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Zusammenfassung

Das Fliegen wird mafgeblich durch die Wind- und Wettersituation entlang des Flugweges beeinflusst. Vor diesem
Hintergrund wurde das Trajectory Calculation Module (TCM) — ein bestehendes Werkzeug zur Simulation von Flug-
trajektorien — dahingehend erweitert, dass im Zuge der Trajektoriensimulation anstelle von Standardatmospharen-
Bedingungen auch reale atmospharische Bedingungen miteinbezogen werden kénnen. Hierfir wurden insbeson-
dere eine Flughdhen- sowie eine Fluggeschwindigkeitsregelung integriert, die die Einhaltung typischer Flugphasen-
randbedingungen auch unter von der Standardatmosphare abweichenden meteorologischen Bedingungen ge-
wabhrleisten. Die Wirkung horizontaler Winde wurde zudem durch deren Superposition mit der Fluggeschwindigkeit
gegenlber der Luft erfasst. Ferner wurde fir die laterale Optimierung von Flugrouten unter Windeinfluss ein Algo-
rithmus auf Basis von Prinzipien der Optimalsteuerungstheorie entwickelt. Das zu minimierende Kostenfunktional
wurde so gewahlt, dass sowohl die Flugzeit als auch der Einfluss einer ortsabhdngigen Straffunktion Berlicksichti-
gung finden kénnen. Als Anwendungsfall wurden Klimakostenfunktionen, die die Sensitivitat der Klimawirkung
gegenlber der Emission von Schadstoffen als Funktion des Ortes beschreiben, als Straffunktion in das Kostenfunk-
tional der Optimierung integriert. Auf dieser Grundlage wurde anhand einer exemplarischen Flugroute untersucht,
inwieweit sich die durch den Flug verursachte Klimawirkung vermindern lieBe, wenn eine erhohte Flugzeit in Kauf
genommen wdurde.

NOMENKLATUR Vas Fluggeschwindigkeit gegentiber Grund
Vias Fluggeschwindigkeit gegenuber der Luft
Y Bahnneigungswinkel ATR Average Temperature Response
£ Toleranz CCF Klimakostenfunktion
K Isentropenexponent von Luft D Aerodynamische Widerstandskraft
A Langengrad El, Stickoxid-Emissionsindex
P Luftdichte FF Kraftstoffmassenstrom
P, Luftdichte auf Meereshohe unter ISA-Bedingungen H Hamilton-Funktion
T Abtastzeit J Kostenfunktional
1) Breitengrad K| pee Reglerkonstante Integralanteil
¢ Querneigungswinkel K, peea Reglerkonstante Proportionalanteil
s Kurs in Richtung des nachsten Wegpunktes L Aerodynamische Auftriebskraft
Xe Flugrichtung R spezifische Gaskonstante flir Luft
Xu Steuerkurs R, Erdradius
Xw Windrichtung T Temperatur
A, Ko-Zustandsvariable Langengrad Th Schubkraft
A, Ko-Zustandsvariable Breitengrad AOM Aircraft Operation Manual
b4 Straffunktion BADA Base of Aircraft Data
Cy Gewichtungsfaktor Straffunktion ECMWF  European Centre for Medium-Range Weather Forecasts
¢ Gewichtungsfaktor Flugzeit ISA Internationale Standardatmosphare
g Erdbeschleunigung REACT4C  Reducing Emissions from Aviation by Changing Trajec-
h geometrische Hohe tories for the benefit of Climate
h, Druckhohe
m Flugzeugmasse 1. EINLEITUNG
. Missionskraftstoffmasse
p Luftdruck Fur die Simulation von Flugmissionen werden in der Wissen-
P, Luftdruck auf Meereshohe unter ISA-Bedingungen schaft entsprechende Trajektorienrechner eingesetzt, die auf
S ground Uber Grund zuriickgelegte Flugstrecke der Grundlage vereinfachter Flugleistungsmodelle dazu in der
t Zeit Lage sind, relevante Missionsgrofsen, wie z.B. den Kraftstoff-
Uy Windgeschwindigkeit in Ostrichtung verbrauch oder die Flugzeit, zu ermitteln. Zu diesem Zweck
Vw Windgeschwindigkeit in Nordrichtung wurde in der Einrichtung Lufttransportsysteme des Deutschen
Vus Windgeschwindigkeit

Zentrums fur Luft- und Raumfahrt (DLR) das sog. Trajectory
Calculation Module (TCM) entwickelt, welches bereits im
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Rahmen zahlreicher interdisziplinarer Projekte fiir die Analyse
und die Bewertung der Auswirkungen neuer Technologien
und Strategien auf das Lufttransportsystem verwendet wurde
[8],[12],[24].

Bislang wurden meteorologische Aspekte bei den Flugsimula-
tionen mit dem TCM ausgeblendet und stattdessen ein ideali-
siertes Atmospharen-Modell — die internationale Standardat-
mosphare (ISA) — herangezogen, welches lediglich die mittle-
ren atmospharischen Gegebenheiten wiedergibt und darlber
hinaus keinerlei Winde beinhaltet. Da das Fliegen allerdings
mafgeblich durch die Wind- und Wettersituation entlang des
Flugweges beeinflusst wird, wurde das TCM dahingehend
erweitert, dass zuklnftig auch reale atmosphdrische Bedin-
gungen bei der Simulation von Flugmissionen abgebildet
werden konnen (dazu Abschnitt 2).

Aus 6konomischer Sicht schlieSt sich unmittelbar die Frage
an, inwieweit sich Flugtrajektorien unter Kostenaspekten
(Flugzeit, Kraftstoffverbrauch) optimieren lieSen, sofern reale
atmospharische Bedingungen berlcksichtigt wdrden. Auf-
grund der zunehmenden Sensibilisierung der Gesellschaft fr
das Thema Klimawandel gilt es im Zuge einer Optimierung
zusatzlich ékologische Kriterien miteinzubeziehen und gegen-
Uber 6konomischen Vorteilen abzuwagen. Vor diesem Hin-
tergrund wurde ein dem TCM vorschaltbares Modul zur late-
ralen Optimierung von Flugrouten entwickelt (dazu Abschnitt
3).

2. TRAJECTORY CALCULATION MODULE (TCM)

In diesem Abschnitt wird zunachst das grundlegende Funkti-
onsprinzip des erweiterten TCM erlautert (dazu Abschnitt
2.1). AnschlieBend werden anhand ausgewahlter Flugrouten
die Auswirkungen der Berlcksichtigung realer atmosphari-
scher Bedingungen auf das Flughéhen- und das Flugge-
schwindigkeitsprofil diskutiert (dazu Abschnitt 2.2).

2.1. Funktionsprinzip des TCM

Der Programmablauf des TCM gliedert sich gemaR Abb. 2.1
in insgesamt vier Hauptblécke. Im ersten Hauptblock werden
auf der Grundlage von Benutzervorgaben zunachst die Flug-
zustandsgrofsen (Position, Geschwindigkeit usw.) initialisiert
und ein Soll-Flugprofil generiert, welches sich aus unter-
schiedlichen Flugphasen zusammensetzt (dazu Abschnitt
2.1.1). AnschlieBend erfolgt die Ausflihrung der priméren
Simulationsschleife, die die Hauptblocke [I-IV umfasst. Basie-
rend auf der jeweils aktuellen Flugzeugposition wird im Zuge
der lateralen Navigation das Erreichen von Wegpunkten de-
tektiert; sofern erforderlich, werden daruber hinaus Kurven-
fluge initiiert bzw. terminiert (dazu Abschnitt 2.1.2). Im drit-
ten Hauptblock wird gepruft, ob Flugbedingungen eingetre-
ten sind, die die aktuelle Flugphase terminieren; bei Bedarf
wird ein Wechsel zur nachfolgenden Flugphase vollzogen
(dazu Abschnitt 2.1.3). Der vierte Hauptblock bildet den funk-
tionalen Kern des TCM. Im Rahmen der Flugleistungsrech-
nung erfolgt eine Auswertung des Aerodynamik- und des
Triebwerksmodells sowie die Steuerung der Flugzeugbewe-
gung. Auf dieser Grundlage wird schlieflich der Flugzustand
im nachfolgenden Zeitschritt durch eine numerische Integrati-
on der Flugzustandsgrofen ermittelt (dazu Abschnitt 2.1.4).
Der neue Flugzustand bildet wiederum den Ausgangspunkt
fur den nachsten Durchlauf der primaren Simulationsschleife,
die so lange ausgeflhrt wird, bis das vollstandige Soll-
Flugprofil erflogen wurde.

| Flugplanung/Initialisierung

- Vorgabe von Flugzeugtyp, Triebwerksklasse, Start-/
Endpunkt sowie dazwischenliegenden Wegpunkten,
Reiseflughohe und -geschwindigkeit, Abflugmasse

- Generierung des Soll-Flugprofils

- Initialisierung der FlugzustandsgroRen

|
Il Laterale Navigation

- Detektion des Erreichens von Wegpunkten
- Initiierung/Terminierung von Kurvenfliigen

v
Il Flugphasenwechsel

- Detektion der Terminierung von Flugphasen
- Wechsel von Flugphasen

v
IV Flugleistungsrechnung

- Auswertung von Aerodynamik-/Triebwerksmodell
- Steuerung (Geschwindigkeit, Schub, Steigrate, Kurs)
- Numerische Integration der FlugzustandsgroRen

Nachster Zeitschritt/neuer Flugzustand

(_simulationsergebnisse speichern )

Abb. 2.1: Programmablaufplan des TCM

2.1.1. Flugplanung / Initialisierung

Beim Aufruf des TCM wird zundchst die zu simulierende
Flugmission definiert, indem der Flugzeugtyp, Start- und
Zielflughafen mitsamt den dazwischenliegenden Wegpunk-
ten, die Reiseflughohe, die Reiseflugmachzahl sowie die Ab-
flugmasse vorgegeben werden. Auf der Grundlage dieser
Missionsdefinition erstellt das TCM automatisiert ein komple-
xes Soll-Flugprofil und fuhrt dariiber hinaus eine entspre-
chende Initialisierung der FlugzustandsgréfSen durch.

Soll-Flugprofil. Das Soll-Flugprofil des TCM setzt sich aus
einer Sequenz von insgesamt 17 aufeinanderfolgenden Flug-
phasen zusammen (siehe Tab. 2.1). Jede Flugphase wird
wiederum definiert durch sog. Target- (T) und Exit-Conditions
(E), die aerodynamische Konfiguration des Flugzeuges (Cfg)
sowie den Schubmodus (Th). Target-Conditions sind Randbe-
dingungen, die wahrend einer Flugphase eingehalten werden
mussen (z.B. eine konstante Fluggeschwindigkeit); demge-
genuber sind Exit-Conditions solche Bedingungen, die eine
Flugphase terminieren (z.B. das Erreichen einer vorgegebenen
Flughodhe).

Tab. 2.1: Flugphasen des Soll-Flugprofils

(1) Take Off

T: CAS = Lift-Off CAS'

E: Alt = AirportElevation+35 ft
Cfg: Take Off Configuration
Th: Thmax

(2) Take Off Climb

T: CAS = Lift-Off CAS'

E: Alt = AirportElevation+100 ft
Cfg: Climb Auto?

Th: Thmax

(3) Accelerate to Climb

T: CAS = Lift-Off CAS'

E: Alt = AirportElevation+100 ft
Cfg: Climb Auto?

Th: Thmax

(4) Restricted Climb

T: CAS = TMA-Speed|imit’

E: PressAlt = TMA-Speedlimit-Alt’
Cfg: Climb Auto?

Th: Thmax

(6) En-Route CAS Climb
T: CAS = EconClimbCAS'

E: Mach = EconClimbMach'
Cfg: Cruise Configuration
Th: Thmax

(5) En-Route Acceleration
T:ESF*=0.3

E: CAS = EconClimbCAS'
Cfg: Cruise Configuration
Th: Thmax




(7) En-Route Mach Climb
T: Mach = EconClimbMach'
E: PressAlt = Cruise PressAlt
Cfg: Cruise Configuration
Th: Thmax

(8) Cruise Acceleration

T: PressAlt = Cruise PressAlt
E: Mach = CruiseMach

Cfg: Cruise Configuration
Th: Thmax

(9) Cruise

T: PressAlt = Cruise PressAlt,
Ma = CruiseMach

E: PhaseLength = Cruiselength

(iterative)

Cfg: Cruise Configuration

Th: Required Thrust

(10) Cruise Deceleration
T: PressAlt = Cruise PressAlt
E: Mach = EconDesMach’
Cfg: Cruise Configuration
Th: Thmin

(11) En-Route Mach Descent
T: Mach = EconDesMach’

E: CAS = EconDesCAS'

Cfg: Cruise Configuration

Th: Thmin

(12) En-Route CAS Descent

T: CAS = EconDesCAS'

E: PressAlt = TMA-Speedlimit-Alt’
Cfg: Cruise Configuration

Th: Thmin

(13) Descent Deceleration

T: PressAlt = TMA-Speed|imit-Alt’
E: CAS = TMA-Speedlimit!’

Cfg: Cruise Configuration

Th: Thmin

(14) Metering Fix Approach

T: PressAlt = TMA-Speedlimit-Alt’,
CAS = TMA-Speedlimit’

E: Length = MF Approach Length

Cfg: Cruise Configuration

Th: Required Thrust

(15) Restricted Descent

T: CAS = TMA-Speed|imit’

E: Alt = AirportElevation+1600 ft
Cfg: Descent Auto®

Th: Thmin

(16) Approach Deceleration
T: Alt = AirportElevation+1600 ft
E: CAS = Approach CAS'

Cfg: Descent Auto®

Th = Thmin

(17) Approach
T: Gamma = -3°

CAS = Approach CAS'
E: Alt = AirportElevation
Cfg: Landing Configuration
Th: Required Thrust

'Das Geschwindigkeitsprofil wird
anhand des Flugzeugtyps automa-
tisch mit Hilfe der BADA-Datenbank
der Eurocontrol ermittelt [15]

2Climb Auto: Automatischer Wech-
sel zwischen Takeoff, Initial Climb
und Cruise Konfiguration

3Descent Auto: Automatischer
Wechsel zwischen Cruise, Approach
und Landing Konfiguration

“ESF: Energy Sharing Factor —
Verhaltnis zwischen der Zuwachsra-
te an potentieller Energie und dem
Gesamtleistungsuberschuss

Initialisierung der FlugzustandsgréBen. Fir die numeri-
sche Integration der FlugzustandsgrofRen in Hauptblock IV
(siehe Abschnitt 2.1.4) sind diesen zu Beginn der Simulation
zunachst entsprechende Anfangswerte zuzuweisen. Die Initi-
alwerte der FlugzustandsgrofRen werden hierbei so gewahlt,
dass diese sowohl mit der Missionsdefinition als auch mit den
Bedingungen zu Beginn der ersten Flugphase des Soll-
Flugprofils im Einklang stehen.

2.1.2. Laterale Navigation

® Wegpunkt
0 Kurvenanfang/-ende
* Kurvenmittelpunkt

Abb. 2.2: Fly-By-Manover

Die laterale Navigation umfasst die Detektion des Erreichens
von Wegpunkten sowie die Initiilerung und Terminierung von
Kurvenfligen. Zur Verdeutlichung der Modellierung von Kur-

venfligen mit dem TCM zeigt Abb. 2.2 exemplarisch einen
Flug von Wegpunkt X tber Wegpunkt Y hin zu Wegpunkt Z.
Grundsatzlich wird hierbei die Flugroute zwischen zwei Weg-
punkten als Orthodrome (kurzester Weg entlang der Erdellip-
soid-Oberflache) modelliert. Zur Uberwindung der Kurswin-
keldifferenz Ay zwischen den Teilflugstrecken XY und YZ
wird in der Nahe des Wegpunktes Y ein stationarer Kurven-
flug als Fly-By-Manover ausgefuhrt (siehe Abb. 2.2).

Wegpunktdetektion/Initiierung von Kurvenfliigen. Die
Bestimmung der aktuellen Position des Flugzeuges erfolgt
beim TCM in jedem Zeitschritt durch eine numerische Integra-
tion der Flugzustandsgrofen (siehe Abschnitt 2.1.4). Auf-
grund der resultierenden zeitlichen sowie raumlichen Diskreti-
sierung durch die Abtastzeit 7, kdnnen vorgegebene Positio-
nen ausschlieBlich innerhalb entsprechender Toleranzen ange-
flogen werden.

Ein Wegpunkt gilt daher bereits dann als detektiert, wenn der
zugehorige Kurvenanfangspunkt S innerhalb einer vorgege-
benen Toleranz & erreicht wurde (siehe Abb. 2.2). Fir den
Fall, dass der Kurvenanfangspunkt S nicht innerhalb der Tole-
ranz ¢ angeflogen werden kann, wird die Abtastzeit 7
sukzessive vermindert, bis die hieraus resultierende raumliche
Auflésung hinreichend fein ist.

Bei erfolgter Detektion eines Wegpunktes wird im gleichen
Zeitschritt der Kurvenflug eingeleitet. Hierfur wird die fiir den
zuvor beschriebenen Kurvenflug erforderliche Giergeschwin-
digkeit y ermittelt, als Flugzustandsgrofe gespeichert und
im Zuge der Flugleistungsrechnung entsprechend bertcksich-
tigt (siehe Abschnitt 2.1.4).

Terminierung von Kurvenfliigen. Wahrend des Kurvenflu-
ges wird der Flugkurs y. bei der numerischen Integration
der Flugzustandsgrofsen in jedem Zeitschritt um den Diffe-
renzwinkel y-7 erhoht (siehe Abschnitt 2.1.4). Nach der
erstmaligen Uberschreitung des Kurvenendpunktes E (siehe
Abb. 2.2) wird der Kurvenflug beendet, indem die Gierge-
schwindigkeit y auf Null gesetzt wird. Der Flugkurs . wird
zudem an die Richtung zum nachfolgenden Wegpunkt x,
angepasst.

2.1.3. Flugphasenwechsel

Im Hauptblock , Flugphasenwechsel” wird in jedem Zeitschritt
das Erreichen der Exit-Condition der jeweils aktuellen Flug-
phase Uberwacht. Das grundlegende Prinzip der Detektion
von Flugphasenwechseln ist fir jede der moglichen Exit-
Conditions (siehe Tab. 2.1) identisch: Ein Wechsel zur nach-
folgenden Flugphase wird durchgefiihrt, sobald die Exit-
Condition — je nach Annaherungsrichtung — erstmalig Uber-
bzw. unterschritten wird und dabei eine Toleranz & eingehal-
ten wird (siehe Abb. 2.3). Kann diese Toleranz aufgrund der
Diskretisierung nicht eingehalten werden, so wird die Abtast-
zeit 7 analog zur Wegpunktdetektion stlckweise vermindert,
bis eine hinreichend feine Auflésung erreicht wird.

Hohe 4 @ Flugphasenbeginn
® Aktuelle Position
/
[ ettt fooood
exit ] *E
hist T
hinit -

Flugweg

Abb. 2.3: Prinzip der Detektion von Flugphasenwechseln
am Beispiel einer Steigflugphase



2.1.4. Flugleistungsrechnung

Die Flugleistungsrechnung gliedert sich in die nachfolgenden
drei Teilbereiche, die in diesem Abschnitt naher erlautert
werden sollen:

1. Die Ermittlung der aerodynamischen Widerstandskraft
durch eine Auswertung des Aerodynamik-Modells sowie
die Bestimmung des verfugbaren Triebwerksschubes und
des Kraftstoffverbrauches durch eine Auswertung des
Triebwerksmodells

2. Die Regulierung von Beschleunigung, Steiggeschwindig-
keit und Schubkraft unter Berlcksichtigung der Flugpha-
senrandbedingungen

3. Die numerische Integration der FlugzustandsgrofRen zur
Bestimmung des neuen Flugzustandes im nachsten Zeit-
schritt

Aerodynamische Widerstandskraft und Triebwerksleis-
tungen. Zur Ermittlung der aerodynamischen Widerstands-
kraft sowie der Triebwerksleistungen werden beim TCM die
BADA-Modelle (Version 3.9) der Eurocontrol verwendet, die
insbesondere fur die Simulation und Vorhersage von Flug-
trajektorien entwickelt worden sind. Diese beinhalten die
Leistungscharakteristiken fur insgesamt 338 unterschiedliche
Flugzeugtypen in Form von parametrisierten Gleichungen
[15]. Die Datengrundlage fur diese Parametrisierungen bilden
die AOMs (Aircraft Operation Manuals) der Flugzeughersteller
sowie real geflogene Trajektorien, aus denen Uber Modelli-
dentifikationsmechanismen entsprechende Modellparameter
abgeleitet wurden [16]. Innerhalb des TCM werden die BADA-
Modelle gemaf® Gl. (2.1) bis Gl. (2.4) in jedem Zeitschritt
(Index i) zur Bestimmung der Widerstandskraft D, des maxi-
malen und minimalen Triebwerksschubes Th  bzw. Th
sowie des Kraftstoffmassenstromes FF verwendet.

(2.1) D, = f(Flugzeugtyp,Konfiguration ,v, ¢ ..9,.m,, 0,)
(2.2) T hmaxj = f(Flugzeugtyp,v, S p.,T)

(2.3) Th, .. = f (Flugzeugtyp,v,,q .. ;. T))

(2.4) FF, = f(Flugzeugtyp,v,, - Th., p,)

Regulierung von Beschleunigung, Steiggeschwindigkeit
und Schubkraft. Nachfolgend wird zunachst das Prinzip des
sog. Total-Energy-Models dargestellt, welches beim TCM die
Grundlage flr die Regulierung von Beschleunigung, Steigge-
schwindigkeit und Schubkraft bildet. AnschlieBend wird die
Steuerung der Flugzeugbewegung am Beispiel der Flugge-
schwindigkeitsregelung erldutert.

Total-Energy-Model. Beim Total-Energy-Model wird das
Flugzeug vereinfachend als Punktmasse betrachtet. Dariiber
hinaus wird angenommen, dass die Schubkraft T/ sowie die
Widerstandskraft D parallel und die Auftriebskraft L senk-
recht zur Fluggeschwindigkeit v, . gerichtet sind (siehe Abb.

2.4).
L
"ﬂ'

Lmg

Vi

Abb. 2.4: Total-Energy-Model [1]

Unter diesen Voraussetzungen fihrt die Anwendung des
Impulssatzes in Richtung der Fluggeschwindigkeit v, sowie
anschliefendes Umformen auf den in Gl. (2.5) gezeigten
Zusammenhang [15].

(2.5)

i
Zuwachsrate an Zuwachsrate an
potenzieller Energie kinetischer Energie

Leistungsiiberschuss

Physikalisch kann dieser als Leistungsbilanz interpretiert wer-
den, bei der der Leistungsuberschuss gleich der Summe der
Zuwachsraten an potentieller und kinetischer Energie ist [1].
Unter Vernachldssigung des Einflusses der Vorder- und Hin-
terklappen sowie der Spoiler lasst sich die vertikale Flugzeug-
bewegung im Wesentlichen durch den Héhenruderausschlag
und den Schub kontrollieren. Eine entsprechende Regulierung
dieser beiden Steuergrofen ermdglicht es, jeweils zwei der
insgesamt drei fur die Simulation der Flugzeuglangsbewegung
wesentlichen GroRen (Beschleunigung dv,, /df , Steigge-
schwindigkeit di/d¢ und Schub Th) auszuregeln. Die je-
weils dritte GroRe ergibt sich durch Energieerhaltung anhand
von Gl. (2.5). Hieraus resultieren demzufolge drei mdgliche
Standard-Konstellationen [15]:

1. Beschleunigung und Schubniveau reguliert (Berechnung
der Steiggeschwindigkeit)

2. Steiggeschwindigkeit und Schubniveau reguliert (Berech-
nung der Beschleunigung)

3. Beschleunigung und Steiggeschwindigkeit reguliert (Be-
rechnung des Schubbedarfs)

Wahrend das Schubniveau innerhalb der Flugphasen des Soll-
Flugprofils (siehe Tab. 2.1) stets entweder fest vorgegeben
(Fall 1 und 2) oder frei ist (Fall 3), erfolgt die Regulierung der
Beschleunigung und der Steiggeschwindigkeit mit Hilfe einer
Fluggeschwindigkeits- bzw. einer Flughohenregelung. Beide
Regelkreise sind weitestgehend analog aufgebaut und basie-
ren auf einer Proportional-Integral-Regelung (PI-Regelung).
Nachfolgend wird exemplarisch die Regelung der Flugge-
schwindigkeit erlautert.

Regelung der Fluggeschwindigkeit. Abb. 2.5 zeigt die
Struktur des Fluggeschwindigkeits-Regelkreises des TCM.
Beim Soll-Flugprofil des TCM treten einerseits Flugphasen mit
vorgegebener kalibrierter Fluggeschwindigkeit v,q ., und
andererseits Flugphasen mit definierter Machzahl Ma_, auf
(siehe Tab. 2.1). Um beide Falle mit Hilfe eines identischen
Regelkreises berucksichtigen zu kénnen, wird die jeweils
zugehorige wahre Fluggeschwindigkeit v, ., im Rahmen
der Fluggeschwindigkeitsregelung als Fuhrungsgrofie ver-

wendet.

UCAS soll chnung , PrAS »as ] vr
Ma, — N o P speec speed * -
Magon s s

Begrenzung Regel-
strecke

Abb. 2.5: Fluggeschwindigkeits-Regelkreis

Fur eine vorgegebene Fluggeschwindigkeit v ., bzw.
Ma_, ist die hiermit korrespondierende Fihrungsgrofse
Viasson €iN€ Funktion der jeweils vorliegenden atmosphari-
schen Bedingungen. Bei Flugphasen mit einer konstanten

kalibrierten Fluggeschwindigkeit v, berechnet sich die



zugehorige wahre Fluggeschwindigkeit v, ., anhand von
Gl. (2.6) [15].
ol 1/2
2KRT, P K-1p 1
(2.6) Viassolli = -1 1+;T {1+?;2V5‘As,mu:| -1 -1
Im Gegensatz dazu wird die Fuhrungsgroe v, ¢, bei Flug-

phasen mit vorgegebener Machzahl Ma_, unter Verwen-

dung von Gl. (2.7) ermittelt.

11

(2.7) % =Ma

TASsoll.i soll *

KRT,

Im Anschluss an die Bestimmung der Fuhrungsgrofe ergibt
sich die Regelabweichung Av,, . gemals Gl. (2.8) als Diffe-
renz zwischen der Fihrungsgrofie v und der aktuellen

TAS,soll,i
Fluggeschwindigkeit vy, .

(2.8) AViass = Vinssoini ™ Viass
Daraufhin ~ wird  die  zur  Einhaltung der  Soll-
Fluggeschwindigkeit erforderliche Beschleunigung dﬁm,/dtL

(Stellgrofle) mit Hilfe eines zeitdiskreten Proportional-Integral-
Reglers (PI-Regler) unter Verwendung von Gl. (2.9) bestimmt.
Die aufsummierte Regelabweichung wird gemaf3 Gl. (2.10) in
jedem Zeitschritt um den Betrag Av,, -7, erh6ht [11].

dv
(2.9) thAS = KP,speed 'AVTASJ +K Lspeed 'ZAVTAS 'TL
(2.10) Y Avet| =D Av, ot +Av, T

Bevor das vom Pl-Regler ermittelte Stellsignal dﬁm,/dtL an
die Regelstrecke Ubergeben wird, wird dieses unter Beruck-
sichtigung der Flugphasenrandbedingungen sowie der Leis-
tungsgrenzen des Triebwerkes begrenzt.

Die Regelstrecke selbst wird durch ein einfaches Integralglied
beschrieben. Folglich ergibt sich die Fluggeschwindigkeit im
nachsten Zeitschritt aus der zeitlichen Integration der (be-
grenzten) Beschleunigung. Weiterhin wird im Rahmen der
numerischen Integration der FlugzustandsgrofRen (siehe
nachster Abschnitt) die neue Position ermittelt, sodass
schlieBlich mit der Bestimmung der Fihrungsgrofe im nachs-
ten Zeitschritt fortgefahren werden kann.

Aufgrund des einfach integrierenden Verhaltens der Regel-
strecke ware die Verwendung eines Proportional-Reglers im
geschlossenen System hinreichend, um die Nachflihrung der
Regelgroe v, bei einem sprungférmigen Fuhrungssignal
Viassn ONNe bleibende Regelabweichung zu gewahrleisten.
Tatsachlich andert sich der Verlauf des Fihrungssignals
Viassn P€l Flugphasen mit konstanter kalibrierter Flugge-
schwindigkeit bzw. Machzahl aufgrund ihrer Abhdngigkeit
von den vorliegenden atmospharischen Bedingungen aller-
dings kontinuierlich (insbesondere in Steig- und Sinkflugpha-
sen). Aus diesem Grund ist eine Pl-Regelung implementiert
worden, um das FUhrungsubertragungsverhalten bei sich
kontinuierlich verandernden Fuhrungssignalen zu verbessern.
Somit besitzt die offene Regelkette insgesamt ein zweifach
integrierendes Verhalten, sodass mit dem geschlossenen
Regelkreis auch rampenférmige Fuhrungssignale ohne blei-
bende Regelabweichung ausgeregelt werden kénnen [10].

Numerische Integration der FlugzustandsgréBen. Zur
Bestimmung des Flugzustandes im nachfolgenden Zeitschritt
erfolgt am Ende der Flugleistungsrechnung eine diskrete,
zeitliche Integration der Flugzustandsgrofen. Nachstehend
werden die hierbei getroffenen Annahmen fiir die wesentli-
chen FlugzustandsgrofRen  (Fluggeschwindigkeit, Position,
Flugrichtung, Flugzeugmasse) dargelegt.

Fluggeschwindigkeit gegeniiber der Luft. Fir die Er-
mittlung der Fluggeschwindigkeit gegenlber der Luft wird
gemall Gl. (2.11) vorausgesetzt, dass die Beschleunigung
innerhalb eines Zeitschrittes konstant ist.

(2.11)

Vriasie = Vras; T dVTAS /dt i T

Fluggeschwindigkeit gegeniiber Grund und Steuer-
kurs. Zur Berticksichtigung horizontaler Winde wird der Steu-
erkurs x,, stets so gewahlt, dass die aus der vektoriellen
Addition der Fluggeschwindigkeit gegenulber der Luft v,
und der Windgeschwindigkeit v, resultierende Flugrichtung
gerade dem gewtnschten Flugkurs . entspricht (siehe Abb.
2.6).

Abb. 2.6: Winddreieck in der horizontalen Ebene

Zur Bestimmung des hierflr erforderlichen Steuerkurses yx
wird zunachst die horizontale Komponente der Flugge-
schwindigkeit gegenliber der Luft v mit Hilfe von GlI.
(2.12) und Gl. (2.13) berechnet.

(2.12) V

TAS,h

-cosY,

TAS,hi vTAS,i air,i

dh/dt
(2.13) Y i = arcsin .
’ TAS,i

Unter Anwendung des Sinussatzes ergibt sich der zur Einhal-
tung des gewdlinschten Flugkurses erforderliche Steuerkurs
Xy anhandvon Gl. (2.14).

sz,i . Sin(wa _ ch,'):l

Veashi

(2.14) Xui=Xei™ arcsinl:

Die resultierende Fluggeschwindigkeit Gber Grund v, be-
rechnet sich schlieRlich mit Hilfe des Kosinussatzes unter
Verwendung von Gl. (2.15).

_ 2 2 _n. . . :
VGSJ _'\/VWSJ +VTAS,h,i 2 vWS,i vTAS,h,i COS(C(I.) mit

O =Tt Xy = Xw,

(2.15)

Flugstrecke gegeniiber Grund. Die insgesamt gegen-
Uber Grund zurlickgelegte Flugstrecke s wird stets um die

ground
innerhalb des aktuellen Zeitschrittes zurlickgelegte Flugstre-
cke As, . erhoht. Hierbei wird gemaf Gl. (2.16) davon

ausgegangen, dass die zuvor bestimmte Fluggeschwindigkeit
Uber Grund v, innerhalb eines Zeitschrittes konstant ist.



(2.16)

ngund,H-l = Sground,i + VGS,!' s
(—

Langen- und Breitengrad. Fur die Bestimmung der late-
ralen Position (),M,q)m) des Flugzeuges im nachfolgenden
Zeitschritt wird angenommen, dass sich das Flugzeug — aus-
gehend von der jeweils aktuellen Position (/”t[,(pl.) — entlang
einer Orthodrome einer ellipsoidférmigen Erde mit dem An-
fangskurs x., bewegt und dabei die Distanz As, .. zurlick-

legt. Die hierfir verwendeten Navigationsgleichungen finden
sich in [23].

Flughéhe. Zur Ermittlung der Flughéhe im nachsten Zeit-
schritt wird von einer konstanten Steiggeschwindigkeit aus-
gegangen. Damit ergibt sich die neue Flughéhe wie folgt:

2.17) h,, =h+dh/de -7,

Flugkurs. Bei der Berechnung des neuen Flugkurses .
wird gemafs Gl. (2.18) eine Fallunterscheidung getroffen.
Befindet sich das Flugzeug innerhalb eines Kurvenfluges, so
wird die Flugrichtung . entsprechend der Kursanderung in
Folge einer als konstant angenommenen Giergeschwindigkeit
% angepasst. AuSerhalb von Kurvenfliigen wird der Flugkurs
— ausgehend von der neuen Flugzeugposition — stets auf die
Richtung yx, zum nachsten Wegpunkt gesetzt.

Xe, T Zi T
X

fir y, #0
(2.18) = )

ein fiir y, =0
Flugzeugmasse. Aufgrund des Verbrauches von Kraft-
stoff vermindert sich die Masse des Flugzeuges kontinuierlich.
Zur Bestimmung der Flugzeugmasse im nachfolgenden Zeit-
schritt wird ein innerhalb des aktuellen Zeitschrittes konstan-
ter Kraftstoffmassenstrom unterstellt. Folglich ergibt sich die

neue Flugzeugmasse anhand von Gl. (2.19).

(2.19) m, =m —FF -7,

2.2. Untersuchung des Einflusses realer atmo-
sphdrischer Bedingungen anhand exempla-
rischer Flugrouten

In diesem Abschnitt soll anhand der Simulation exemplari-
scher Flugrouten mit dem TCM aufgezeigt werden, inwieweit
sich das Fluggeschwindigkeits- und das Flughohenprofil quali-
tativ verandern, wenn anstelle von ISA-Bedingungen reale
Temperatur- und Druckverlaufe sowie der Einfluss von Win-
den berticksichtigt werden. Um eine isolierte Betrachtung der
drei zuvor genannten Einzeleffekte zu gewahrleisten, wurden
insgesamt drei Flugrouten simuliert; hierbei wurden jeweils
fir zwei der drei mafgeblichen EinflussgroBen ISA-
Bedingungen angenommen, fir die dritte Einflussgrofe wur-
den hingegen reale Wetterdaten auf Basis der ERA-Interim
Atmosphéarenkennfelder des ECMWEF verwendet [2].

Fur alle nachstehend dargestellten Flugrouten wurde als
Flugzeugtyp ein Airbus A330-200 bei einer Reiseflugmachzahl
von 0,84 und einer Reiseflug-Druckhéhe von 11.278 m einge-
setzt. Zur iterativen Bestimmung der Abflugmasse wurde eine
Sitzplatzauslastung von 85% angenommen.

2.2.1. Temperatureinfluss

Der Einfluss realer Temperaturverhaltnisse auf das Flugprofil
wurde am Beispiel der Flugroute Mexiko Stadt (MEX) - Win-
nipeg (YWG) untersucht. Bei der Simulation dieser Flugroute
wurden fir die Luftdruckverhaltnisse ISA-Bedingungen ange-
nommen. Horizontale Winde wurden vernachlassigt. Bezug-
lich der Temperatur wurden demgegenuber Realdaten auf
Grundlage der ERA-Interim Atmospharenkennfelder vom 1.
Januar 2012, 00:00 UTC verwendet; die zugehorige Tempera-
tursituation in einer Druckhéhe von 11.278 m (Reiseflug-
druckhohe) ist in Abb. 2.7 dargestellt.

15
48°N 10
)
40°N 5 =
&
I
32°N 0 <
&
&
24°N -5
16°N 10

117°W 108°W 99°W 90°W 81°W

Abb. 2.7: Temperaturabweichungen gegenuber der Stan-
dardatmosphare im Raum Mittel-/Nordamerika
in einer Druckh6éhe von 11278 m am
01.01.2012, 00:00 Uhr UTC

Neben geringfligigen Verdnderungen des Hohenprofils (er-
hohte Temperaturen flihren zu verminderten Steigleistungen)
wirken sich von der Standardatmosphare abweichende Tem-
peraturen primar auf das Geschwindigkeitsprofil aus. Bei der
Mehrheit der Flugphasen des Soll-Flugprofils handelt es sich
um Flugphasen mit konstanter kalibrierter Fluggeschwindig-
keit bzw. Machzahl (siehe Tab. 2.1). Da sich die zu einer
konstanten kalibrierten Fluggeschwindigkeit bzw. Machzahl
zugehorige wahre Fluggeschwindigkeit v, proportional zur
Wurzel der Temperatur verhalt (siehe Gl. (2.6) und (2.7)), folgt
das Geschwindigkeitsprofil dem Temperaturprofil: In Gebieten
mit gegentiber der Standardatmosphare erhohten Temperatu-
ren ist demnach auch die wahre Fluggeschwindigkeit gegen-
Uber der wahren Fluggeschwindigkeit unter ISA-Bedingungen
erhdht und umgekehrt (siehe Abb. 2.8).

250
= 200
~
£
w0
ﬁ 150
S
100
— — Standardatmosphére
—— reale Temperaturbedingungen
50
0 1 2 3
6
Sground [m} x10

Abb. 2.8: Geschwindigkeitsprofil zur Flugroute MEX-YWG



2.2.2. Druckeinfluss

Zur Darstellung der Auswirkungen der Berticksichtigung realer
Luftdruckverhaltnisse auf das Flugprofil wurde exemplarisch
die Flugroute Helsinki (HEL) - Khartum (KRT) simuliert. Die
hierbei betrachtete Luftdruckverteilung basiert auf den ERA-
Interim Atmospharenkennfeldern vom 1. Januar 2012, 00:00
UTC (siehe Abb. 2.9). Bezuglich der Temperaturverhaltnisse
wurden ISA-Bedingungen vorausgesetzt. Ferner wurde der
Einfluss von Winden nicht betrachtet.
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Abb. 2.9: Linien konstanter geometrische Hohe in einer
Druckhéhe von 11.278 m im Raum Euro-

pa/Nordafrika am 01.01.2012, 00:00 UTC

Da die Reiseflugphase beim TCM als Flugphase mit konstanter
Druckhohe modelliert wird (siehe Tab. 2.1), wirken sich von
der Standardatmosphare abweichende Luftdruckverhaltnisse
in erster Linie auf das Flughdhenprofil aus. Die Zunahme der
geometrischen Héhe entlang des Flugweges der hier betrach-
teten Flugroute (siehe Abb. 2.10) ist folglich dadurch zu erkla-
ren, dass die mit der Reiseflug-Druckhdhe korrespondierende
geometrische Hohe entlang des Flugweges kontinuierlich
ansteigt (siehe Abb. 2.9).
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Abb. 2.10: Hohenprofil zur Flugroute HEL-KRT

2.2.3. Windeinfluss

Anhand der Flugroute Dubai (DXB) - Shanghai (SHA) wurde
die Wirkung horizontaler Winde auf das Flugprofil analysiert.
In der betrachteten Region zeichnen sich die Windverhaltnisse
zu diesem Zeitpunkt in der Reiseflugdruckhéhe von 11.278 m
durch einen starken (Rlcken-) Wind in Ostrichtung aus (siehe
Abb. 2.11). Sowohl fur die Luftdruck- als auch die Tempera-
turverhaltnisse wurden hingegen ISA-Bedingungen ange-
nommen.
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Abb. 2.11: Windgeschwindigkeiten und —richtungen im Raum
Zentral-/Sidasien in einer Druckhdhe von 11.278
mam 01.01.2012, 00:00 UTC

Fur die Fluggeschwindigkeit gegenuber der Luft v, ergaben
sich keine wesentlichen Unterschiede zwischen den Verldufen
mit und ohne Windeinfluss. Demgegeniiber ist die Flugge-
schwindigkeit gegeniiber Grund v, unter Berlicksichtigung
der Windverhaltnisse im Vergleich zu deren Vernachlassigung
als Folge der starken Riickenwinde (siehe Abb. 2.11) entlang
des gesamten Flugweges deutlich erhoht (siehe Abb. 2.12).
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Abb. 2.12: Geschwindigkeitsprofil zur Flugroute SHA-DXB

3. LATERALE OPTIMIERUNG VON FLUGROUTEN
UNTER ANWENDUNG VON PRINZIPIEN DER
OPTIMALEN STEUERUNG

Zu Beginn dieses Abschnitts wird das Problem der lateralen
Flugroutenoptimierung unter Berlcksichtigung des Einflusses
von horizontalen Winden definiert (dazu Abschnitt 3.1). Da-
raufhin wird die verwendete Technik zur Losung der resultie-
renden Optimierungsaufgabe erlautert (dazu Abschnitt 3.2).
SchlieBlich wird aufgezeigt, wie sich der Optimierungsalgo-
rithmus anwenden lasst, um klimaoptimierte Flugtrajektorien
zu ermitteln (dazu Abschnitt 3.3).

3.1. Formulierung des Optimierungsproblems

Nachstehend werden zunéchst die im Rahmen der Flugrou-
tenoptimierung getroffenen Annahmen dargelegt. Danach
wird die Optimierungsaufgabe als Optimalsteuerungsproblem
formuliert und schlieflich unter Anwendung des Pontrya-
gin'schen Minimumprinzips in eine Zweipunkt-Randwert-
aufgabe Uberfiihrt.



3.1.1. Annahmen

Im Folgenden wird das Flugzeug als masseloser Punkt model-
liert, welcher sich mit einer konstanten Fluggeschwindigkeit
gegeniber der Luft v, wahlweise in einer konstanten geo-
metrischen Hohe % oder in einer konstanten Druckhohe h
gegenuber einer als kugelférmig angenommenen Erdoberfla-
che bewegt. Die Flugrichtung kann hierbei mit Hilfe des Steu-
erkurses y, (Steuervariable) beeinflusst werden. Ferner wird
vorausgesetzt, dass die Flughéhe % gegeniliber dem Erdradi-
us R, vernachlassigbar klein ist. Im Falle einer konstanten
Druckhéhe hp wird daruber hinaus angenommen, dass ent-
lang des Flugweges lediglich vernachlassigbar kleine Bahnnei-
gungswinkel auftreten. Weiterhin wird von einem zeitlich
stationaren Wind- sowie Luftdruckfeld ausgegangen.

3.1.2. Optimalsteuerungsproblem

Unter den in Abschnitt 3.1.1 genannten Voraussetzungen
ergeben sich die Bewegungsgleichungen des Flugzeuges,
welche die dynamischen Randbedingungen des Optimalsteue-
rungsproblems darstellen, anhand von Gl. (3.1) und Gl. (3.2)
[13].

Vias SIN Xy + Uy, (/l,go)
R, cos@

3.1) A=

ViasCOS X, +Vy, (/1,(,0)
R

E

(3.2) o=

Das im Rahmen der Flugroutenoptimierung zu minimierende
Kostenfunktional J wurde zu dem in Gl. (3.3) dargestellten
Integralausdruck gewahlt. Dieser benachteiligt einerseits hohe
Flugzeiten und andererseits das Fliegen durch Vermeidungs-
gebiete, die mit Hilfe einer ortsabhangigen Straffunktion ¥
beschrieben werden [21]. Durch eine entsprechende Wahl der
konstanten Koeffizienten ¢, und ¢, kann dem Einfluss der
Flugzeit sowie dem Einfluss der Straffunktion ein an die jewei-
lige Fragestellung angepasstes Gewicht beigemessen werden;
der Spezialfall ¢, =0 reduziert das vorliegende Optimie-
rungsproblem auf das klassische Zermelo-Problem (Minimie-
rung der Flugzeit unter Windeinfluss) [25].

(3.3) J:f ¢, +c, ¥(Ae)dr
- N )

! Einfluss der

: Einfluss der
Flugzeit

Straffunktion

SchlieBlich ergibt sich das Optimierungsproblem als die Be-
stimmung des optimalen zeitlichen Verlaufes des Steuerkurses
X, . der das anhand von Gl. (3.3) definierte Kostenfunktional
J unter Beachtung der durch Gl. (3.1) und Gl. (3.2) beschrie-
benen Bewegungsgleichungen minimiert. Zusatzlich ist hierbei
zu berucksichtigen, dass die Flugtrajektorie gemafs Gl. (3.4)
und Gl. (3.5) an einem definierten Startpunkt (4,,¢,) beginnt
und an einem ebenfalls festgelegten Zielpunkt (1,,9,) en-
det.

(3.4) Ae)=2:  olt)=0,

(3.5) Me)=2: oft)=0,

3.1.3. Transformation in ein Zweipunkt-
Randwertproblem

Zur Transformation des in Abschnitt 3.1.2 beschriebenen
Optimalsteuerungsproblems in ein Zweipunkt-Randwert-

problem wird das Pontryagin’sche Minimumprinzip angewen-
det [17],[3]. Hierfur wird zunachst die Hamilton-Funktion H
ermittelt, die sich fir das vorliegende Optimalsteuerungsprob-
lem anhand von Gl. (3.6) ergibt.

Vs SIN L, iy, (A,(p) .

H=c,+¢,¥(2,9)+A, R, cosq
E

(3.6)
VIas COS%H +Vw (/l,(p)
A R

E

. tA

Die partielle Differentiation der Hamilton-Funktion nach den
beiden Zustandsgréfen A und ¢ liefert die beiden Ko-
Zustandsdifferentialgleichungen gemafs Gl. (3.7) sowie Gl.
(3.8).

. oH v du 1 v, 1
(3.7) A =—Z__ 2 _ A _ W
ATToA T 92 M OA R cosp P A R,
_H__ ¥
- = — \yi_...
(3.8) do " de
du, 1 u, +v, siny, tang v, 1
A =T A -
0@ R, cosp R, cosg ?dp R,

Weiterhin erflllt der optimale zeitliche Verlauf des Steuerkur-
ses x, . der zu einem Minimum des Kostenfunktionals J
fuhrt, die Minimumbedingung nach Gl. (3.9) [22].

VTAS sm}(H
* R

E

oH
:—:A
dx *

H

ViasCOS Xy
R, cos@

(3.9 0

Da die Hamilton-Funktion H des betrachteten Systems ge-
mafl Gl. (3.6) nicht explizit von der Zeit abhangt, gilt
H =const . Aus H(z,)=0 (freie Endzeit) folgt darliber hinaus
H =0 [22]. Hiermit ergibt sich der in Gl. (3.10) gezeigte
Zusammenhang.

Vs SIN G, iy, (A,(p) .

0=c +c,¥(2.9)+A, R, cosg
E

(3.10)
VIas COS%H + Vw (;t’(p)
A R

E

W tA

Die Auflésung des Gleichungssystems, bestehend aus Gl. (3.9)
und Gl. (3.10), nach den Ko-Zustandsvariablen A, und A/
fuhrt auf die in GI. (3.11) und Gl. (3.12) dargestellten Bezie-
hungen.

R, cos@tan y, '["/ +ey ‘I‘(/’L,(P)]

BA1) 4 _
tan y,, 'I:VTAS sin g, +u, (A,(p)]+ Virs €08 7, v (1,0)

R, -I:ct +cy ‘P(l,(p)]

(3.12) 4 _
tan ,, {vm sin g, + iy, (A,(p)]+vm cos , +v,, (4.9)

[

Aus der beidseitigen Differentiation von Gl. (3.9) nach der Zeit
folgt auRerdem Gl. (3.13).

COSXu . A @sinQcos y,, — Xy, Sin y,, cosQ

0=A :
cosQ cos™ @

(3.13) *

= A singg = A, 7,08 1,

Durch Einsetzen der Gleichungen (3.2), (3.7), (3.8), (3.11),
sowie (3.12) in Gl. (3.13) und anschliefendes Umformen nach
der zeitlichen Ableitung des Steuerkurses yx, ergibt sich
schlieBlich das optimale Steuerungsgesetz, dessen Einhaltung



zu einer Minimierung des Kostenfunktionals J fiihrt, anhand
von Gl. (3.14) [7],[21].

. duy, sin’ g, _dvy cos’ ¥, N dvy,  duy, 1 | siny, cosy, N
A= dp R, A R,cosp | 09 0A cosg R,

3.14) +tan(psin)(H
. e

E

ve dWcosy, d¥ . 'vT/\S+uWSian+VWCOSZH
TP 94 cosp 0 R (c +c, ¥)

'(VTAS g sin g, + vy, cos;{H)+...

Die zum in Abschnitt 3.1.2 formulierten Optimalsteuerungs-
problem zugehodrige Zweipunkt-Randwertaufgabe setzt sich
demnach aus der simultanen Losung der Steuerungsdifferen-
tialgleichung (3.14) sowie der Bewegungsdifferentialglei-
chungen (3.1) und (3.2) unter gleichzeitiger Bertcksichtigung
der Randwerte gemaf Gl. (3.4) und Gl. (3.5) zusammen.

3.2. Numerische L6sung des Optimierungsprob-
lems

Die Lésung der in Abschnitt 3.1.3 definierten Zweipunkt-
Randwertaufgabe erfordert die simultane Integration der
Steuerungsdifferentialgleichung (3.14) sowie der Bewegungs-
differentialgleichungen (3.1) und (3.2). Weiterhin ist die Erful-
lung der Randwerte gemafs Gl. (3.4) und Gl. (3.5) zu beach-
ten.

Wahrend die Berucksichtigung der Randwerte zum Zeitpunkt
t, (siehe Gl. (3.4)) bei der Integration des zuvor genannten
Differentialgleichungssystems durch eine entsprechende Wahl
der Anfangsbedingungen zu A(f)=A4, sowie o©(f,)=¢,
sichergestellt werden kann, ist fur die Einhaltung der Rand-
werte zum Zeitpunkt t (siehe Gl. (3.5)) eine korrekte Wahl
des initialen Steuerkurses y,(¢,) notwendig. Da diejenigen
initialen Steuerkurse %, . die zu einer Erfiillung der Randwer-
te zum Zeitpunkt ¢, flhren, im Allgemeinen nicht a priori
ermittelt werden koénnen, wurde fur deren Bestimmung eine
iterative Losungsmethode entwickelt. Diese setzt sich aus
zwei Teilschritten zusammen. Im ersten Teilschritt wird das
Differentialgleichungssystem flr variierende initiale Steuerkur-
se integriert, um Intervalle zu identifizieren, in denen sich die
gesuchten initialen Steuerkurse %, —befinden. SchlieBlich
wird im zweiten Teilschritt — unter Berucksichtigung der zuvor
bestimmten Steuerkurs-Intervalle — ein iteratives Einfach-
schieRverfahren angewendet, um die initialen Steuerkurse
X+ die die Zweipunkt-Randwertaufgabe |6sen, prazise zu
ermitteln.

Im Folgenden wird zunachst allgemein auf die numerische
Integration des Differentialgleichungssystems eingegangen.
Anschliefend werden sowohl Teilschritt | als auch Teilschritt 11
der zuvor skizzierten Methode zur Lésung des Zweipunkt-
Randwertproblems erlautert.

3.2.1. Numerische Integration des Differential-

gleichungssystems

Sowohl in Teilschritt | als auch in Teilschritt Il werden die
Integrationen des Differentialgleichungssystems (Gl. (3.1), GI.
(3.2) und Gl. (3.14)) mit Hilfe des Dormand-Prince Verfahrens
ausgefuhrt [4]. Die in Gl. (3.14) auftretenden partiellen Ablei-
tungen werden hierbei durch entsprechende Differenzenquo-
tienten approximiert. Zur Erfillung der Randwerte zum Zeit-
punkt ¢, (siehe Gl. (3.4)) werden die Anfangswerte des Lan-
gengrades und des Breitengrades stets zu A(z)=4, und
¢(t,)=¢@, gewahlt; der initiale Steuerkurs y,. wird hinge-
gen in beiden Teilschritten systematisch variiert.

Die Integration wird abgebrochen, sobald ein Punkt E
(A,»0,) erreicht wird, dessen Abstand s, zum Startpunkt
(4,-¢,) gerade dem Abstand s, vom Startpunkt zum ge-
wunschten Endpunkt (/’Lf,(pf) entspricht (siehe Abb. 3.1).

3.2.2. Teilschritt I: Identifikation relevanter Steu-
erkurs-Intervalle

Zur Identifikation der relevanten Steuerkurs-Intervalle, in
denen sich die gesuchten initialen Steuerkurse ¥, befinden,
wird das Differentialgleichungssystem in Teilschritt | fir inner-
halb des symmetrischen Intervalls ¥, Ay, /2 variierende
initiale Steuerkurse . integriert. Als Mittelpunkt des Varia-
tionsintervalls wurde der Kurswinkel Y., vom Startpunkt 0
zum Endpunkt f festgelegt (siehe Abb. 3.1), da X, = Xc
ohne Winde und fur eine konstante Straffunktion zu einer
Losung der Zweipunkt-Randwertaufgabe flihren wiirde (Or-
thodrome). Bezlglich der Breite des Variationsintervalls hat
sich die Wahl Ay, =120 als zweckmaRig erwiesen.

o 80
60°N o — Orthodrome (0 - f) W
(22 — Orthodrome (0 -E,) E
J 77 — Integrierte Trajektorie 4 =i
48°N ﬁ / — Konst. Abstand zum Punkt 0 60 =
\ 5
36°NJ1 - s
- 40 §
24°NJ )
o= 3
] 20 &
12°N hel
N =
00.] g
0
54°E  T72°E  90°E 108°E 126°E

Abb. 3.1: Bestimmung der Kurswinkel-Differenz Ay,

Zu Beginn der Variationsrechnung (Index i=1) wird der initiale
Steuerkurs gemafs Gl. (3.15) zundchst auf den unteren Rand
des Variationsintervalls gesetzt und das Differentialglei-
chungssystem flir diesen Anfangswert integriert.

(3.15) o =ZC,0|‘_AZ|10/2

Anschliefend wird — ausgehend vom Startpunkt 0 — die or-
thodromische Kurswinkel-Differenz Ay .= Xcoe = Xcoe ZWi-
schen dem Zielpunkt f und dem Endpunkt E, der integrierten
Trajektorie ermittelt (siehe Abb. 3.1). Die Erflillung der Rand-
werte zum Zeitpunkt ¢, gemaf Gl. (3.5) ist unter Beriicksich-
tigung der Abbruchbedingung der Integration (s, =s,)
aquivalent zum Verschwinden der Kurswinkel-Differenz - Ay,
(Nullstellen in Abb. 3.2). Folglich ist der Betrag der Kurswin-
kel-Differenz ‘Axc| ein Mal3 fir die ,Nahe” zu den gesuchten
initialen Steuerkursen %, .

60

[ — relevante Steuerkurs-Intervalle r

40 I !

20¢ - : f

Axc [°]

0 Y

XHO — XC,0f [°]

Abb. 3.2:Kurswinkel-Differenz Ay, als Funktion des initialen
Steuerkurses ¥,



Bei allen nachfolgenden Integrationen des Differentialglei-
chungssystems wird der initiale Steuerkurs y, unter Ver-
wendung von Gl. (3.16) stickweise um den Differenzwinkel
Ox,, erhoht, bis der obere Rand des Variationsintervalls
erreicht wird.

(3.16) Kot =%IIOJ+6ZIIOJ

SZHO,i = max {‘AZCJ ‘ / ﬁ; EZHO’“‘“‘ }

Fir den Differenzwinkel dy,, wird hierbei eine variable
Schrittweite verwendet, die sich gemaf Gl. (3.17) proportio-
nal zum Betrag der Kurswinkeldifferenz ‘A}(C| verhalt
(B =const) und nach unten durch den Mindestdifferenzwin-
kel 6)(”0,“““ begrenzt wird. Auf diese Weise wird der Rechen-
aufwand bei grofSen Abstdnden zu den gesuchten initialen
Steuerkursen %, reduziert und gleichzeitig eine hohe Prézi-
sion in deren Nahe sichergestellt (siehe Abb. 3.2).

(3.17)

SchlieRlich wird der Verlauf der Kurswinkel-Differenz Ay,
Uber dem initialen Steuerkurs y,, analysiert. Die n relevanten
Steuerkurs-Intervalle [)(Ho)mm;)(m)m]j, in denen sich die ini-
tialen Steuerkurse %, befinden, die die Zweipunkt-Rand-
wertaufgabe l6sen (d.h. Ay.(%,,)=0 erfillen), werden an-
hand des Vorzeichenwechsels der Kurswinkeldifferenz Ay,

detektiert (sieche Abb. 3.2, rot gekennzeichnete Intervalle).

3.2.3. Teilschritt ll: Prazise Ermittlung der initia-
len Steuerkurse y,

Zur prazisen Bestimmung der gesuchten initialen Steuerkurse
X - Wird auf jedes der insgesamt n in Teilschritt | identifi-
zierten Steuerkurs-Intervalle ein Einfachschiefverfahren (L6-
sung einer Randwertaufgabe durch systematische Variation
der freien Anfangswerte) angewendet [18]. Um die Erflllung
der Randwerte am Startpunkt O sicherzustellen, werden die
Anfangswerte fur den Langengrad und den Breitengrad je-
weils zu A(f,)= 4, sowie ¢(t))=¢, gewahlt; der freie An-
fangswert ist der initiale Steuerkurs . . Weiterhin wird die
im vorherigen Abschnitt eingefihrte Kurswinkel-Differenz
Ay (siehe Abb. 3.1) zur Bewertung der Abweichung der
Endpunkte E der integrierten Trajektorien von den vorgege-
benen Randwerten gemafs Gl. (3.5) verwendet. Gesucht sind
folglich die Nullstellen der Kurswinkel-Differenz Ay, . Fur die
systematische Variation des freien Anfangswertes wird das
Brent-Verfahren eingesetzt, bei dem sich die Nullstellensuche
auf ein vorzugebendes Intervall beschrankt [18].

Ergebnis der Anwendung dieses Verfahrens auf die insgesamt
n in Teilschritt | identifizierten Steuerkurs-Intervalle sind n
zugehorige initiale Steuerkurse %, . Fiir den Fall, dass mehre-
re (zum Teil lokale) Optima gefunden wurden (n>1), wird
diejenige Trajektorie selektiert, flr die der Wert des zugehori-
gen Kostenfunktionals J am kleinsten ist.

3.3. Ermittlung klimaoptimierter Trajektorien

Der Einfluss des Luftverkehrs auf das globale Klima wird nicht
allein durch die Emissionsmenge, sondern auch entscheidend
durch den Ort sowie den Zeitpunkt der Emission bestimmt
[91,014],[8]. Zur Verminderung der luftverkehrsinduzierten
Klimawirkung kommen daher neben technischen Effizienz-
steigerungen (Verringerung der Emissionsmenge) insbesonde-
re auch operationelle Manahmen (Anderung des Emission-
sortes) in Betracht. Vorangegangene Studien haben bereits
gezeigt, dass das laterale bzw. vertikale Umfliegen von Gebie-

ten, in denen sich mit hoher Wahrscheinlichkeit klimawirksa-
me Kondensstreifen-induzierte Zirruswolken ausbilden, ein
erhebliches Potential zur Verringerung der Klimawirkung des
Luftverkehrs bietet, obwohl der Umweg einen erhdhten
Kraftstoffverbrauch zur Folge hat [19],[21].

Zur Bestimmung ganzheitlich klimaoptimierter Flugrouten
wurden daher Klimakostenfunktionen als Straffunktion in das
Kostenfunktional der Optimierung integriert, die neben dem
Einfluss von Kondensstreifen-induzierten Zirruswolken auch
die Klimaeffekte von Kohlenstoffdioxid, Wasserdampf und
Stickoxiden abbilden.

3.3.1. Annahmen

Allgemeine Annahmen. In Anlehnung an die in Abschnitt
3.1.1 geschilderten Annahmen wurden fir die in Abschnitt
3.3.2 gezeigten Optimierungsergebnisse eine fir Verkehrs-
flugzeuge typische Reiseflug-Druckhéhe von 11.278 m (ent-
spricht 37.000 Fuf3) sowie eine Fluggeschwindigkeit gegen-
Uber der Luft von 247,85 m/s (entspricht unter ISA-
Bedingungen Ma 0,84) angenommen.

Zur Bewertung der optimierten Flugrouten im Hinblick auf
Veranderungen des Kraftstoffverbrauches wurden diese — im
Anschluss an die laterale Optimierung — mit dem TCM simu-
liert. Im Einklang mit den obigen Annahmen wurden hierbei
ebenso eine Reiseflug-Druckhdhe von 11.278 m sowie eine
Reiseflug-Machzahl von 0,84 vorausgesetzt. Als Flugzeugtyp
wurde ein Airbus A330-200 mit einer Sitzplatzauslastung von
85% eingesetzt.

Kostenfunktional. Um die Orts- und Zeitabhdngigkeit der
luftverkehrsinduzierten Klimawirkung zu erfassen, wurden im
Rahmen des EU-Projektes REACT4C zunachst typische Wetter-
situationen im Nordatlantikraum identifiziert [6]. Auf dieser
Grundlage wurden unter Verwendung eines komplexen Kli-
ma-Chemie-Modells fur die jeweiligen Wettersituationen
entsprechende Klimakostenfunktionen ermittelt, die die Sensi-
tivitat der Klimawirkung gegenuber der Emission von Kohlen-
stoffdioxid, Wasserdampf und Stickoxiden sowie den Klima-
einfluss von Kondensstreifen-induzierten Zirruswolken als
Funktion des Ortes beschreiben [5].

Fur die nachfolgende Flugroutenoptimierung wurden vom
DLR-Institut fur die Physik der Atmosphare beispielhaft Klima-
kostenfunktionen fiir eine typische Winterwettersituation zur
Verflgung gestellt, die eine Bewertung der Sensitivitat der
Klimawirkung mit der Metrik ATRzo (mittlere Anderung der
globalen Jahresdurchschnittstemperatur nach 20 Jahren [20])
pro Einheitsemission bzw. Einheitsflugdistanz ermoglichen
(siehe Tab. 3.1).

Tab. 3.1: Klimakostenfunktionen

Bezeichnung | Einflussgréie Einheit
CCFco2 Kohlenstoffdioxid K/kgruel
CCFu20 Wasserdampf K/kgruel
CCFo3 Kurzlebiges Ozon K/kgnox
CCFcha Methan K/kgnox
CCFemo Langlebiges Ozon K/kgnox
CCFaic Kondensstreifen-induzierte K/km
Zirruswolken

Basierend auf den Einzel-Klimakostenfunktionen gemaf$ Tab.
3.1 wurde unter Verwendung von Gl. (3.18) zunachst eine
Gesamt-Klimakostenfunktion CCFges ermittelt, die die Summe
aller bertcksichtigten Einzeleffekte abbildet. Hierbei wurden
ein konstanter NOx-Emissionsindex EI , =0,01kg,  /kg. .



sowie ein konstanter Kraftstoffmassenstrom FF =1,51kg/s
(Abschatzung mit Hilfe des TCM) angenommen.

CCF,, = CCF,, + CCF,q +...
+El, -(CCE,, +CCF,,, +CCF, )+ v,/ FF-CCF,

(3.18)

Das Kostenfunktional zur Bestimmung klimaoptimierter Flug-
routen wurde zu dem in Gl. (3.19) dargestellten Ausdruck
gewahlt. Die ortsabhdngige Straffunktion W =FF-CCF,
beschreibt hierbei die Klimawirkung (ATRz0) pro Zeit; die
entlang des Flugweges zeitlich aufintegrierte Straffunktion
entspricht somit der verursachten Klimawirkung des Fluges.

(3.19)  J=c¢, (t,~1)+c, -'[to/ FF-CCF,_(A.p) dt

Klimawirkung (ATR,, ) des Fluges

Bei allen nachfolgend dargestellten Optimierungsergebnissen
wurde der Gewichtungsfaktor der Flugzeit stets zu ¢, =1/s
gewahlt. Der Gewichtungsfaktor der Klimawirkung ¢, wurde
hingegen innerhalb weiter Grenzen variiert.

3.3.2. Optimierungsergebnisse

Das in den Abschnitten 3.1 und 3.2 erlauterte Optimierungs-
verfahren wurde unter Berlcksichtigung der zusatzlichen
Annahmen aus Abschnitt 3.3.1 exemplarisch auf die Flugrou-
te New York (JFK) - Rabat (RBA) angewendet.

Qualitative Ergebnisse. Abb. 3.3 und 3.4 zeigen die Verlau-
fe der optimierten Flugrouten zwischen New York und Rabat
flr variierende Klima-Importanzfaktoren c,, . Die zeitminimale
Trajektorie (c, =0, schwarz) verlauft unter Ausnutzung der
dort starkeren Ruckenwinde in den ersten beiden Flugdritteln
stdlich der Orthodrome (grau). Im letzten Flugdrittel nahert
sie sich dieser an, bis beide Trajektorien naherungsweise
kongruent verlaufen (siehe Abb. 3.3).
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Abb. 3.3: Verlauf der optimalen Flugtrajektorien / Windfeld
(Druckhohe: 11.278 m)
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Mit wachsender Importanz ¢, der Klimawirkung verschieben
sich die optimalen Trajektorien — auf Kosten der Flugzeit
sowie des Kraftstoffverbrauches — sukzessive in Richtung
Norden und weichen somit dem lokalen Maximum der Klima-
sensitivitdat in der Umgebung von 15°W | 40°N aus (siehe
Abb. 3.4).

Quantitative Ergebnisse. Zur Quantifizierung der Ergebnisse
werden die ErgebnisgréfRen (Flugzeit, Missionskraftstoffmas-
se, Klimawirkung) aller optimierten Trajektorien auf die zuge-
horigen Referenzwerte der zeitminimalen Trajektorie (¢, =0)

normiert. Es zeigt sich, dass sich die verursachte Klimawirkung
bei der betrachteten Flugroute deutlich reduzieren liel3e,
wenn eine gegenuber der zeitminimalen Trajektorie erhohte
Flugzeit sowie ein erhohter Kraftstoffverbrauch in Kauf ge-
nommen wdurden. Durch die Akzeptanz eines Anstieges der
Flugzeit um lediglich 1% kénnte demnach die verursachte
Klimawirkung um 12% vermindert werden (siehe Abb. 3.5).
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Abb. 3.5: Normierte Missionskraftstoffmassen m, , und
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4. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In der vorliegenden Arbeit wurde das Funktionsprinzip eines
um die Beruicksichtigung realer atmospharischer Bedingungen
erganzten Werkzeuges zur Simulation von Flugtrajektorien
erlautert. Vor diesem Hintergrund wurden insbesondere eine
Flughdhen- sowie eine Fluggeschwindigkeitsregelung imple-
mentiert, die eine Einhaltung typischer Flugphasenrandbedin-
gungen auch unter von der Standardatmosphare abweichen-
den meteorologischen Bedingungen ermdéglichen. Zur Einbe-
ziehung der Wirkung horizontaler Winde werden diese im
Zuge der Bestimmung der Fluggeschwindigkeit gegentber
Grund mit der Fluggeschwindigkeit gegenliber der Luft Gber-
lagert.

Dartber hinaus wurde ein dem TCM vorschaltbares Modul zur
lateralen Optimierung von Flugtrajektorien unter Windeinfluss
entwickelt, welches auf Prinzipien der optimalen Steuerung
basiert. Die zu minimierende ZielgroRe setzt sich aus der
Summe der Flugzeit und dem Integral Uber eine ortsabhangi-
ge Straffunktion zusammen. Mit Hilfe entsprechender Im-
portanzfaktoren konnen dem Einfluss der Flugzeit und dem
Einfluss der Straffunktion an die jeweilige Fragestellung ange-
passte Gewichte beigemessen werden. Dieser Optimierungs-
algorithmus wurde exemplarisch zur Bestimmung klimaopti-
mierter Flugtrajektorien angewendet. Hierflr wurde eine
Klimakostenfunktion, die die Sensitivitat der Klimawirkung
gegenlber der Emission von Schadstoffen beschreibt, als
Straffunktion in das Kostenfunktional der Optimierung inte-
griert. Anhand der beispielhaft untersuchten Flugroute New
York - Rabat konnte aufgezeigt werden, dass die durch diesen
Flug verursachte Klimawirkung um 12% reduziert werden
konnte, wenn eine Erhéhung der Flugzeit um 1% in Kauf
genommen wdrde.

Zur Zeit befindet sich ein verbesserter Algorithmus zur Opti-
mierung von Flugrouten in der Entwicklungphase, der eine
dreidimensionale Optimierung (lateral und vertikal) von Flug-
routen unter Einbeziehung von Flugleistungsmodellen ermdég-
licht. ZukUnftig soll dieser eingesetzt werden, um das Ein-
sparpotenzial (Kraftstoff, Klimawirkung) optimierter Flugrou-
ten zu quantifizieren.
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