist dabei an einem Kohlefaserstab aufgehängt, ähnlich wie im Luftfahrzeug in Abbildung 76 darge-
stellt. Zudem ist die metallisierte Folie, die die Batterie umschließt, deutlich zu erkennen.
Zur Versuchsdurchführung wurde die Batterie mit 6 Temperatursensoren instrumentiert, deren An-
ordnung in Abbildung 81 unten rechts dargestellt ist. Die grau ausgefüllten Kreise deuten dabei die
Rundzellen an. Weiterhin ist die Position der Heizfolie dargestellt.
Die Versuche wurden für Umgebungstemperaturen von Ta = −60 ◦C, Ta = −30 ◦C sowie Ta = 0 ◦C
durchgeführt. Während der Tests wurde eine konstante Leistung von Ph,bat = 10 W über die Heiz-
folie an die Batterie abgegeben.
Die Messwerte der verschiedenen Sensoren sind für die jeweilige Temperatur und die entsprechende
ISA-Druckhöhe ebenfalls in Abbildung 81 dargestellt. Zur Bestimmung der Wärmeleitfähigkeit der
Batterieisolation wird die Temperaturdifferenz zwischen der gemittelten Temperatur der drei auf
den Zellen angebrachten Sensoren T̄bat und der Temperatur auf der Außenseite der Folie Tp ver-
wendet. Die thermische Leitfähigkeit der Batterieisolation kann nun wie folgt berechnet werden:

λth,bat = Ph,bat · diso,bat

Abat ·
(
T̄bat − Tp

) (196)

Darin bezeichnen diso,bat die Dicke der Isolationsschicht und Abat die Oberfläche der Batterie. Aus

124



−40 −20 0 20 40 60 80
Temperatur [oC]

Umgebungstemperatur 0◦C

0

5

10

15

20

IS
A

D
ru

ck
hö

he
[k

m
]

−80 −60 −40 −20 0 20 40
Temperatur [oC]

Umgebungstemperatur −60◦C

0

5

10

15

20
IS

A
D

ru
ck

hö
he

[k
m

]

−60 −40 −20 0 20 40 330
Temperatur [oC]

Umgebungstemperatur −30◦C

0

5

10

15

20

IS
A

D
ru

ck
hö

he
[k

m
]

Batterie
innen

Batterie
mittig

Batterie
außen

Depron
innen

Depron
außen

Folie
außen

Umgebung

Heizfolie

Abbildung 81: Temperaturmesswerte der Batterie in der Vakuum-Thermalkammer

den berechneten Daten wird ein Kennfeld erstellt, das die Wärmeleitfähigkeit in Abhängigkeit von
der Luftdichte und der Temperatur tabelliert. Die Luftdichte ist von besonderer Bedeutung, da der
extrudierte Polystyrol-Hartschaum seine geringe Wärmeleitfähigkeit dadurch erreicht, dass Luft
in der porösen Struktur des Materials gebunden wird. Aufgrund der eingeschränkten Beweglich-
keit dieser Luft kann keine Konvektion stattfinden, sodass der Wärmetransport fast ausschließlich
durch Wärmeleitung erfolgt. Die Wärmeleitfähigkeit der eingeschlossenen Luft ist jedoch von der
Luftdichte abhängig. Zusätzlich befinden sich sowohl zwischen der äußeren Folie und den Hart-
schaumplatten als auch zwischen den Batterien und den Hartschaumplatten jeweils Luftschichten,
die ebenfalls Wärme leiten. Neben der Luftdichte beeinflusst auch die Temperatur des restlichen
Isolationsmaterials die Gesamtwärmeleitfähigkeit.
Da die Luftdichte während 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:

% = %ISA (ha) · Ta,ISA (ha)
Ta

(197)
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Die Ergebnisse sind in Abbildung 82 dargestellt. Dabei ist einerseits die zuvor beschriebene Zunah-
me der Wärmeleitfähigkeit mit steigender Luftdichte erkennbar und andererseits eine deutliche Ab-
nahme der Wärmeleitfähigkeit mit sinkender Umgebungstemperatur. Das erzeugte Kennfeld wird
in der Simulation verwendet, um in Abhängigkeit der Innentemperatur des Flügelkompartiments
sowie der aktuellen Luftdichte die Wärmeleitfähigkeit durch lineare Interpolation zu bestimmen.
Die Messdaten aus der Vakuum-Thermalkammer werden hier zudem zur Überprüfung des Bat-
teriemodells verwendet. Anstatt das komplette Flügelkompartiment zu betrachten, wird dazu die
Batterie bei fester Umgebungstemperatur, die der Innentemperatur der Vakuum-Thermalkammer
entspricht, simuliert. Strahlung der Kammerwände sowie der Oberfläche der Batterie wird dabei
vernachlässigt, da die Emissivität der metallisierten Folie im langwelligen Bereich annähernd Null
wird.
Die Ergebnisse sind in Abbildung 83 dargestellt. Dabei ist ersichtlich, dass das Thermalmodell der
Batterie die Temperatur innen sowie außen in etwa gleicher Größe überschätzt. Die größten Abwei-
chungen treten bei einer ISA Druckhöhe von 10km auf, wo bis zu 15K Differenz zu beobachten sind.
Die Ursache dafür wird zunächst in der Modellierung der Konvektion vermutet, die für den vorlie-
genden Anwendungsfall niedrigere Wärmeübergangskoeffizienten zur Verfügung stellen könnte als
in der Realität vorhanden. In ISA Druckhöhen über 10 km nimmt die gemessene Temperatur deut-
lich stärker zu als die des Simulationsmodells. In diesen Bereichen stößt das hier zur Anwendung
kommende Konvektionsmodell an die Gültigkeitsgrenze. In der Realität scheint sich eine Mischform
aus natürlicher Konvektion und Wärmeleitung auszubilden. Die gemessene Temperatur liegt außer
im Fall von Ta = −60 ◦C dennoch weiterhin unterhalb der simulierten Temperatur, wofür zwei
weitere Ursachen im Messaufbau verantwortlich sein können.
Die Vakuum-Thermalkammer wälzt in geringem Umfang die Luft in der Messkammer um. Dabei
kommt es zu einer Luftbewegung, die die konvektive Wärmeabfuhr verstärkt und somit die Batterie
zusätzlich kühlt. Dies steht allerdings der Vermutung eines Übergangs der Konvektion zur Wär-
meleitung bei niedrigeren Luftdichten entgegen. Darüber hinaus ist der Stab der Aufhängung im
Modell nicht berücksichtigt. Einerseits führt der Stab selbst Wärme durch Wärmeleitung aus der
Batterie ab, andererseits ist der Stab hohl, sodass sich im Stab Konvektion nach außen ausbilden
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Abbildung 82: Aus den Messerwerten ermitteltes Kennfeld der Wärmeleitfähigkeit in Abhängigkeit
der Außentemperatur der Batterie
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Abbildung 83: Vergleich Modell- und Testdaten des Batterie-Thermal-Models

kann und es somit zu zusätzlicher Wärmeabfuhr kommt.
Für die Untersuchungen in dieser Arbeit wird das erstellte Thermalmodell vorerst als ausreichend
betrachtet. Die hier festgestellten Abweichungen liegen überwiegend im Bereich von ca. 10 K, was
unter Würdigung der zusätzlichen potentiellen Wärmesenken in der Vakuum-Thermalkammer für
allgemeine Aussagen bezüglich des Antriebsstranges als akzeptabel angesehen wird. Da die Tempe-
raturen auf 20 km Höhe bei Umgebungstemperaturen von −60 ◦C und −30 ◦C wieder zusammen-
laufen, wird auf eine einfache Anpassung des Modells in Form von Proportionalitätsfaktoren für
die Konvektionskoeffizienten verzichtet. Für niedrigere Höhen ist es möglich, dass die Batterietem-
peratur durch das Modell überschätzt wird. Aufgrund der geschilderten potentiellen Abweichungs-
ursachen im Messaufbau und der Kammer kann auch dies nicht gesichert festgestellt werden.
Unter Einbeziehung weiterführender Tests in der Vakuum-Thermalkammer sowie basierend auf
Messdaten aus späteren Flugversuchen sollten die Thermalmodelle der Batterie bzw. des Flügel-
kompartiments weiterentwickelt werden und die realen Wärmetransportvorgänge tiefgründiger un-
tersucht werden.
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6.7.6.2 Ermittlung der strahlungsrelevanten Parameter der Oberflächen

Die strahlungsrelevanten Parameter der Oberflächen lassen sich im Idealfall aus Messwerten be-
stimmen, die für das jeweils eingesetzte Material ermittelt wurden. Zum Zeitpunkt der Erstellung
dieser Arbeit liegen solche Daten für den kurzwelligen, d. h. solaren, Spektralbereich der Ted-
lar®-Bespannfolie vor. In Abbildung 84 sind die Daten für den vermessenen Wellenlängenbereich
dargestellt. Dabei wurden der Absorptionskoeffizient und der Reflexionskoeffizient %r,λ direkt ge-
messen, während der Transmissionskoeffizient τr,λ gemäß Gleichung 167 berechnet wurde.
Da die Wärmeübertragung durch Strahlung im Thermalmodell unter Verwendung spektral gemit-
telter Leistungen berechnet wird, müssen die dafür 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 großen Höhen nahezu entspricht. Um den
gemittelten optischen Koeffizienten zu bestimmen, wird das Verhältnis zwischen der durch den
spektralen Verlauf des optischen Koeffizienten abgeschwächten solaren Leistungsdichte und der un-
geschwächten solaren Leistungsdichte berechnet. Am Beispiel des Transmissionskoeffizienten lässt
sich dies formal wie folgt ausdrücken:

τr =

∞∫
0

(1 − τr,λ) · E0bnλ · dλs

∞∫
0

E0bnλ · dλs

(198)

Für den langwelligen Bereich der Wärmestrahlung werden die optischen Koeffizienten der Fach-
literatur entnommen. Dabei ist zu beachten, dass die Tedlar®-Bespannfolie auch im langwelligen
Bereich der Wärmestrahlung für einen Teil der Strahlung durchlässig ist und daher nicht dem Kirch-
hoff’schen Strahlungsgesetz folgt. Der in dieser Arbeit verwendete Transmissionskoeffizient wurde
aus [201] entnommen, während die Absorptions- und Emissionskoeffizienten aus [202] stammen. Für
die aluminisierte Folie der Batterie werden die Werte für poliertes Aluminium aus [203] verwendet.
Der Emissionskoeffizient des Kohlefaserholms wird in Anlehnung an die Daten aus [204] gewählt,
während für den Absorptionskoeffizienten die Gültigkeit des Kirchhoff’schen Gesetzes angenommen
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Abbildung 84: Optische Koeffizienten der Tedlar® Bespannfolie des Flügels für den Bereich des
solaren Strahlungsspektrums
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wird.
Eine Besonderheit stellen die Photovoltaikzellen dar. Für die von der Zelle aufgenommene Wär-
meleistung wird angenommen, dass die gesamte solare Einstrahlung, die in die Zelle eingedrungen
ist und nicht in elektrische Leistung umgewandelt wird, in Wärme übergeht. Unter Berücksich-
tigung des wellenlängenabhängigen Transmissionskoeffizienten der Oberfläche τpc,λ aus Gleichung
137 kann der Absorptionskoeffizient für die kurzwellige Einstrahlung berechnet werden als:

αr =
ns,sp · np,sp · Aph ·

∞∫
0

τpc,λ · Epλ · dλs − Isp · Usp

∞∫
0

Epλ · dλs

(199)

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

Tabelle 6: Optische Parameter der im Flügelkompartiment verwendeten Materialien HAP-α

Oberfläche αr εr %r τr

Tedlar® (λs ≤ 2500 nm) 0,24 − 0,63 0,13
Tedlar® (λs > 2500 nm) 0,6 0,85 0,1 0,3
Batterie Folie (λs ≤ 2500 nm) 0,3 − 0,7 0,0
Batterie Folie (λs > 2500 nm) 0,03 0,03 0,97 0,0
Solarpaneel (λs > 2500 nm) 0,75 0,75 0,25 0,0
Solarpaneel Unterseite (λs ≤ 2500 nm) 0,37 − 0,63 0,0
Solarpaneel Unterseite (λs > 2500 nm) 0,85 0,85 0,15 0,0
Holm (λs ≤ 2500 nm) 0,9 − 0,1 0,0
Holm (λs > 2500 nm) 0,73 0,73 0,27 0,0

6.7.6.3 Berechnung der Sichtfaktoren im Flügelkompartiment

Zur Berechnung der von einzelnen Paneelen empfangenen Strahlungsleistung, die von umliegenden
Paneelen ausgesendet wird, muss die Sichtfaktorenmatrix F bestimmt werden. Für einfache Geo-
metrien können dazu Handbuchformeln verwendet werden. Eine umfangreiche Sammlung findet
sich in [205].
Eine Berücksichtigung von Bauteilen, die die gegenseitige Sichtbarkeit behindern, ist mit den Hand-
buchformeln jedoch nicht möglich. Für zweidimensionale Probleme wird in [206] eine Methode zur
Sichtfaktorenberechnung unter Berücksichtigung von Verdeckungen beschrieben. Das Berechnungs-
konzept der vorliegenden Arbeit baut auf dieser Methode auf und ergänzt sie um eigene Aspekte
im Bereich der Erkennung blockierter Wege sowie der Ausrichtung der Oberflächen zueinander.
Die Grundlage für die Sichtfaktorenberechnung ist das Verfahren der gekreuzten Strahlen nach
Hottel [207]. Dieses Verfahren dient der Berechnung von Sichtfaktoren zwischen Oberflächen 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 größer
ist als die Dimensionen des betrachteten Schnitts. Abbildung 85 illustriert das Vorgehen. Auf der
linken Seite wird zunächst der Kern des Verfahrens für zwei gegenüberliegende Platten dargestellt,
während auf der rechten Seite das Vorgehen bei komplexeren Strukturen aufgezeigt wird.
Zunächst wird die Berechnung für die einfache Situation auf der linken Seite von Abbildung 85

129



Paneel 1

Paneel 2

P1,1 P1,2

P2,1

P2,2

Paneel 1

Paneel 2

P1,1 P1,2 P1,3 P1,4Sub-Paneel 1,1 Sub-Paneel 1,2 Sub-Paneel 1,3

P2,1

P2,2

P2,3

Sub-Paneel 2,1

Sub-Paneel 2,2

Abbildung 85: Die Methode der gekreutzten Strahlen nach Hottel [207]

erläutert. Sind Lp,1 und Lp,2 jeweils die Längen der Paneele 1 und 2, so gilt für die Sichtfaktoren:

Lp,1 · F1,2 = Lp,2 · F2,1 =

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

)
−
(
P1,1P2,1 + P1,2P2,2

)
2 (200)

Dabei werden die Längen der Verbindungslinien berechnet nach:

Pi,jPk,l =
√(

[Pk,l]Cx − [Pi,j ]Cx
)2

+
(
[Pk,l]Cz − [Pi,j ]Cz

)2
(201)

Zur Berücksichtigung blockierter Wege können die Paneele gemäß der rechten Darstellung in Ab-
bildung 85 in Teilstrecken diskretisiert werden. Anschließend wird geprüft, bei welchen Teilstrecken
keine der vier Verbindungslinien der Endpunkte blockiert ist. Der Sichtfaktor von Paneel 1 auf
Paneel 2 wird nun berechnet, indem zunächst für 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. Anschließend werden alle Sichtfaktoren der Sub-Paneele von Paneel 1 auf Paneel 2 summiert
und auf die Länge von Paneel 1 bezogen. Formal ausgedrückt bedeutet dies:

F1,2 = 1
Lp,1

·
i∑
1

j∑
1

(
Pi,iPj+1,j+1 + Pi,i+1Pj+1,j

)
−
(
Pi,iPj+1,j + Pi,i+1Pj+1,j+1

)
2 (202)

Je kürzer die Länge der Sub-Paneele gewählt wird, desto genauer wird das Berechnungsverfahren.
Andererseits kann die Anzahl der Berechnungspunkte aufgrund der exponentiell steigenden Berech-
nungszeit nicht beliebig erhöht werden, sodass ein geeigneter Kompromiss gefunden werden muss.
Die Summe aller Sichtfaktoren eines Paneels in Bezug auf alle umgebenden Paneele innerhalb eines
geschlossenen Kompartiments beträgt bei exakter Berechnung genau 1,0. Die Diskretisierungsbreite
wird in dieser Arbeit so gewählt, dass eine maximale Abweichung von 5,0 % zugelassen wird.
In Abbildung 86 ist die Diskretisierung der einzelnen Paneele des Flügelkompartiments zum Zweck
der Sichtfaktorenberechnung skizziert. Die Diskretisierungspunkte der einzelnen Paneele sind als
türkisfarbene Kreise dargestellt. Die Festlegung der Diskretisierungspunkte erfolgt durch Vorga-
be eines maximalen Abstands und der Berechnung der nächstkleineren Länge einer ganzzahligen
Unterteilung. Anschließend werden alle nicht blockierten Verbindungslinien zwischen den Punkten
innerhalb des Kompartiments bestimmt.
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Abbildung 86: Berechnung der Sichtlinien im Flügelquerschnitt

Die Berechnung der Verbindungslinien ist an der Linie f1 illustriert. Zunächst ist zu prüfen, ob die
Verbindungslinie von einer zur Innenseite des Flügelkompartiments ausgerichteten Fläche ausgeht.
Dies ist insbesondere für die Batterie- und Holmpaneele von Bedeutung. Zudem kann es bei großer
Wölbung vorkommen, dass zwei Flügelpaneele mit den nach außen zeigenden Flächen zueinander
ausgerichtet sind. Hierfür wird für jede Fläche der ins Flügelkompartiment zeigende Normalen-
vektor vorgegeben. Im dargestellten Beispiel sind dies der Normalenvektor für das Flügelpaneel 3,
nap,3, und der Normalenvektor für das Holmpaneel, nsp,3. Der Richtungsvektor der Verbindungsli-
nie wird so bestimmt, dass er vom Anfangspunkt zum Endpunkt zeigt. Für den Anfangspunkt ist
nun mittels Skalarprodukt zu prüfen:

arccos
(

nxp,i · bi

|nxp,i| · |bi|

)
≤ π

2 (203)

Für den Endpunkt muss hingegen gelten:

arccos
(

nxp,i · bi

|nxp,i| · |bi|

)
≥ π

2 (204)

Zur Prüfung 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 P0,xp,i und verläuft entlang des zugehörigen Richtungsvektors txp,i. Dazu wird
das folgende Gleichungssystem gelöst:

P0,xp,i + ζ1 · bi = P0,xp,i + ζ2 · txp,i (205)

Die Verbindungslinie und ein Paneel schneiden sich, wenn gilt:

0 ≤ ζ2 ≤ Lxp,i (206)

Dieser Fall ist in Abbildung 86 für die Verbindungslinie f2 und das Holmpaneel 2 dargestellt.
Die resultierenden Sichtlinien für das in Abbildung 78 dargestellte Flügelkompartiment sind im
oberen Teil der Abbildung 87 illustriert. Zudem sind die zugehörigen Diskretisierungspunkte sowie
die Nummerierung der Paneele dargestellt. Die Sichtlinien sind in Hellblau eingezeichnet und füllen
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Abbildung 87: Diskretisierung des Flügelquerschnittes zur Modellierung des Thermalverhaltens

den Innenraum des Kompartiments vollständig aus.
Die Sichtfaktoren für 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 für ein Paneel ausgewählt. Anschließend kann aus jeder Spalte dieser Zeile der Anteil der
abgestrahlten Wärme abgelesen werden, der auf das der jeweiligen Spalte zugeordnete Paneel trifft.
Die Summe aller Werte in jeder Spalte ist dabei annähernd gleich 1.

6.7.6.4 Berechnung des Sichtfaktors der Erde zu einem Paneel

Neben den Sichtfaktoren innerhalb des Flügelkompartiments ist auch der Sichtfaktor der Erde auf
ein Flügelpaneel von Interesse. Die Erde ist – neben der umgebenden Atmosphäre und der Sonne –
die einzige Strahlungsquelle außerhalb des Flügelkompartiments. Der Sichtfaktor der Atmosphäre
auf ein Flügelpaneel ist grundsätzlich gleich 1, und die durch die Sonne eingestrahlte Leistung
wird gemäß Gleichung 15 bestimmt. Je nach Neigung des Flügelpaneels empfängt es Strahlung von
der Erdoberfläche. Die zur Berechnung des Sichtfaktors erforderlichen Größen sind in Abbildung
88 dargestellt. Die Bestimmung des Sichtfaktors erfolgt nach der in [208] beschriebenen Methode.
Zunächst wird der Hilfswinkel φp bestimmt:

φp = arcsin
(

R̄E

R̄E + ha

)
(207)
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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 für:

Γap < φp und Γap >
3
2π + φp (208)

dann gilt für den Sichtfaktor Fp,E :

Fp,E = 0 (209)

Zeigt das Paneel teilweise zur Erde, was der Fall ist bei einer Ausrichtung von:

Γap ≥ φp und Γap < π − φp bzw. (210)

Γap > π + φp und Γap ≤ 3
2π + φp (211)

dann gilt:

Fp,E = 2
π

π

4 − 1
2 · arcsin


√

H2
p,E − 1

Hp,E · λp,E

+ · · ·

1
2 · H2

p,E

(
cos (λp,E) · arccos

(
−
√

H2
p,E − 1 · cotan (λp,E)

)
− · · ·

√
H2

p,E − 1 ·
√

1 − H2
p,E (cos (λp,E))2

) (212)

mit den Hilfsgrößen:

Hp,E = R̄E

R̄E + ha
(213)

λp,E = π − Γap (214)
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Hat das Paneel schließlich die Ausrichtung:

π − φp bzw. ≤ Γap ≤ π + φp (215)

dann gilt:

Fp,E = cos (λp,E)
H2

p,E
(216)

Mit Abschluss dieses Kapitels liegen alle notwendigen formalen Zusämmenhänge für die Durchfüh-
rung von Missionssimulationen solarelektrischer Höhenflugzeuge vor.
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7 Simulation und Analyse von Flugmissionen

7.1 Höhenflugmission in ESRANGE

Zunächst wird die Missionsfähigkeit von HAP-α in Bezug auf die beabsichtigte Höhenflugmission
analysiert. Die Konfiguration des Flugzeugs ist in Kapitel 2.2 und insbesondere in Tabelle 1 be-
schrieben. Als Tag der Missionsdurchführung wurde für diese Arbeit der 20. Juni bzw. der 171. Tag
in einem Jahr ohne Schalttag gewählt. Der gewählte Startzeitpunkt liegt somit einen Tag vor der
Sonnenwende und hat für das hoch im Norden liegende ESRANGE den höchsten Sonnenstand zur
Folge. Ist die Mission an diesem Tag energetisch nicht durchführbar, 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 Flügelhälfte des Luftfahrzeugs dargestellt. Darin sind in Blau die
einzelnen Solarpaneele abgebildet. Die Bezeichnung LH steht dabei ’Left Hand’ und bezeichnet
entsprechend die linke Flügelseite. Jedes der Solarpaneele hat 24 in Reihe geschaltete Photovol-
taikzellen. Damit können zwei Rippenabstände überbrückt werden. Die Solarpaneele LH1, LH2,
LH4 und LH5 bestehen daher streng genommen aus zwei nebeneinander liegenden Paneelen, da
jeweils vier Rippenabstände bedeckt werden. Das Solarpaneel LH3 ist pysikalisch auf zwei Bereiche
aufgeteilt, wird hier aber auch als ein zusammenhängendes Solarpaneel behandelt. Das Solarpaneel
LH1 weist insgesamt 26 parallele Stränge auf, die restlichen Solarpaneele bestehen jeweils aus 24
Strängen. Für die Konfiguration in der Simulation werden die Solarpaneele als jeweils ein Flügel-
profilpaneel mit der dazugehörigen Batterie in einem Flügelkompartiment zusammengefasst. Die
Querruder sind orange dargestellt.
Die Konfiguration des elektrischen Netzwerks der linken Flügelhälfte 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 für den Höhenflug mit MPPT ausgerüstet. Die
Leistungsaufnahme der Avionik wird für das gesamte Luftfahrzeug mit 100 W angesetzt und zu
gleichen Teilen jeder Flügelhälfte zugeschlagen. Die Widerstände wurden alle mit einem Wert von
0,1 Ω angesetzt. Damit sind die Größen der realen Widerstände hinreichend genau mit dem realen
Entwurf im Einklang und können später bei genauerer Kenntnis angepasst werden.
Die Trajektorie des ca. 20-stündigen Fluges ist in Abbildung 91 ersichtlich. Diese entspricht der in
Kapitel 2.3 beschriebenen Mission. Anhand der roten, zeitlich äquidistanten Punkte kann die Flug-

LH1 LH2 LH3a LH3b LH4 LH5

BA LH1 BA LH2 BA LH3 BA LH4 BA LH5

1,2 m
2,8 m

4,0 m
5,6 m

6,8 m
9,1 m

Abbildung 89: Belegung der linken Flügelhälfte von HAP-α mit Photovoltaikzellen
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Abbildung 90: Konfiguration des elektrischen Netzwerks des Antriebsstrangs von HAP-α

geschwindigkeit über Grund abgeschätzt werden. Diese nimmt einerseits mit zunehmender Höhe
aufgrund der zunehmenden VT AS zu, anderseits hängt diese auch von der Windrichtung in Relation
zur Flugrichtung ab. Der Wind ist durch die hellblauen Pfeile in Stärke und Richtung angeben.
Da die Windgeschwindigkeit an keiner Stelle die Geschwindigkeit des Flugzeugs in Relation zur
Atmosphäre übersteigt, kann der vorgegebene Flugpfad eingehalten werden.
In Abbildung 92 ist die Konfiguration des Flügelkompartiments LH4 ersichtlich. Die vier Abbil-
dungen stellen dabei die Temperaturen der Außenluft, der Flügel-, Holm-, sowie Batteriepaneele,
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Abbildung 91: Trajektorie des simulierten Höhenfluges von HAP-α

die Lufttemperatur im Inneren des Kompartiments und des Holms sowie der Batterie dar. Das
Solarpaneel ist dabei als einzelnes Paneel, beginnend über dem Holm und durchlaufend bis kurz
vor die Hinterkante modelliert. Die römischen Ziffern in der jeweiligen linken oberen Ecke korre-
spondieren zu den in Abbildung 91 dargestellten grünen Punkten. In A befindet sich das Flugzeug
mit ha = 5.0 km noch in vergleichsweise niedriger Höhe. Daher ist die Außentemperatur höher
als in den restlichen Abbildungen. Die Sonne strahlt von hinten auf das Solarpaneel, womit dieses
deutlich erwärmt wird. Dies ist auch in B der Fall. Die Außentemperatur ist dort aufgrund des Er-
reichens der Zielhöhe geringer als in A und fällt auf ca. −45 ◦C ab. Das kurze Flügelprofilpaneel an
der Flügelspitze zeigt hier von der Sonne weg und wird damit nicht direkt bestrahlt. Aufgrund der
Abstrahlung des Paneels in den Himmel fällt trotz atmosphärischer Umströmung dessen Tempera-
tur unter die Umgebungstemperatur. Für C gelten praktisch die gleichen Umgebungsbedingungen
wie für B, jedoch hat sich der Kurs des Luftfahrzeugs deutlich geändert, womit das Solarpaneel
in geringerem Umfang von der Sonne bestrahlt wird und somit dessen Temperatur fällt. Die Tem-
peratur des vorderen Flügelprofilpaneels 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 Flügelkompartiments LH4 beim Höhenflug von HAP-α

daher zunehmend der Umgebungstemperatur an. Die Heizung der Batterie sorgt dafür, dass die
Temperatur nicht unter 0 ◦C fällt.
Abbildung 93 stellt für die Mission die Elevation der Sonne, den Azimut der Sonne sowie die direkte
Strahlungsleistung dar. Aufgrund des gewählten Ortes nördlich des Polarkreises und der gewählten
Jahreszeit bleibt die Sonne stets über dem Horizont sichtbar. Die Flughöhe, die Geschwindigkeit
sowie der Flugbahnwinkel sind Abbildung 94 entnehmbar. Dabei ist ersichtlich, dass die Steigge-
schwindigkeit oberhalb 15 km Höhe deutlich abnimmt. Dies liegt darin begründet, dass ab dort
der Motor sein von der Versorgungsspannung abhängiges Drehzahl-Limit erreicht. Der Bahnwinkel
wird entsprechend zunehmend kleiner, obwohl für die gesamte Steigzeit in diesem Simulationlauf ein
Bahnwinkel von γ = 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 begründbar. Um die Höhe beim Kurvenflug zu halten, muss der Auftrieb erhöht werden,
was bei konstanter Geschwindigkeit durch leichtes Erhöhen von Anstell- und daraus folgend dem
Nickwinkel erfolgt. Der wellenähnliche 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 über Grund die Kreisbahn zu beschreiben. Auftriebs- und Widerstandsbeiwert
sowie die Reynold-Zahl sind in Abbildung 96 dargestellt. Die Erhöhung des Auftriebsbeiwertes in
größerer Höhe resultiert aus der dort reduzierten äquivalenten Fluggeschwindigkeit. Die Erhöhung
des Widerstandsbeiwerts erfolgt insbesondere aufgrund der abnehmenden Reynolds-Zahl, die hier
bezogen auf die Sehnenlänge des Flügelprofils in Höhe des Rumpfes dargestellt ist. In Abbildung
97 sind die mechanischen Leistungsdaten des linken Antriebs dargestellt. Anhand des Drehzahl-
verlaufs ist ersichtlich, dass das Flugzeug annähernd Dienstgipfelhöhe erreicht. Erwartungsgemäß
ist der Schub bei konstanter äquivalenter Fluggeschwindigkeit sowie gleichbleibendem Bahnwinkel
auch eine konstante Größe. Ab ca. 15 km Flughöhe wird die Drehzahlgrenze des Motors erreicht,
sodass mit zunehmend sinkendem maximalem Schub bis auf die Zielhöhe aufgestiegen wird.
In Abbildung 98 sind die elektrischen Größen des Antriebs ersichtlich. Der wellige Verlauf der Span-

138



nung resultiert aus dem zeitlichen Verlauf der Ausrichtung der Solarpaneele zur Sonne und dem
daraus resultierenden variierenden Ertrag. Sinkt der Ertrag, werden die Batterien stärker belas-
tet und es kommt zu einem stärkeren Spannungseinbruch. Ab einer Flughöhe von ca. 15 km wird
zunächst die für die Antriebe gesetzte Leistungsgrenze von 2.200 W erreicht. Mit weiter zuneh-
mender Höhe führt das Erreichen der Drehzahlgrenze zu einem Leistungsabfall. Die elektrischen
Daten für die Solarpaneele sind in Abbildung 99 ersichtlich. Dabei sind die Daten für alle fünf
Solarpaneele der linken Flügelhälfte angegeben. Es ist ersichtlich, dass die Spannung der Solarpa-
neele unterschiedlich stark einbrechen. Die Spannung der Solarpaneele hängt dabei insbesondere
vom Ladezustand der nächstgelegenen Batterie ab. Die Ströme der Solarpaneele sind durchgehend
negativ, d.h. der Strom wird von den Solarpaneelen ins System eingespeist. Positive Ströme wer-
den durch die Blocking-Dioden sowie die MPPT verhindert. Der Strom korreliert erwartungsgemäß
stark mit der im unteren Diagramm dargestellten solaren Strahlungsleistung, die auf das jeweilige
Solarpaneel trifft. Aufgrund der kontinuierlichen Kursänderung 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 höheren Strom einspeist, was auf die Größe
des Paneels zurückzuführen ist, und das Solarpaneel LH5 aufgrund der Lage auf dem geknickten
Flügelteil eine höhere Schwankung aufweist.
In Abbildung 100 werden die elektrischen Daten der Batterie dargestellt. Die unterschiedlichen
Spannungsverläufe sind Resultat der unterschiedlichen Belastung der einzelnen Batterien aufgrund
der Netzwerkstruktur sowie der Widerstände der Leitungen. Hier bietet die Simulationsumgebung
Potential für weitergehende Optimierungen des Entwurfs des elektrischen Netzwerks, die allerdings
nicht Gegenstand dieser Arbeit sind. Die unterschiedliche Balastung der Batterien ist ebenfalls in
den Strömen sowie in den resultierenden Ladezuständen 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 Solarfläche über den
Maschen vor dem Motor, d.h. über den Batterien LH1 und LH2, in Summe kleiner als hinter dem
Motor. Grundsätzlich zeigt aber der Ladezustand der Batterien, dass die Mission in der gewählten
Konfiguration sowie zum gewählten Zeitpunkt potentiell durchführbar ist.
Ausgewählte Temperaturen des Flügelkompartiments LH4 werden in Abbildung 101 dargstellt.
Dabei ist ersichtlich, dass die Temperatur der Batterie nur sehr langsam fällt, was einerseits mit
der thermischen Isolation und anderseits mit der hohen Wärmekapazität der Batterie zusammen-
hängt. Der Temperaturregler ist auf 0 ◦C eingestellt. Ab ca. 19:00 wird der Regler aktiv, da dann
die Temperatur unter die Schwelltemperatur fällt. Dies führt zum sägezahnähnlichen Verlauf der
Temperaturkurve bis ca. 23:00. Die Temperatur des Solarpaneels fällt zunächst mit abnehmen-
der Außentemperatur ab, steigt aber mit abnehmendem Zenitwinkel bzw. zunehmender Elevation
der Sonne wieder an. Weiterhin folgt die Temperatur, ähnlich der erzeugten elektrischen Leistung,
der vom Steuerkurs des Flugzeugs abhängigen Bestrahlungsstärke der Sonne. Die Temperatur im
Kompartiment verhält sich ähnlich wie die Temperatur des Solarpaneels, allerdings mit deutlich
geringeren Amplituden. Dies ist einerseits der Wärmekapazität der Luft im Kompartiment geschul-
det, anderseits den unterschiedlichen Wärmequellen, die die Innenluft beeinflussen.
Die Resultate der Untersuchung der Missionsdurchführung ohne MPPT sind in Abbildung 102 am
Beispiel des Flügelkompartiments 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 über dem Solarpaneel eingestellte Spannung. Im Betrieb ohne MPPT liegt die grün darge-
stellte Klemmspannung des Solarpaneels direkt an den Strängen an. Am Anfang ist diese Spannung
aufgrund des Ladezustands der Batterie so hoch, dass das Solarpaneel keinen Strom treiben kann.
Daher fällt der Ladezustand auch deutlich schneller ab als beim Betrieb mit MPPT. Später fällt
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 durchgeführt werden.
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Abbildung 93: Elevation, Azimut und direkte Strahlungsleistung der Sonne beim Höhenflug von
HAP-α
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Abbildung 94: Höhe, Geschwindigkeit und Bahnwinkel beim Höhenflug von HAP-α
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Abbildung 95: Steuerkurs, Nickwinkel und Rollwinkel beim Höhenflug von HAP-α
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Abbildung 96: Auftriebsbeiwert, Widerstandsbeiwert und Reynolds-Zahl beim Höhenflug von
HAP-α
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Abbildung 97: Drehmoment, Drehzahl und Schub des linken Propellers beim Höhenflug von HAP-α
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Abbildung 98: Klemmspannung, Klemmstrom und elektrische Leistungsaufnahme des linken Flug-
antriebs beim Höhenflug von HAP-α
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Abbildung 99: Spannung, Strom sowie empfangene solare Strahlungsleistung der linken Solarpa-
neele beim Höhenflug von HAP-α
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Abbildung 100: Spannung, Strom sowie Ladezustand der linken Batterien beim Höhenfluges von
HAP-α
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Abbildung 101: Temperaturen der Batterie LH4, des Solarpaneels LH4 sowie der Innenluft des
Flügelkompartiments LH3 beim Höhenfluges von HAP-α
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Abbildung 102: Vergleich Spannung und Strom des Solarpaneels LH4 sowie des Ladezustandes der
Batterie LH4 mit und ohne MPPT beim Höhenflug von HAP-α
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7.2 Globale Flugmission

Um die Fähigkeit der Missionssimulationsumgebung zur Analyse für langandauernde globale Flug-
missionen aufzuzeigen, ist eine mehrtägige Beispielmission definiert worden. Dabei wird auf Lam-
pedusa im Mittelmeer gestartet und gelandet. Zunächst wird Gran Canaria angeflogen und dort ein
Zielgebiet in Form einer Acht für ca. 25 Minuten überflogen. Anschließend wird der Flug über Yuma
Proving Ground, wo ein Gebiet für 50 Minuten auf einer kreisförmigen Bahn überflogen wird, bis
nach Tokio fortgesetzt. Über der Stadt wird für ca. 45 Minuten einer ovalen Flugbahn gefolgt. Der
Rückflug führt über Honolulu, wo für ca. 105 Minuten ein Wegpunktmuster abgeflogen wird, und
schließlich über Panama City mit einem kreisförmigen Überflug für ca. 50 Minuten. Nach insgesamt
22 Tagen wird wieder auf Lampedusa gelandet. Die Mission ist in Abbildung 103 dargestellt.
Das Flugzeug HAP-α ist in der aktuellen Version nicht für die Durchführung langandauerender
Missionen geeignet. Um über den Tagesverlauf genügend Strahlungsleistung der Sonne in elektri-
sche Leistung zu wandeln und neben dem Energiebedarf der Antriebe auch die Batterien für den
Übernachtflug wiederaufzuladen, ist die mit Photovoltaikzellen bedeckte Fläche zu klein. Weiterhin
ist die Kapazität der Batterien nicht ausreichend, um genügend Energie für den Übernachtflug zu
speichern. Schließlich ist das Flugzeug insgesamt zu schwer und damit die erforderliche Leistung zur
Erzeugung von ausreichend Schub zum Halten der Höhe zu groß, um mit verfügbaren Photovoltaik-
und Batterietechnologien einen andauernden Flug zu ermöglichen.
Um dennoch anhand der Beispielmission die Fähigkeit zur Analyse globaler Flugmissionen aufzu-
zeigen, wird der Entwurf von HAP-α modifiziert. Hierfür wird die mit Photovoltaikzellen bedeckte
Fläche vergrößert und es wird die Verwendung von Batterien mit höherer Energiedichte angenom-
men. Weiterhin erfolgt trotz gesteigerter Batteriemasse eine Reduktion des Flugzeuggewichtes von
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Abbildung 104: Belegung der linken Flügelhälfte des modifizierten HAP-Flugzeugs mit Photovol-
taikzellen

138kg auf 100kg. Die Belegung mit Photovoltaikzellen ist in Abbildung 104 dargestellt. Um die mit
Photovoltaikzellen bedeckte Fläche erhöhen zu können, wird angenommen, dass auch der Flügelteil
hinter dem Propeller belegt werden kann. Weiterhin wird auf die Querruder verzichtet, oder diese
werden ebenfalls mit Photovoltaikzellen belegt. Grundsätzlich ist ein Flug auch ohne Querruder
durchführbar. Die Steuerung des Kurvenfluges erfolgt dann über differentiellen Schub und das Sei-
tenruder.
Der Solarpaneele werden aufgrund ihrer Größe und der deutlich stärkeren Krümmung der Flügel-
oberfläche im vorderen Bereich nun im inneren Bereich des Flügels auf drei Flügelprofilpaneele und
im äußeren Bereich auf zwei Flügelprofilpaneele aufgeteilt. Basierend auf der solaren Einstrahlung
sowie der Temperatur der Solarpaneele wird zunächst jede einzelne Strom-Spannungs-Kennlinie
separat berechnet. Da die einzelnen Solarpaneele parallel geschaltet sind, werden die Kennlinien
anschließend zu einer Gesamtkennlinie addiert. Der elektrische Widerstand zwischen den Paneelen
wird hier aufgrund dessen geringer Größe zunächst vernachlässigt, könnte bei Bedarf aber in der
in Kapitel 6.2 beschrieben Weise berücksichtigt werden.
Eine Erhöhung der Energiedichte der Batterien ist durch marktverfügbare Sonderzellen, wie in
Kapitel 1.3 ausgeführt, möglich. Allerdings liegen keine Messwerte für diese Zellen vor, sodass auf
die vorhandenen Messwerte der Batterie von HAP-α zurückgegriffen wird. Um die notwendige Er-
höhung der Energiedichte umzusetzen, werden statt drei nun sieben Zellen parallel angeordnet,
was zu einer Konfiguration 18S7P führt. Wird eine Batterie-Gesamtmasse von 50 kg angesetzt, so
entspricht die geänderte Batteriekonfiguration einer Energiedichte von 534 Wh/kg. Dieser Wert
erscheint zunächst sehr hoch, allerdings kann aufgrund der technischen Weiterentwicklung auf dem
Batteriemarkt davon ausgegangen werden, dass auch derartige Energiedichten bald kommerziell
verfügbar sein werden. Weiterhin wird der aerodynamische Entwurf des Flugzeugs nicht verändert.
Inwiefern bspw. der aerodynamische Widerstand reduziert werden kann und somit Batterien mit
geringerer Energiedichte Verwendung finden können, ist in einem Entwurfsprojekt zu klären und
liegt außerhalb des Rahmens dieser Arbeit.
Als letzte Anpassungsmaßnahme wurde der Propellerdurchmesser von 1,7m auf 2,0m erhöht. Unter
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sonst konstanten Bedingungen steigt damit für 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
Vergrößerung 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 zulässigen Geschwindigkeitsbereiches, dessen Werte in Kapitel 5.2.5 für HAP-α
angegeben ist, erfolgt für konstantes CL gemäß:

VEAS,2 = VEAS,1 ·
√

ma,2
ma,1

(217)

Darin sind ma,1 die Masse von HAP-α und ma,2 die Masse des modifizierten HAP-Flugzeugs.
Zusammenfassend sind die von Tabelle 1 abweichenden Daten für das modifizierte HAP-Flugzeug
in Tabelle 7 aufgeführt. 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. Für die Solarpaneele SP LH5 und SP LH6 wird aus Platz-
gründen in Abbidlung 104 auf die Bezeichnung LH verzichtet. Darüber 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 handelsüblichen 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
Bögen 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 gewählt. Ausgewählte
Details des Flugpfades werden in Abbildung 105 gezeigt. Der Wind ist in Richtung und Stärke
durch die hellblauen Pfeile illustriert. Anhand der zeitlich äquidistanten Punkte ist die Wirkung
des Windes auf die Geschwindigkeit über Grund gut erkennbar.

Tabelle 7: Technische Daten des modifizierten HAP-Flugzeugs

Gruppe Parameter Wert
Konfiguration Propellerdurchmesser 2,0 m

Anzahl Querruder 0
Gesamtmasse 100 kg

Antriebsstrang Masse Batterie 4,17 kg
Nennkapazität einer Batterie 2240 Wh
Anzahl Batterien im Flugzeug 12
Batteriemasse gesamt 50,0 kg
Konfiguration Solarpaneele 8x 24S40P (jeweils RH & LH: 1-4

f+m+b)
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
Gesamtfläche Solarpaneele 23,5 m2
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II: Gran Canaria
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IV: Tokio
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35,68oN
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139,72oO 139,77oO 139,82oO

V: Honolulu

21,30oN

21,35oN

21,40oN

157,85oW 157,80oW 157,75oW

VI: Panama City

8,91oN

8,96oN

9,01oN

79,58oW 79,53oW 79,48oW

Windrichtung und -geschwindigkeit Flugrichtung Flugpfad Zeitlich äquidistante Punkte

Abbildung 105: Details des globalen Flugs des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Die Konfiguration des elektrischen Netzwerks für 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 Zielhöhe von 20 km steigen. Im Höhenbereich
zwischen 8 km und 12 km ist die Windgeschwindigkeit höher als die maximale Fluggeschwindig-
keit. Dies führt dazu, dass das Flugzeug in diesem Bereich der Kreisbahn nicht mehr folgen kann
und abdriftet. Die Geschwindigkeit über Grund ist dabei zeitweilig negativ. Nach Durchfliegen des
Windfeldes kehrt das Luftfahrzeug auf die vorgegebene Kreisbahn zurück.
Die Temperaturen der Komponenten des Flügelkompartiments LH2 für 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 türkisfarbenes Quadrat mit der zu
Abbildung 108 korrespondierenden Beschriftung für 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 für 16:20 UTC korrespondiert somit mit einer lokalen Zeit
von 2:20. Der angebende Zenitwinkel Zs = 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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Abbildung 107: Konfiguration des elektrischen Netzwerks des Antriebsstrangs des modifizierten
HAP-Flugzeugs
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Flügels nachts unter die Umgebungstemperatur fällt. Dies liegt auch hier an der Abstrahlung der
Wärme in das Weltall. Auf der Oberseite sind von links nach rechts gezählt das 2., 3. und 4. Paneel
als Solarpaneele ausgeführt. In der Teilabbildung B steht die Sonne noch niedrig und scheint von
vorn leicht links auf das Flugzeug. Daher werden nun insbesondere die vorderen Flügelprofilpaneele,
allen voran das vordere Solarpaneel, erwärmt. Teilabbildung C zeigt die Situation zur Mittagszeit
auf. Hier sind alle Komponenten durch die solare Einstrahlung deutlich erwärmt. Die Solarpaneele
erreichen Temperaturen größer 0 ◦C. In Teilabbildung D steht die Sonne mit Zs = 81,8◦ wieder
sehr niedrig, scheint nun von hinten auf das Flugzeug. Daher sind die vorderen Flügelprofilpaneele
im Vergleich zu den hinteren Paneelen deutlich abgekühlt. Die auf Tbat = 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 während 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 nördlichen Wendekreises fliegt. Die Flughöhe, Fluggeschwindigkeit sowie
der Flugbahnwinkel sind in Abbildung 110 dargestellt. In der Beispielmission wird konstant die
Flughöhe von ha = 20 km eingehalten. Die leichte Schwankung der Geschwindigkeit liegt in der
lokalen Änderung der Luftdichte begründet. In Abbildung 111 sind Auftriebs- und Widerstands-
beiwert sowie die Reynolds-Zahl ersichtlich. Die Schwankungen des Auftriebsbeiwertes mit einem
Rückgang bis auf ca. CL = 0,55 zu Beginn und Ende der Mission liegen an der lokalen Erhöhung
der Fluggeschwindigkeit auf bis zu Vo,max aufgrund des starken Windes während des Aufstiegs.
Die mechanischen Daten für den linken Antrieb werden in Abbildung 112 angegeben. Aufgrund
des erhöhten Propellerdurchmessers sowie des niedrigeren Schubes als Resultat der abgesenkten
Masse des Luftfahrzeugs wird hier auf 20 km Flughöhe mit einer niedrigeren Drehzahl geflogen
als bei der Höhenflugmission von HAP-α. Die elektrischen Daten für den linken Antrieb können
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Abbildung 108: Temperaturen des Flügelkompartiments 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 annähernd konstanten Leistungsaufnahme des Antriebs steigt der Strom bei abfallender
Spannung erwartungsgemäß an.
Die Spannung, der Strom sowie die empfangene solare Leistung sind in Abbildung 114 für die linke
Flügelhälfte illustriert. Die Solarpaneele wurden für diesen Simulationslauf mit MPPT betrieben.
Die Ausgangsspannung der MPPT ist auf einen maximalen Wert von 75 V begrenzt, der auch die
maximale Spannung im System darstellt. An den Stromverläufen ist ersichtlich, dass das Solar-
paneel LH4 einen Großteil des Stromes für den Flugantrieb nach Aufladen der Batterien liefert.
Während der Ladephase sind die Ströme besser angeglichen. Die unterschiedlichen Ströme bei voll
geladenen Batterien sind Resultat der Widerstände im elektrischen Netzwerk. Das Solarpaneel LH4
hat einen sehr kurzen elektrischen Pfad und daher einen geringen elektrischen Widerstand zum An-
trieb. Bei den dargestellten Leistungsverläufen der solaren Einstrahlung ist der Größenunterschied
der Solarpaneele die Ursache für die unterschiedlichen Spitzenleistungen. Am 11. und 19. Tag fällt
das Verhältnis des Scheitelwertes der solaren Leistung von Paneel LH6 zu den restlichen Paneelen
größer aus als bspw. am 16 Tag. Dies liegt an der Installation des Paneels auf dem abgeknickten
Teil des linken Flügels, der Flugrichtung gen Osten und dem Azimut der Sonne. Am 11. und 19.
Tag strahlt die Sonne am Mittag aus südlicher Richtung, wohingegen sie am 16. Tag aus nördlicher
Richtung strahlt.
Die elektrischen Daten der Batterien der linken Flügelhälfte können Abbildung 115 entnommen wer-
den. Die Spannungsverläufe entsprechen denen der Solarpaneele. Die Klemmspannung der Batterie
LH4 fällt leicht ab und liegt geringfügig über dem Wert der Ladeschlussspannung, die bei 74,7 V
liegt. Bei den restlichen Batterien liegt die Klemmspannung bei der maximalen Ausgangsspannung
der MPPT. Da für alle Batterien die Diodenschutzschaltung für den Überladeschutz berücksichtigt
ist, wird die zulässige Zellspannung nicht überschritten. Nachdem die Batterien geladen wurden,
fällt deren Strom auf 0 A ab, bis die solare Strahlungsleistung nicht mehr ausreichend ist, um die
Antriebe und die Avionik ausschließlich über die Solarpaneele mit elektrischer Leistung zu ver-
sorgen. Gelegentlich sind kleine Spitzen im Stromverlauf zu erkennen. Diese treten auf, wenn die
Heizung für die Batterie aktiv ist.
Die Temperaturverläufe für Komponenten des Flügelkompartiments LH4 sind in Abbildung 116
visualisiert. Bei der Batterie ist die Aktivität des Temperaturreglers gut erkennbar, der die Bat-
terietemperatur im Bereich von 0 ◦C hält, wenn die solare Einstrahlung das Kompartiment nicht
mehr ausreichend aufheizt. Die Temperatur des Solarpaneels LH2m ist im mittleren Diagramm
dargestellt. Nachts fällt die Temperatur erwartungsgemäß unter die rot dargestellte Umgebungs-
temperatur. Durch die Anströmung wird in dieser Zeit dem Paneel Wärme zugeführt, die wiederum
als langwellige Strahlung ins Weltall abgestrahlt wird. Ohne Anströmung würde die Temperatur
deutlich tiefer fallen. Die Lufttemperatur im Kompartiment ist im unteren Verlauf ersichtlich. Auch
diese unterliegt über einen Tag-Nacht-Zyklus deutlichen Schwankungen, die allerdings, verglichen
mit dem Solarpaneel LH2m, nicht so deutlich ausfallen.
Für die globale Mission wird ebenfalls untersucht, inwiefern auf die MPPT verzichtet werden kann.
Die Fläche der Solarpaneele ist hier deutlich größer und die Kapazität der Batterien wesentlich
höher im Vergleich zur Konfiguration von HAP-α. Da hier die Spannung der Batterien über den
Tag-Nacht-Zyklus aufgrund des Ladezustandes zunächst abfällt 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-
ständiges Wiederaufladen der Batterien erfolgen kann.
In Abbildung 117 sind die simulierten Daten für zwei Tag-Nacht-Zyklen für den 6. und 7. Tag der
globalen Flugmission dargestellt. In Blau und Türkis 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 zunächst über der Ausgangsspannung des MPPT liegt und im weiteren Verlauf von
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der Ausgangsspannung des MPPT, die von der Batteriespannung abhängt, eingeholt wird. Ohne
MPPT steigt die Spannung hier gegen Ende des Ladevorgangs nicht in gleichem Ausmaß an, wie die
blau dargestellte Ausgangsspannung des MPPT. Dies liegt darin begründet, 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 verzögert, sodass die Batterie, wie im unteren Diagramm zu sehen, später die volle
Ladung erreicht. Bei Abnahme des Verhältnisses der Tages- zur Nachtdauer wird ein vollständiges
Wiederaufladen der Batterien so nur in einem im Vergleich zur Verwendung von MPPT deutlich
eingeschränkten geografischen und jahreszeitlichen Bereich möglich.
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 berücksich-
tigen. Durch die Wahl der Batteriekonfiguration von 17S7P verringert sich die Batteriekapazität
des Flugzeugs um ca. 5,5 %, weshalb der minimale Ladezustand der Batterien in Abbildung 118 im
Vergleich zu den Daten in Abbildung 117 niedriger ausfällt.
Grundsätzlich 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 über die Ladeschlussspannung an. Da ohne
MPPT keine Spannungsbegrenzung erfolgt, stellt sich der Arbeitspunkt in erster Linie in Abhän-
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 über der Ladeschlusspannung der Batterien, wie am Ver-
lauf der türkisfarbenen Spannung ohne MPPT in Abbildung 118 erkennbar ist.
Die Ströme des Solarpaneels SP LH2 sind für den Betrieb mit und ohne MPPT im mittleren
Diagramm der Abbildung 118 dargestellt. Zunächst ist eine gute Übereinstimmung der Ströme
ersichtlich, was ein Hinweis darauf ist, dass die Solarpaneele auch ohne MPPT in der Nähe des
Arbeitspunktes maximaler Leistung betrieben werden. Dies ist im oberen Diagramm anhand des
Verlaufes der Spannung über 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 zunächst
deutlich ab, was aber nur unwesentlich die Ladedauer der Batterie beeinflusst.
Schließlich kann zu den Ladezuständen der Batterien angemerkt werden, dass diese fast deckungs-
gleich verlaufen. Aufgrund der angenommenen Gewichtseinsparung liegt der minimale Ladezustand
ohne MPPT sogar leicht über dem Wert mit MPPT.
Abschließend wird noch die Leistungsaufnahme der Batterieheizung betrachtet. Um über die Re-
levanz der Heizleistung eine Aussage treffen zu können, wird die über die Missionsdauer durch die
Heizwiderstände in Wärme umgewandelte Energie ins Verhältnis zur Energieaufnahme von den
Flugantrieben gesetzt. Die Berechnung über die gesamte Missionsdauer erfolgt gemäß:

Wh

Wmot
=

∑nt
i=1 Umot · Imot · ∆t∑nbat

j=1 (∑nt
i=1 Ubat,j · Ibat,j · ∆t) (218)

Dabei ist nt die Anzahl an Zeitschritten des Simulationslaufes und nbat die Anzahl an Batterien.
Resultat der hier vorgestellte Beispielmission ist, dass die Heizleistung im Mittel lediglich 1,5 %
der Antriebsleistung beträgt. Auch wenn nur die Phasen betrachtet werden, zu denen die Batterien
Strom abgeben, steigt das Verhältnis nicht über 3 %.
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Abbildung 109: Elevation, Azimut und direkte Strahlungsleistung der Sonne bei der globalen Flug-
mission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 110: Höhe, 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-
mission des modifizierten HAP-Flugzeugs
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Abbildung 116: Temperaturen der Batterie LH2, des Solarpaneels LH2 sowie der Innenluft des
Flügelkompartiments LH2 bei der globalen Flugmission des modifizierten HAP-
Flugzeugs
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Abbildung 117: Vergleich Spannung und Strom des Solarpaneels LH2 sowie des Ladezustandes der
Batterie LH2 mit und ohne MPPT 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 Simulationsläufe für die Höhenflugmission von HAP-α sowie für eine globale Beispiel-
mission des modifizierten HAP-Flugzeugs konnte die Leistungsfähigkeit der Missionssimulations-
umgebung zur Analyse der Durchführbarkeit globaler Flugmissionen unter Berücksichtigung der
elektrischen und thermischen Energieflüsse im Antriebsstrang aufgezeigt werden. Die Simulations-
umgebung basiert auf der Kombination verschiedener physikalisch-technischer Domänen – darunter
die Flugphysik, die Mechatronik sowie die Wärme- und Stoffübertragung – und ermöglicht die Be-
wertung der Leistungsfähigkeit solarelektrischer Höhenflugzeuge im Hinblick auf spezifische Flug-
missionen. Das Zusammenspiel aus Atmosphärenmodell, Modell der solaren Strahlung sowie dem
Flugzeugmodell, einschließlich des elektrisch und thermisch modellierten Antriebsstrangs, führt zu
ingenieurwissenschaftlich plausiblen Ergebnissen.
Mit der Simulationsumgebung steht ein umfassendes Werkzeug für die Analyse und Bewertung
solarelektrischer Höhenflugzeuge sowohl im Entwurfsprozess als auch für die Missionsplanung zur
Verfügung. Insbesondere das multidisziplinäre Zusammenspiel der Umweltmodelle – in Form des
Atmosphären- und Sonnenmodells – mit dem Flugzeugmodell sowie dessen mechatronischen Sub-
systemen bis hin zur Ebene der elektrischen und thermischen Energieflüsse der Komponenten trägt
zu einem umfassenden Verständnis der komplexen Materie der solarelektrischen Höhenfliegerei 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 ermöglicht es, je nach Entwurfsstand Teilmodelle mit unterschiedlicher
Modellierungstiefe und -güte auszutauschen und so dem fortlaufenden Wissenszuwachs während des
Entwurfsprozesses bis hin zur Flugerprobung Rechnung zu tragen. Da die Entwicklung von HAP-α
zum Zeitpunkt der Erstellung dieser Arbeit noch nicht abgeschlossen ist, sind nicht alle Teilmodelle
des Luftfahrzeugs validiert und mit den für den Entwicklungsstand typischen Unsicherheiten behaf-
tet. Beispielsweise wurden die aerodynamischen Zusatzwiderstände empirisch abgeschätzt, und der
reale Widerstand des Flügels ist aufgrund der durch die Folienbespannung zwischen den Rippen
variierenden Flügelprofilform mit Unsicherheiten verbunden. Zudem können die Photovoltaikzellen
aufgrund ihrer Oberflächenbeschaffenheit 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 Übereinstimmung des Modells
mit den Messdaten in der Realität weiterhin Abweichungen im Bereich des Thermalmodells zu
erwarten sind. Im Inneren des Flügels stellt sich bspw. die Frage nach einer verbesserten Model-
lierung des konvektiven Wärmeübergangs für kleine Grashof-Zahlen. Darüber hinaus wurde beim
Batteriemodell deutlich, dass die dynamische Abhängigkeit der Zellspannung vom vorhergehenden
Stromfluss, die bislang nicht berücksichtigt wurde, am Ende des Entladevorgangs zu nennenswerten
Spannungsdifferenzen zwischen Modell und Realität führt.
Auch wenn verschiedene Teilmodelle für HAP-α zukünftig noch validiert und weiterentwickelt wer-
den müssen, konnte dennoch mit der Missionssimulationsumgebung der softwaretechnische Rahmen
für das erforderliche Zusammenwirken der Teilmodelle unterschiedlicher Disziplinen geschaffen wer-
den. Zukünftige Verbesserungen im Bereich der Submodelle werden die quantitativen Ergebnisse
beeinflussen, allerdings werden die qualitativen Grundaussagen dieser Arbeit weiterhin Bestand
haben. Diese Aussage stützt sich insbesondere auf die Tatsache, dass die verwendeten Modellie-
rungskonzepte auf bewährten theoretischen Grundlagen basieren und für diese Arbeit in geeigneter
Weise angepasst und kombiniert wurden.
In diesem Zusammenhang lässt sich auch die Antwort auf die erste wissenschaftliche Fragestellung
nach der Verfügbarkeit von Beschreibungsmethoden für die erforderlichen ingenieurwissenschaftli-
chen Teilbereiche geben. Grundsätzlich 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 zunächst gezeigt
werden, dass die erforderliche Heizleistung bereits bei Verwendung sehr leichter und dünner Isola-
tionsmaterialien im Verhältnis zur Leistungsaufnahme des Flugantriebs äußerst gering ausfällt und
keinen unmittelbaren Optimierungsbedarf begründet. Weiterhin konnte nachgewiesen werden, dass
die Batterietemperaturen am Tag keine kritischen Werte erreichen und daher keine Gegenmaßnah-
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 für die Konfiguration von HAP-α die Verwendung von MPPT zur Durchführung des
Höhenfluges erforderlich ist. Dies liegt an der geringen Fläche der Photovoltaikzellen des Flugzeugs,
die nicht ausreicht, um die Batterie während des Fluges wieder aufzuladen, sowie an der hohen La-
deschlussspannung der Batterie, die anfänglich einen Stromfluss aus den Solarpaneelen unterdrückt,
wenn auf den Einsatz von MPPT verzichtet wird. Hinzu kommt, dass die Sonne zu Beginn der Hö-
henflugmission niedrig steht und die Solarpaneele aufgrund der hohen Umgebungstemperatur eine
verhältnismäßig geringe Leerlaufspannung aufweisen.
Für HAP-α wurden aufgrund des fortgeschrittenen Designs, der kurzen Flugmissionen sowie der
Absicht, ein möglichst umfassendes Verständnis für solarelektrische Höhenflugzeuge zu entwickeln
– wofür die von den MPPT bereitgestellten Messwerte eine wichtige Rolle spielen –, keine Design-
Modifikationen in Betracht gezogen, die möglicherweise den Verzicht auf diese Komponenten er-
möglichen würden.
Für das modifizierte HAP-Flugzeug und die analysierte globale Mission konnte zunächst gezeigt
werden, dass die Batterien auch ohne MPPT wieder vollständig aufgeladen werden können und
die Mission somit erfolgreich simuliert werden konnte. Es wurde allerdings auch ersichtlich, dass
die Komponenten sehr gut aufeinander abgestimmt sein müssen. Eine Reduktion der Ladeschluss-
spannung der Batterie durch Verringerung der Anzahl in Reihe geschalteter Batteriezellen führte
in diesem Fall dazu, dass die Batterie ohne MPPT in nahezu derselben Zeit wie mit MPPT wieder
vollständig geladen wurde. Da in diesem Fall die Batteriespannung in der Nähe der maximalen
Leistung jedoch stets unterhalb der Leerlaufspannung der Solarpaneele liegt, wird ein kontinuier-
lich hoher Stromfluss aus den Solarpaneelen bis zur vollständigen Wiederaufladung der Batterien
ermöglicht.
Die Möglichkeit auf MPPT zu verzichten, kann aufgrund ihrer geringen Größe als wenig bedeutend
hinsichtlich der Auswirkungen auf das Flugzeug erscheinen. Allerdings muss berücksichtigt werden,
dass solarelektrische Höhenflugzeuge in der Stratosphäre unter herausfordernden Bedingungen be-
trieben werden, da die kosmische Strahlung dort höher ist als auf Meereshöhe und die Elektronik
entsprechend stärker belastet. Dies erhöht die Ausfallwahrscheinlichkeit. Da diese Flugzeuge auf-
grund ihres extremen Leichtbaus nicht beliebig oft gestartet und gelandet werden können, ist es
erstrebenswert, sie so lange wie möglich auf der Einsatzhöhe zu halten. Jede vermeidbare potenzi-
elle Ausfallquelle leistet dazu einen positiven Beitrag. Würde das modifizierte HAP-Flugzeug in ein
reales Flugzeug umgesetzt, könnten hierdurch zwölf elektronische Komponenten eingespart werden.
Neben der Reduzierung des Ausfallrisikos trägt dies auch zu einem geringeren Gesamtgewicht bei
– getreu dem Motto, dass jedes Gramm zählt.
Abschließend sei angemerkt, dass bereits früh im Entwurfsprozess die Weichen für einen möglichst
einfachen Aufbau des Antriebsstrangs gestellt werden. Soll eine Holm-Rippen-Bauweise für den
Flügel umgesetzt werden, so bestimmt der Rippenabstand die Anzahl der in Reihe schaltbaren
Photovoltaikzellen und damit die Leerlaufspannung des Solarpaneels. Auf diese Leerlaufspannung
muss unter Berücksichtigung der Betriebstemperatur der Solarpaneele die Anzahl der Batteriezellen

170



abgestimmt werden. Je höher 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 geändert 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 Höhenflugzeugs eine komplexe, multidisziplinäre 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 für solarelektrische Hö-
henflugzeuge umzusetzen und zunächst zur Analyse der Höhenflugmission von HAP-α zu verwen-
den. Weiterhin sollte die Fähigkeit, langandauernde Missionen simulieren zu können, demonstriert
werden. Hierfür wurde der Entwurf HAP-α künstlich modifiziert, um eine 22-tägige Beispielmission
absolvieren durchzuführen.
Für das Flugzeug HAP-α konnte gezeigt werden, dass die geplante Höhenflugmission durchführbar
ist. Es wurde allerdings auch deutlich, dass der elektrische Antrieb in großen Höhen seine Drehzahl-
grenze erreicht und der Aufstieg bis in 20 km Höhe weiterführende Analysen und gegebenenfalls
Anpassungen im Bereich des elektrischen Antriebs erfordert. Für die langandauernde Beispielmis-
sion konnte ebenfalls nachgewiesen werden, dass das modifizierte HAP-Flugzeug fähig wäre, diese
durchzuführen. Der Ladezustand der Batterien betrug dabei stets über 0,1.
Die Leistungsfähigkeit 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 abhängigen Kennlinie.
Es konnte gezeigt werden, dass die Entscheidung für die Verwendung von MPPT für HAP-α richtig
und notwendig war, um große Flughöhen zu erreichen. In einem Simulationslauf ohne MPPT wur-
de dargelegt, dass die aktuelle Konfiguration aufgrund der hohen Temperatur der Solarpaneele in
Bodennähe sowie der hohen Spannung der anfänglich geladenen Batterien den Energiebeitrag der
Solarpaneele in der frühen Aufstiegsphase unterdrückt. Dies führt zu einer vollständigen Entladung
der Batterien während der Flugmission. Für HAP-α 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 Einflüsse auf das Luftfahrzeug bei
solarelektrisch durchgeführten Höhenflügen dient. Die mit MPPT ermittelten Daten tragen somit
auch zum wissenschaftlichen Erkenntnisgewinn bei, sodass keine Motivation zur Entfernung der im
Entwurf berücksichtigten MPPT vorliegt.
Für langandauernde Flugmissionen liegt die Motivation zur Untersuchung der Notwendigkeit von
MPPT in der potenziellen Masseneinsparung sowie in der Erhöhung der Zuverlässigkeit des Luft-
fahrzeugs. Der Verzicht auf MPPT eliminiert auch das Risiko eines Ausfalls dieser Systeme. Im
Rahmen von Simulationsläufen für die Beispielmission konnte zunächst gezeigt werden, dass ein
Flug ohne MPPT bei unveränderter Ladeschlussspannung der Batterien im Vergleich zur Simula-
tion des Erprobungsflugzeugs HAP-α möglich ist, jedoch die Wiederaufladung der Batterien am
Ende deutlich verzögert wird. Dies wurde auf die Annäherung der Ladeschlussspannung an die
Leerlaufspannung der Solarpaneele zurückgeführt. Daher wurde ein weiterer Simulationslauf mit
abgesenkter Ladeschlussspannung durchgeführt, 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 verzögert erfolgt. Zudem kann der minimale La-
dezustand der Batterien in der Nacht leicht erhöht werden, wenn die potenzielle Masseneinspa-
rung berücksichtigt wird. Daraus wird ersichtlich, dass ein Flugbetrieb ohne MPPT grundsätzlich
möglich ist, jedoch eine ganzheitliche Optimierung aller Komponenten des Antriebsstrangs unter
Berücksichtigung ihrer elektrischen und thermischen Eigenschaften erfordert.
Weiterhin wurde der Heizleistungsbedarf der Batterien analysiert, der bei der Höhenflugmission
etwa 3% des mittleren Leistungsbedarfs des Flugzeugs beträgt und damit deutlich geringer ausfällt
als ursprünglich vermutet. Auch wenn energetisch jede Optimierung zur Steigerung der langandau-
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ernden Flugfähigkeit des Luftfahrzeugs beiträgt, wird an dieser Stelle kein signifikantes Potenzial
zur Energieeinsparung gesehen.
Im Ergebnis konnte neben der Bereitstellung der Simulationsumgebung auch systemtechnisches
Optimierungspotenzial für den Entwurf solarelektrischer Höhenflugzeuge aufgezeigt werden. Zur
weiterführenden Analyse steht die Simulationsumgebung nun bereit.

8.2 Ausblick auf weiterführende Arbeiten

Die in der vorliegenden Arbeit beschriebene Missionssimulationsumgebung bildet die Grundlage
für die Analyse der Missionsfähigkeit der zukünftigen Flugversuche mit HAP-α. Die Flugversuchs-
daten werden die Basis für die Weiterentwicklung der Missionssimulationsumgebung bilden. Die
anfänglichen Flüge werden dabei in niedriger Höhe und - verglichen zur Höhenflugmission - mit
kurzer Dauer durchgeführt. Aus diesen Flugversuchen werden insbesondere Daten zur Verbesserung
des Flugleistungsmodells hervorgehen. Zumindest für niedrige Höhen werden zudem, basierend auf
den Messdaten einer Vielzahl von Temperatursensoren, die Thermalmodelle abgeglichen werden
können.
Weiterhin kann die Missionssimulation für die Entwurfsanalyse eines zukünftigen HAP-Flugzeugs
mit langandauernder Flugfähigkeit dienen. Die mit dieser Arbeit gewonnen Erkenntnisse bezüglich
der Vereinfachung des Antriebsstranges können dort Einzug halten und der Antriebsstrang weiter
optimiert werden. Beispielsweise kann die Wahl der Querschnitte der Verkabelung für eine bessere
Ausnutzung der Solarpaneele und Batterien angepasst werden.
Darüber hinaus können Betriebsstrategien zur Optimierung der Leistungsausbeute der Solarpanee-
le untersucht werden. So kann eventuell eine bessere Annäherung des tatsächlichen Arbeitspunktes
der Solarpaneele an den Arbeitspunkt der maximalen Leistungsbereitstellung durch Erhöhung der
Antriebsleistung erfolgen. Dies kann dann sinnvoll sein, wenn die maximal erzeugbare Leistung
deutlich über der abgenommenen Leistung liegt, was bspw. nach vollständigem Wiederaufladen der
Batterien möglich ist. Durch Erhöhung der Antriebsleistung kann dann durch die Spannungsver-
luste über den Widerständen des elektrischen Netzwerks die an Solarpaneelen anliegende Spannung
herabgesetzt werden. Die zusätzliche Antriebsleistung kann bspw. in den Aufbau zusätzlicher Höhe
und damit in einen zusätzlichen Speicher in Form potentieller Energie fließen.
Grundsätzlich können das Optimierungspotential der Flugpfade sowie die Nutzung des Aufbaus
von Flughöhe und späterem Absinken auf die Einsatzflughöhe als zusätzlicher Energiespeicher hin-
sichtlich einer Erweiterung des globalen Einsatzbereichs untersucht werden. Weiterhin können auch
intelligente Planungsalgorithmen für die Flugmission zur Integration in die Missionssimulationsum-
gebung entwickelt werden. Damit könnten zukünftig nicht nur vorgegebene Flugmissionen analy-
siert, sondern auch ein optimierter Ablauf sowie optimierte Trajektorien, mit bspw. maximaler
Energiereserve, für den Flug von einem Einsatzort zum nächsten ermittelt werden.
Zusammengefasst stellt die vorliegende Arbeit neben der für HAP-α nutzbaren Simulationsumge-
bung eine Basis für eine Vielzahl weiterer wissenschaftlicher Untersuchungen dar, die zum besseren
Verständnis der komplexen Materie der solarelektrischen Höhenfliegerei beitragen können.
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