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ibersicht

Die Zusammenhdnge zwischen den auf ein Flugzeug efnwirkenden Windein-
fliissen, speziell Windscherungen, und dem daraus resultierenden dynamischen
Verhalten des ungesteuerten Flugzeugs werden analysiert. Dazu werden meteo-
rologische Grundsituationen angegeben, 1in denen Windscherungen anzutreffen
sind. Fiir den sog. DOWNBURST, einen Gewitterfallwind, wird ein einfaches
potentialtheoretisches Strimungsmodell aufgestellt, das die systematische
Untersuchung der Einfliisse dieses Stromungsvorganges auf die Stabilitdt und
. das .dynamische Bewegungsverhalten efnes Flugzeugs gestattet. Es erweist
sich als ausreichend, den EinfluB des Windes mit Hilfe der 1inearen Ab-
leitungen der Windkomponenten nach den Ortskoordinaten, den Windgradienten,
zu charakterisferen. Alle vier in der Flugzeug-Léngsbewegung vorkommenden
Gradienten haben EinfluB auf die Lage der Phygoidwurzeln, wobei auch
aperiodisch bzw. dynamisch instabile Eigenwerte auftreten kdnnen. Wegen der
Weg- bzw. Hohenabhéngigkeit der Windgeschwindigkeiten entstehen ortsverdn-
derliche Luftkrdfte, die unter bestimmten Umstdnden zu den zusdtzlichen
Eigenwerten "Wegwurzel” und "Hohenwurzel" filhren kénnen. Fir alle fn der
Flugzeug-Symmetrieebene méglichen Formen von Windscherungen mit konstanten
Gradienten 1lassen sich geeignete Ingenfeurmodelle zur analytischen Dar-
stellung der Flugzeug-Eigenbewegung im flugbetrieblich wichtigen Zeitbe-
reich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen der Windscherung angeben. Die
zu erwartenden Trajektorien des Flugzeugs kdnnen auf diese Weise im voraus
bestimmt werden.
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1. Einleitung

1.1 Allgemeine_Problemstellung

Erfahrene Piloten vertreten oft die Meinung, daB es in der Luftfahrt eigent-
lich keine neuen Probleme gebe - lediglich ein zunehmendes Wissen um die
Probleme, die es schon immer gegeben habe (11. Ein charakteristisches Bei-
spiel dafiir, wie zutreffend diese Aussage ist, sind die Zusammenhidnge, die

in den letzten Jahren bei Flugzeugunfdllen infolge Windscherungen offenkun-
dig gewordensind.

Die meteorologischen Vorgdnge im untersten Bereich der Troposphdre und ihre
Einfliisse auf den Flugverkehr haben seit den ersten Tagen der Fliegerei im-
mer wieder zu Anforderungen gefiihrt, die im Zuge der weltweiten Entwicklung
des Luftverkehrs nach ingenieurmdBigen Losungen verlangten. Schlechte Sicht,
tiefe Wolkenschichten, Vereisung und Turbulenz gehdren zu den hinlédngliich
bekannten und im wesentlichen beherrschten Gefahren des Allwetter-Flugbe-
triebs. Zu wenig Aufmerksamkeit wurde jedoch bisher den Wechselwirkungen zwi-
schen dem Flugzeug und den Bewegungen der umgebenden Luft geschenkt: Statio-
ndre Windverhdltnisse (Gegen-, Riicken- und Seitenwind, Thermik) werden haupt-
sdchlich bei Flugleistungsberechnungen beriicksichtigt, haben jedoch auch be-
achtliche Auswirkungen auf die Losung navigatorischer Aufgaben. Die hochfre-
quenten, statistisch verteilten Luftbewegungen (Turbulenz, Bben), die sich
als Scherung“ des Windes infolge kleinskaliger turbulenter Vorgidnge be-
schreiben lassen, kinnen zu Beeintrdchtigungen des Passagierkomforts und der
Strukturfestigkeit des Fiugzeugs fiihren. Einen erheblichen EinfluB auf die
Flugsicherheit kidnnen aber auch Windscherungen haben, die infolge einer Sche-
rung des mittleren Windfeldes entstehen (Grenzschichtscherung, Scherung in
Strahlstromen), sowie in noch stirkerem AusmaB Scherungen durch mesoskalige

instationdre Stromungsvorgdnge in der Atmosphdre (Aufwinde, Fronten, Fallwin-
de).

Unter Scherstrdmungen werden ganz allgemein solche Stromungen verstanden,
in denen an sich beriihrenden Schichten des stromenden Mediums Tangential-
krafte auftreten.



Bei der Betrachtung der Anregungen, die ein Flugzeug auf seiner Bahn durch
diese Windinderungen erfihrt, hat sich eine frequenzmifige Trennung der
Windstorungen als zweckmidBig erwiesen. Im Unterschied zu den hochfrequenten
Boenstirungen werden die beiden letztgenannten Formen von Windscherungen oft
als niederfrequente Windinderungen aufgefaBt [(42]. Diese Bezeichnung wird im
folgenden sinngemsB verwendet.

Die Analyse von Flugunfillen hat ergeben, dai} in den vergangenen zehn Jahren
wkltweit nicht weniger als 25 schwere Flugzeugabstiirze im Flughafen-Nahbe-
reich ursichiich auf die Einwirkung von Scherwinden zurlickzufiihren sind
(124]. Dariiberhinaus kann angenommen werden, daB sich auch eine Reihe von
weiter zuriickliegenden Flugunfillen mit groBer Wahrscheinlichkeit infolge
einer drastischen Windinderung ereigneten {vgl. dazu auch Anhang Al).

Oft wurde bei diesen Unfdllen in Ermangelung anderer Indizien “"menschliches
Versagen" angeflihrt. Der direkte Nachweis eines Windeinflusses als Unfallur-
sache war lange Zeit nicht moglich, da in den meisten Fallen auBer dem am
betreffenden Flughafen in Bodennihe gemessenen Wind keine weiteren Daten
Uber die Bewagung der Atmosphdre zugdnglich waren.

Grundsitzlich ist der Wind jedoch abhdngig von Ort und Zeit. Bei der Angabe
von gemessenen Windvektoren in Wettermeldungen handelt es sich um jeweils
iiber 10 Minuten gemittelte Werte in einer MeBhdhe von 10 m am Ort der Beob-
achtungsstation, die oft weit von der Landebahn des betreffenden Flughafens
entfernt ist. Man kann davon ausgehen, daB diese Beobachtungen in vielen
Fsllen nicht ausreichend reprisentativ fiir die tatsdchlichen Windverhdltnis~
se ldngs der Flugbahn eines anfliegenden Flugzeugs sind (2].

Auch den Piloten standen zunichst keine Instrumente zur Verfligung, die ihnen
einen Anhaltspunkt liber die herrschenden Windgeschwindigkeiten boten. So
wurden vielfach die Ursachen filir eine verfehlte Landung an anderer Stelle
gesucht: Es wurden fehler des Piloten, etwa infolge Obermidung, aber auch
Fehler der Funknavigationsanlagen oder des Autopiloten vermutet.

Mit der Einfuhrung der Instrumenten-Landesystem (ILS)-Kategorien II und III,
die niedrigere Wetterminima fiir Instrumentenlandungen zulieBen, und den Be-

milhungen um die Entwicklung automatischer Landesysteme, die hchste Anforde-
rungen an die Prazision der Bahnfiihrung im Flughafen-Nahbereich stellten,

-3 -

fand das Problem der Windscherung zum ersten Mal in gréfBerem MaBe Beachtung.
S0 muB seit 1970 bei der Zulassung von Flugreglern der Nachweis erbracht
werden, daB ein bestimmter (konstanter) Windgradient im Landeanflug ausge-
glichen werden kann [3,62).

Die Untersuchung der dynamischen Vorginge in der Atmosphdre und ihrer Aug-
wirkungen auf die Flugbewegungen wurde entscheidend verbessert durch den
fortschreitenden Einsatz von Navigationsanlagen, die eine An-Bord-Bes timmung
der Obergrundgeschwindigkeit erm&giichen. Gleichzeitig sind die heutigen
Flugzeuge aufgrund der vielfdltigen Flugfilhrungs- und Flugiiberwachungsaufga-
b?n mit einer auBergewShnlich groBen Anzahl von Sensoren ausgestattet, die
“eine Vielzahl von Flug- und BetriebszustandsgroBen messen und als elektri-
sche Signale darstellen. Die Fluggesellschaften gehen immer mehr dazu iiber
in den modernen Strahlverkehrsflugzeugen, speziell in den GroBraumflugzeug;n
den Umfang der laufend an Bord registrierten Flugdaten zu erweitern. Die
Mindestanforderung fur Flugunfallschreiber wird von den Zulassungsbehirden
bisher auf fiinf Parameter begrenzt, die Jjedoch keine Riickschllisse auf die
Windkomponenten ermiglichen [4]). Demgegebeniiber gestattet heute die Einfiih-
rung von sog. Performance and Maintenance Recordern (PMR) im Linienbetrieb
die fortlaufende Rohdatenaufzeichnung zur spiteren Ermittlung und Analyse
des Windvektors ldngs der Flugbahn [5].

s

Anhand solcher Aufzeichnungen gelang es Mitte der siebziger Jahre im Zusam-
menhang mit mehreren schweren Flugzeugabstiirzen [6,7,8) erstmals, die jewei-
Yigen Windverhiltnisse am Ort des Flugzeugs zu rekonstruieren und zu bewer-
ten [9]). Die hierbei gewonnenen Erkenntnisse zeigten, wie dringend die Prob-
Teme von Windscherungen bei Start und landung erforscht werden muBten. Um-
fangreiche Forschungsprogramme wurden international ins Leben gerufen
(10,111 und haben inzwischen zu ersten Erfolgen und Auswirkungen auf Flugbe-
trieb, Pilotentraining und Cockpit-Instrumentierung gefiihrt.

Als wichtigstes Ergebnis gilt festzuhalten, daB es sich bei den Einfliissen
von Windscherungen auf Flugzeugbewegungen nicht um ein reines Problem der
Meteorologie handelt. Vielmehr miissen durch die stark interdisziplinire Ver-
k?pp]ung auch Fragen aus den Gebieten Strdmungsmechanik, Physik, Thermodyna-
mik und Flugmechanik beantwortet werden. So ist es nicht lUberraschend, dap

STCh in den vergangenen Jahren eine rege Forschungstdtigkeit auf diesen Ge-
bieten entfaltet hat.



1.2 Stand der Technik

Da derzeit weltweit umfangreiche Anstrengungen in Forschung und Industrie

zur Erforschung des angesprochenen Problems betrieben werden, ist die Be-
.schreibung des aktuellen Stands der Technik, wie oft in vergleichbaren Situ-
ationen, mit gewissen Schwierigkeiten verbunden. ErfahrungsgemdB finden die
Ergebnisse der Industrieforschung erst bei Patentreife ihren Ausdruck in Ver-
dffentlichungen (nicht zuletzt als Folge des geltenden Patentrechts), wih-
rend wissenschaftliche Erkenntnisse nicht selten mit ein- bis zweijdhriger
Zeitverzogerung publiziert werden; Noch wesentlich spdter erscheinen diese
Erweiterungen des Wissensstandes in der Standard-Fachliteratur.

Dessen ungeachtet soll hier zumindest der Stand der Technik dargestellt wer-
der, der als Grundlage fiir die vorliegende Arbeit diente.

1.2.1 Scherwindmodelle_und meteorologische Studien

Bei der Untersuchung der Wechselwirkungen zwischen Flugzeug und umgebender
Atmosphire wurden bisher vorrangig die Methoden der Statistik angewandt. Es
existiert eine stattliche Anzahl von wohldefinierten Modellen, die die sta-
tistischen Eigenschaften der atmosphdrischen Turbulenzen nachbiltden
{12,13,14,151. Die Auswahl reicht dabei von relativ einfachen, theoretischen
Modellen, die sich besonders fiir die analytische Behandlung von Windeinfliis-
sen eignen, bis zu hochentwickelten Boenmodellen. Diese beriicksichtigen z.B.
nichtlineare Effekte wie die sog. ‘patchiness’ oder 'intermittancy' der
Windstdrungen, wie sie von Piloten im Simulatortraining zur realistischen
Wiedergabe der Storeinfliisse des Windes gefordert werden. Doch selbst diese
ausgefeilten Darstellungen tragen den deterministischen Schwankungen, denen
der Mittelwert der Boen unterworfen ist, nicht ausreichend Rechnung. Die
sich im Vergleich zu den BBen relativ langsam dndernden Windgeschwindigkei-
ten sind unter dem Begriff Windscherung in der Meteorologie seit langer Zeit
bekannt.

Auf das Fehlen geeigneter MeBmethoden ist es zuriickzufiihren, daB bisher nur
wenige Daten iiber die deterministischen und statistischen Eigenschaften die-
ses Phinomens vorlagen. ASSMANN (1251 und HELLMANN [126) gaben bereits in
den zwanziger Jahren Windgeschwindigkeiten an, die in griBeren Hthen (Bal-
lonmessungen bis iiber 4.000 m bzw. Messungen am Eiffelturm bis in ca. 3.000m
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Hohe) durchgefiihrt wurden. Neuere Ergebnisse von Turmmessungen bis zu ca.
100 m sind z.B. in [16) verfligbar. Ziel der von der INTERNATIONAL CIVIL
AVIATION ORGANIZATION (ICAO0) (17] und der FEDERAL AVIATION ASSOCIATION (FAA)
[18] aufgesteliten Forderungen war die Erweiterung des Kenntnisstandes iber
das Auftreten von Windscherungen und eine geeignete Modellbeschreibung der
meteorologischen Vorgange.

Wahrend die Untersuchung von Starke und Haufigkeit von Windscherungen, die
fir startende und landende Flugzeuge gefdhrlich werden kdnnen, bisher nur in
vereinzelten Fdllen zu brauchbaren Ergebnissen gefiihrt hat {19,128), kdnnen
zur analytischen Darstellung bestimmter Scherwindsituationen bereits efine
Reihe von Windmodellen verwendet werden [20].

Detaillierte Angaben iiber mogliche Ursachen von Windscherungen in der Nihe
von Flughdfen sind in [21) zu finden. Neueste Erkenntnisse Uber die vielfdl-
tigen Erscheinungsformen der Windscherungen sind anschaulich in (22) darge-
stellt.

KOSCHMIEDER [127] befaBte sich bereits 1953 mit der modellhaften Wiedergabe
von Gewitterstrdmungen. In der amerikanischen Literatur existieren zwei un-
terschiedliche mathematische Darstellungsmethoden dieses, wie spiater be-
schrieben wird, wohl gefahrlichsten Scherwindszenariums.

Zum einen ist eine Anzahl dieser Stromungsvorginge in Form von Zahlenwerte-
tabellen erfaBt, in denen die jeweiligen Komponenten des Windvektors an Ra-
sterstiitzstellen gespeichert sind {23]. Mit Hilfe von Interpolationsprogram-
men kinnen die Windgeschwindigkeiten in der Vertikalebene so bestimnt werden,
wie sie bei der Messung drtlich und zeitlich vorgelegen haben. Verinderte
Randbedingungen oder Parameterverdnderungen lassen sich mit diesen "eingefro-
renen" Modellen nicht verwirklichen, so daB sie fiir die Untersuchung physika-
fischer Zusammenhdnge nur in begrenztem Umfang zu gebrauchen sind.

In einem anderen Modell wird mit Hilfe eines umfangreichen digitalen Simula-
tionsprogrammes die rdumliche und zeitliche Ausbreitung der Bdenfront eines
Gewitters nachgebildet [24). Aufbauend auf einem einfacheren Modell aus einer
friiheren Arbeit (25], wird dort der stromungsmechanische und thermodynamische
Hintergrund einschlieBlich des Energieaustausches in der Atmosphire durch
Turbulenz beriicksichtigt. Dabei ist die Moglichkeit von Parametervarfationen

gegeben. So konnen u.a. die Bodenrauhigkeit und der anfingliche Temperatur-
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defekt verandert werden. Fiir die Untersuchung der flugphysikalischen Zusam-
menhéinge in Windscherungen hat sich dieses Modell jedoch als zu komplex er-

wiesen.

Cine Vielzahl von metcorologischen MeBergebnissen der Stromungsvorgdnge in
Gewittern ist in (26,27,28) wiedergegeben. .

Eine umfangreiche Bibliographie der jiingsten Forschungsergebnisse auf dem
Gebiet der Flugwetterkunde einschlieBlich der Windscherungen in niedrigen
Hdhen ist in {29) enthalten.

1.2.2  Arbeiten_zu_flugmechanischen Auswirkungen von_Windscherungen

Schan vor tber 30 Jahren wurden erste Uberlegungen zur Untersuchung des Ein-
flusses von Windscherungen auf die Flugbahn von Flugzeugen angestellt. ETKIN
filhrte Berechnungen der Steig- und Sinkflugbahnen eines Flugzeuges unter Ein-
wirkung konstanter Gradienten aus und wies dabei bereits 1947 auf mdgliche
Gefahren von Scherwinden hin [30].

In der Kra der Propellerflugzeuge stellten Windscherungen offensichtlich kei-
ne aulergewohnliche Gefdahrdung der Flugsicherheit dar, wenn man von der An-
zahl der Veroffentlichungen im Zeitraum bis etwa Mitte der sechziger Jahre
Rickschllsse auf die Aktualitdt dieses Themas zieht.

Dies kann auf verschiedene Ursachen zurlickgefiihrt werden:

- Die Kolbentriebwerke friherer Propellerflugzeuge zeichneten sich, vergli-
chen mit den heutigen Strahlturbinentriebwerken, durch ein bedeutend
schnelleres Ansprechverhalten des Schubes aus, so dafl Storungen der Flugge-
schwindigkeit rascher kompensiert werden konnten;

- der Propelierstrahl erzeugte bei SchubvergroBerung einen stdrkeren Luft-
strom Uber die Tragfidchen (prop wash) und lieferte auf diese Weise gleich-
zeitig einen betrachtlichen Zusatzauftrieb;

- die geometrischen Dimensionen und trdgen Massen der Propellerflugzeuge wa-
ren gegeniiber den modernen GroBraumflugzeugen vergleichsweise klein;

- nicht zu unterschitzen ist ein statistischer Effekt:
Die geringere Dichte des Luftverkehrs in den fiinfziger Jahren sowie die
erst in der Entwicklung befindliche Schlechtwetterinstrumentierung lieBen
damals zweifellos weniger hdufig eine Begegnung mit dem Phdnomen einer ra-

s
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piden Winddnderung stattfinden als heute, wo Starts und Landungen auch un-
ter widrigsten Wetterverhiltnissen oft unvermeidbar sind.

GroBere Aufmerksamkeit erregten Windscherungen erst wieder Anfang der sechzi-
g?r Jahre durch das Auftreten folgenschwerer Zwischenfille, als deren Ursache
eine plotzliche Scherung des Vertikalwindes erkannt wurde. Dies zunidichst un-
erklarliche meteorologische Geschehen wurde als Clear-Air Turbulence (caT)
bezeichnet {311. In einem einfachen Gedankenexperiment erkldarte MERSON 1§63
da? unterschiedliche Verhalten von Fluggeschwindigkeit und Bahngeschwindig-
keit nach einer sprungfdrmigen Winddnderung {32).

" LUERS und REEVES benutzten in ihrer Studie {33) theoretische Windprofile der

atmosphdrischen Bodengrenzschicht und kombinierten diese mit sprungfdrmigen
Anderungen des Horizontalwindes, um Berechnungen der Aufsetzpunkt-Abweichun-
gen fir verschiedene Flugzeugtypen durchzufiihren.

Stufenformige Anderungen des Windes, d.h. unendlich groBe Gradienten der
Windgeschwindigkeit, sind zwar theoretisch die denkbar stdrksten Windscherun-~
it Tne e, b o 27 TSI s

fen . sere, . rk vereinfachende Anndherung
?er tatsdchlichen Verhdltnisse ist durch Windmodelle gegeben, bei denen sich
innerhalb einer bestimmten Scherschicht die Windgeschwindigkeit Yinear, d.h
mit konstantem Gradienten, von einem Wert zu einem anderen dndert, S

Erste Stabi]itatsbetrachtungen fiir PfeilflUgelflugzeuge unter dem Einfluf
konstanter Horizontalwind-Gradienten stammen aus Analogrechnerstudien von
SNYDER (35). Neben der Ermittlung der Flugzeugreaktionen bej festgehaltenen
Steuerausschligen wurde hier untersucht, wie sich die Steuerstrategien ‘kon-
stante Nicklage' und 'konstante Fluggeschwindigkeit' ayf das dynamische Ver-
halten des Flugzeugs im Landeanflug auswirken. Das Steuerkonzept der konstan-
t?n.Fluggeschwindigkeit wurde dabei nur unter Verwendung des Hohenruders rea-
;:;;;;:;‘so daB es info?ge der Windidnderungen Zwangsldufig zu nachhaltigen

‘ ichungen kam. Die Rolle des Triebwerksschubes als weitere wesentli-
che StellgriBe blieb hier unberiicksichtigt, was vermutiich mit dem Fehlen
tincs geeigneten Vortriebsreglermodells zu begriinden ist.

.
S
Lc;ewts PRANDTL empfahl die Beachtung des alten Spruches “Natura non facit
saltug" i U
L;S us als.R1chtschnur zur Priifung der physikalischen Zuverlissigkeit von
ungen, die mit Hilfe von vereinfachten Niherungen gefunden wurden (34)



Die zur Lgsung der Scherwindproblematik fundémentale Erkenntnis einer erfor-
derlichen Anpassung der Totalenergie des Flugzeuges an die verdndertichen
Windbedingungen ist ohne Frage einem Praktiker zuzuschreiben. Der Linienpi-
lot MELVIN zeigte die Zusammenhdnge zwischen den Windanderungen im Landean-
flug und den erforderlichen Schubantworten auf {36,37).

GERA brachte den EinfluB konstanter Horizontalwind-Gradienten in die linea-
risierten Differentialgleichungen der Flugzeug-Ldngsbewegung ein (381.

Die von ihm angestellte kurze Stabilitdtsbetrachtung wurde von SHERMAN vor
dem Hintergrund der inzwischen wesentlich verbesserten Kenntnisse uber das
meteorologische Szenarium fortgefihrt (39]. Ergdnzt wurden diese Betrachtun-
gen durch eine Studie des Bahnwinkeleinflusses auf die Langsstabilitdt in
Windscherungen [40).

In neueren Arbeiten wurde der EinfluB von sinusformigen Horizontal- und Ver-
tikalwindverliufen auf die Beweqgung des ungesteuerten Flugzeugs untersucht.
Darin wird bestitigt, dap die groBten Storungen der Flugzeugbewegung auftre-
ten, wenn die Windinderungen in Resonanz mit der Phygoidbewegung des Flug-
zeugs erfolgen (41,42). Ferner wird ausgefiihrt, daB es bei sinusformigen An-
derungen des Horizontalwindes zu groBeren Abweichungen der Fluggeschwindig-
keit kommt als bei Stérungen durch Vertikalwind (43,44].

In zwei kurzen Aufsitzen wurde der EinfluB von Scherwindgradienten auf die

statische Geschwindigkeitsstabilitdt behandelt (45,46). Es wird die Empfeh-
lung ausgesprochen, zur Verbesserung der Geschwindigkeitsstabilitdt sowohl

die Anfluggeschwindigkeit als auch die Widerstandskonfiguration zu vergros-
ser, wenn eine Windscherung im Landeanflug erwartet wird.

Es kann an dieser Stelle nur ein begrenzter Oberblick iber die mehr als 300
Arbeiten gegeben werden, die sich bis jetzt mit der Scherwindproblematik be-
schiaftigt haben. Besonderer Wert wurde jedoch darauf gelegt, die grundlegen-
den Untersuchungen zu nennen, die als guter Ersatz fiir die auf diesem Gebiet
bisher fehlenden Standardwerke der Fachliteratur dienen konnen. Eine Viel-

zahl weiterer Verdffentlichungen ist, teilweise kommentiert, in verschiedenen

Bibliographien verzeichnet (47,48,49,50].

1.3 Ziel der Arbeit

Mit der Einfiihrung der strahlgetriebenen Verkehrsflugzeuge hat die Gefidhr-
dung der Flugsicherheit durch Windscherungen unverkennbar zugenommen. Obwohl,
insbesondere in den USA, eine groBe Anzahl von Untersuchungen zum Verhalten
einzelner Flugzeuge in speziellen Scherwindsituationen durchgefiihrt wurde,
ist das Problem, die Auswirkung einer vorgegebenen Windscherung auf ein Flug-
zeug qualitativ zu beschreiben, noch nicht zufriedenstellend geldst.

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, die Einfliisse von ortsabhingigen Windge-
schwindigkeiten auf die dynamische Langsstabilitit eines Flugzeugs zu unter-
suchen. Durch das Antwortverhalten des Luftfahrzeugs entsteht aus dem ur-
spriinglich rein meteorologischen Phdnomen einer Scherung des Windvektors ein
flugphysikalischer ProzeB3, bei dem das dynamische Bewegungsverhalten des
Flugzeugs nachhaltig verdndert wird. Es ist zu kldren, in welcher Weise sich
das Flugverhalten verdndert und welche Rolle die neuen Flugeigenschaften in
bezug auf eine mogliche Gefdhrdung der Flugsicherheit spielen.

In bestimmten meteorologischen Situationen (siehe z.B. BILD 1) kinnen stro-

mungsmechanisch bedingte Kombinationen von Horizontal- und Vertikalwindinde-
rungen auftreten, deren Auswirkungen sich im unginstigsten Fall addieren.
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BILO 1:  Flugbahn und Windstromungen bei einem folgenschweren Flugzeugab-

sturz infolge Windscherung (nach [81}).
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Andererseits konnen anhand vorliegender meteorologischer Beobachtungen Gris-
senordnungen flir die in der Natur zu erwartenden Windgradienten angegeben
werden, die eine zahlenmiBige Begrenzung der zu variierenden Parameter einer
Stabilititsanalyse des Systems - Flugzeug im Windfeid - und eine praxis-
orientierte Wertung der dabei gewonnenen'Ergebnisse gestattet.

Mit Hilfe von linearisierten Bewegungsdifferentialgleichungen fir die Starr-
korper-Lingsbewegung eines Beispielflugzeugs und vereinfachten Windmodellen
sojlen die physikalischen Zusammenhdnge aufgezeigt werden, die sich hinter
dem Phiinomen Flugunfille infolge Windscherungen verbergen. Dabei soll der
Gliltigkeitsbereich der verwendeten Linearisierungsansdtze abgesichert werden
durch einen Vergleich der Ergebnisse mit nichtlinearen digitalen Simulati-
onsrechnungen. Zielvorstellung ist hierbei eine allgemeingiiltige Beschrei-
bung der Flugzeugbewegung, unabhlingig vom angesetzten Flugzeug- und Scher-
windmodell, die nach Moglichkeit eine frilhzeitige Prognose liber das zu er-
wartende Verhalten des Luftfahrzeugs und damit verbunden iiber die weitere
Sicherheit des Flugbetriebs und die Bffentliche Sicherheit liefert.
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2. Meteorologische Grundlagen

2.1 Problembeschreibung

Zur Untersuchung der Windeinfliisse auf die Flugzeugbewegung miissen geeignete
mathematische Modelle fiir die auftretenden meteorologischen Windstromungen
und Windschersituationen gefunden werden. Wie bereits einleitend ausgefilhrt
wurde, sind die in der Literatur (23-25) angegebenen Windmodelle fiir die
vorliegende Aufgabenstellung zu komplex und liefern insbesondere fiur die
Windgradienten, die bei den nachfolgenden linearisierten Betrachtungen grode

_Bedeutung erlagen, keine geeigneten Darstellungen. Aus diesem Grunde wird im

Abschnitt 2.4 ein eigener Modellansatz vorgefiihrt, der einerseits die Stro-
mungsvorgange in der Atmosphare hinreichend genau wiedergibt, andererseits
eine qualitative Analyse des Flugzeugverhaltens in Windscherungen erleich-
tert.

Als Wind bezeichnet man definitionsgemiB die Bewegung der atmosphirischen
Luftmasse gegeniiber der als ruhend angesehenen Erdoberfliche. In der Meteo-
rologie wird der Wind nach Stirke und Richtung bestimmt (Polarkoordinaten).
Als Richtung wird dabei immer die Himmelsrichtung angegeben, aus der der
Wind weht. Abweichend davon soll im folgenden der Windvektor in kartesischen
Koordinaten dargestellt werden, wobei als Bezugskoordinatensystem ein geodi-
tisches Achsensystem entsprechend der Definition in [90] verwendet wird. Zur
Beschreibung des Windvektors !w an einem vorgegebenen Ort im Raum sind dann
die drei Komponenten in die jeweiligen Achsenrichtungen ausreichend:

Yug g | - (1)

Der Wind kann sowohl eine Funktion des Ortes als auch der Zeit sein:

Yy = Yy (xey,2,1). (2)

Die auftretenden Windvektoren sind von einer Vielzahl physikalischer, meteo-
rologischer, thermodynamischer und orographischer Einflusse abhlingig. Es ist
leicht einzusehen, daB die Darstellung der Strémungsvorginge mit Hilfe all-
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gemeingiltiger Windmodelle z.B. in digitalen Simulationsprogrammen mit einem
erheblichen Programm- und Rechenzeitaufwand verbunden ist. ‘lZ

Als einfaches Beispiel einer Scherstrbmung sei hier der Durchmischungsvor-

gang genannt, der entsteht, wenn zwei Parallelstromungen mit anfangs (t=0) : Yi . -zéfxx)
unterschiedlichen Geschwindigkeiten und/oder Richtungen infolge Reibung mit- ’ b=
einander in Wechselwirkung treten; dabei sei auch das Verschwinden einer der : | — I
Geschwindigkeiten, z.B. U, = 0 (feste Wand), mit eingeschlossen. BILD 2 zeigt —
den sich ausbildenden Geschwindigkeitsverlauf in der Zwischenschicht ([54]. ,

Geschwindigkeit u(z) und Scherschichtdicke & sind eine Funktion der Mi- b T b et T~ i
schungsstrecke x bzw. der Mischungsdauer t, wihrend die Quergeschwindigkeits- _ — 1
komponente in z-Richtung, in unserem Fall die Vertikalwindkomponente w, im L —
Vergleich zur Lingsgeschwindigkeit u als gering angenommen wird. ' '

[ —
—_——

Stroémungen mit Reibungseinfliissen werden mathematisch durch die NAVIER-

STOKEschen Gleichungen beschrieben. Diese nichtiinearen Differentialgleichun-

gen zur Beschreibung des ortlichen und zeitlichen Geschwindigkeitsprofils ' . 6
lassen sich zumeist nur numerisch losen [55). Sie reichen jedoch zur Be- 1p:298
schreibung der atmosphiirischen Windscherungen nicht aus. Zusdtzlich zu den L
Einflissen von Druckunterschieden, Gravitationskraften und Zdhigkeit, die in

den NAVIER-STOKEschen Gleichungen enthalten sind, missen in der freien Atmo- 2 U%4J1=0 4
sphire als weitere Effekte beriicksichtigt werden: "____—”’,/

[
o
©
-
(=}

a) Die ablenkende Kraft der Erddrehung, die CORIOLIS-Kraft, die beim Ober- : 0.1 02 03 Qﬁ—'_,_——"Tie L~ 0.
gang vom ruhenden zum rotierenden Bezugssystem wirksam wird; ,/”"

b) Inhomogenitdten in der Zusammensetzung der Atmosphdre, die durch unter- //,/"
schiedliche Temperaturen und Luftdichten verursacht werden; A A /

c) der EinfluB der Turbulenz in der atmospharischen Grenzschicht. Untersu- ///,
chungen der Windgeschwindigkeitsverteilung im ersten Kilometer iber der -6
Erdoberfléche zeigten, daB die molekularen Eigenschaften des Mediums
Luft (Viskositdt, Wirmeleitfahigkeit, Diffusion) allein nicht ausrei- -8t
chen, um die beobachteten Geschwindigkeitsprofile zu erkldren. Das
fiihrte u.a. zur Definition eines um mehrere Zehnerpotenzen groferen Aus-
druckes A, der nach [56) Austausch genannt wird und die Dimension einer

BILD 2: Geschwindigkeitsverlauf in einer laminaren Trennungsschicht zwi-
schen zwei Parallelstromungen (nach [541).

{ n=2/6 : Querkoordinate, mit der Grenzschichtdicke & normiert).
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Zdhigkeit hat: [A) = kg / (ms)*. Er beschreibt analog zur molekularen
Diffusion die in groBem MaBstab stattfindende Durchmischung der Luft als
mechanische Verwirbelung (Turbulenz).

d) Beim Um- bzw. Oberstrdmen von orographischen Hindernissen wird das Wind-
feld gestort und deformiert [108). Dabei spielt sowohl die Geldndege-
stalt als auch der Bewuchs eine grofie Rolle. Die entsprechenden Parame-
ter dndern sich wegen der Vielgestaltigkeit der Erdoberflache bereits
auf kleinsten Distanzen und miissen in Windmodellen eine angemessene Be-

‘ riicksichtigung finden.

Die zusdtzlichen Merkmale der atmospharischen Grenzschicht bewirken, daB
sich eine konstante, stationdre Grenzschichtdicke einstelit, die nicht wie
im Fall der ldngsangestromten ebenen Platte stdndig mit zunehmender Entfer-
nung von der Vorderkante ansteigt [107].

Bereits die Ldsung der oben erwdhnten NAVIER-STOKEschen Gleichungen ist mit
derart groBen mathematischen Schwierigkeiten verbunden, daB bis jetzt keine
allgemeinen Methoden zur Integration dieser Differentialgleichungen bekannt
sind. Wegen der begrenzten Kapazitdt elektronischer Rechenanlagen in bezug
auf Rechenzeit und Datenspeicherplatz sind mit den derzeit verfiigbaren Rech-
nern numerische Losungen bzw. Simulationen nur fiir einfache Simulationen még-
1ich. Auch das hier anstehende Problem 1dBt sich mit moglichst anschaulichen
Methoden nur dann 1dsen, wenn bestimmte vereinfachende Annahmen fir die Ein-
flupfaktoren getroffen werden. Ausgehend von verschiedenen beobachteten
Windschersituationen sollen die erforderiichen Vereinfachungen im folgenden
entwickelt werden.
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2.2 Definitionen
Zum besseren Verstdndnis seien noch einige weitere Begriffsbestimmungen vor-
ausgeschickt.

In der Meteorologie versteht man unter einer Windscherung die rdumliche Vari-
ation des Windvektors oder seiner Komponenten in einer vorgegebenen Richtung
und Entfernung. In der Luftfahrt ist diese Richtung naturgemdf die Richtung
des Vektors der Flugbahngeschwindigkeit !K des betrachteten Flugzeugs (in Ab-
schnitt 3.1 ndher erldutert), so daB sich die Definition formulieren 18Bt:

"Windscherung ist die Variation des Windvektors nach Betrag und/oder Richtung

ldngs der Flugbahn des betreffenden Flugzeugs.
Weiterhin sei eine

Riickenwindscherung (BILD 3a) eine zunehmende Riickénwindkomponente 13ngs der

® In der Meteorologie wird der turbulente Diffusionckoeffizient x verwendet
{1291, der von der Luftdichte p unabhdngig ist und mit A iiber die Bezie-
hung A = p x zusammenhdngt, wobei gilt: (k) = m?*/s.

Flugbahn, was einer abnehmenden Gegenwindkomponente gleichgesetzt werden
kann, und

Gegenwindscherung (BILD 3b) eine zunehmende Gegenwindkomponente bezilglich der
Flugbahn, was gleichbedeutend sein kann mit einer abnehmenden Rickenwindkompo-
nente.

Die entscheidende Erweiterung der flugtechnischen gegeniiber der meteorologi-
schen Begriffsbestimmung besteht darin, daB das zeitliche Scherwindprofil,
mit dem ein Flugzeug konfrontiert wird, erst durch die Flugbahn festgelegt
wird. Unter denselben Windverhdltnissen kdnnen infolge unterschiedlicher
Flugbahnen vollig verschiedene Windprofile mit unter Umsténden gegensétzli-
chen Auswirkungen wirksam werden. Ein Beispiel sol) diese Zusammenhinge ver-
deutlichen (BILD 3): ’

- Bei einem positiven Bahnwinkel y wirkt ldngs der Steigflugbahn auf das
Flugzeug eine Riickenwindscherung (BILD 3);

- ein unter denselben stationdren Windverhdltnissen landendes Flugzeug
(y<0) erfdhrt eine Gegenwindscherung ldngs des Gleitpfades (BILD 3a);

- eine steilere Flugbahn fiihrt, bezogen auf das Flugzeug, zu einer grdBe-
ren Windscherung.
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Distanz

b) Landung: Gegenwindscherung_

/‘/r’/tGw
Distanz

RW = Riickenwind
GW= Gegenwind

BILD 3:  Zur Definition einer Rilckenwind- bzw. Gegenwindscherung.

Startende und landende Flugzeuge erfahren in denselben hohenabhin-
gigen Windverteilungen unterschiedliche Windscherungen ldngs der
Flugbahn.

Berﬁcksiéhtigt man ferner, daB der Wind gem. G1.(2) eine Funktion des Ortes
und der Zeit sein kann, so 188t sich leicht veranschaulichen, daB awei rium-
Tich (Formationsflug) bzw. zeitlich (Landeanflug) gestaffelte Flugzeuge oder
auch zwei Flugzeuge auf unterschiedlichen Bahnen Windstdrungen erfahren, die
in Verbindung mit dem typischen Bewegungsverhalten dieser Flugzeuge zu voll-
kommen verschiedenartigen Flugzeugreaktionen fiihren kdnnen. Dies ist u.a.
eines der gewichtigsten Argumente gegen die Bestrebungen, Flugzeugfiihrern

aufgrund von bodengebundenen Windmessungen Windscherwarnungen zu iibermitteln:

Fiir jedes Flugzeug wdren in Abhidngigkeit von Ort und Zeit und Vorhaben indi-
viduelle Messungen und Anweisungen erforderlich (51).
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Die wichtigsten Parameter einer Windscherung sind die Windgradienten
(BILD 4), die mathemat1sch die Xnderung des Windes langs der drei Raumkoor-
dinaten wiedergeben und die Dimension [m/({ms)) = [s ') haben.

Die skalaren Gradienten der einzelnen Windkomponenten lassen sich zu einem
Gradiententensor zusammenfassen, und man gewinnt auf diese Weise vollstdn-

" dig den Gradienten des Windvektors:

Yix Yy YWz

grad W= v, iz (3)

Yax o Yy Yz

Dieser Ausdruck gibt AufschiuB iiber das Verhalten des'Nindgeschwindigkeits-
vektors in der Umgebung des Jjeweiligen Ortes im Raum, aber auch zwischen
zwei Punkten. Man benttigt zur Beschreibung der Windkomponenten be1sp1els-
weise in der Umgebung des Punktes 0 bereits 12 GroRen:

u Yo * Yyixo éx + UWyo Sy + Uyzo §z , . (4)
YU = Vo t Vixo Xt VWyo Sy + Vuzo 82 » (5)
Wy T Wyo t Wy SX 4 Yyo Sy + ¥izo 6z . (6)

Diese Darstellung entspricht einer MACLAURINschen Reihenentw1cklung, bei der
die Glieder hoherer Ordnung vernachldssigt wurden unter der Annahme, daB das
Geschwindigkeitsfeld in der Nihe des betrachteten Punktes geniigend genau
durch die linearen Geschwindigkeitsgradienten wiedergegeben wird,



- 18 -~

ldngs
Achsen-
richtung

Vwy

Ww:

BILD 4:  Zur Definition der Windgeschwindigkeiten und Windgradienten
(nach (52]).

In vielen Fdllen lassen sich beobachtete Windschersituationen zumindest in-
nerhalb begrenzter Bereiche recht genau durch derartige lineare Ansitze be-
schreiben. Dabei ergeben sich lings einer vorgegebenen Richtung rampenfdrmi-
ge Windgeschwindigkeitsverldufe (BILD 5). Die Verwendung konstanter Gradien-
ten bietet vor allem bei analytischen Untersuchungen des Zusammenwirkens

von Flugzeugbewegungen und Windstdrungen den grofen Vorteil einer unmittel-
baren Linearisierbarkeit. Es muf allerdings beachtet werden, daB gréBere
Werte der Windgradienten in der Natur nicht iiber grioBere Distanzen auftre-
ten. Im Einzelfall muB daher gepriift werden, ob der lineare Ansatz eines
Windprofils mit einem konstanten Gradienten nicht unverhdltnismaBig hohe
Werte der Windgeschwindigkeit liefert.

In der vorliegenden Arbeit wird zur anschaulichen Darstellung physikalischer
Zusammenhdnge wiederholt auf lineare Windprofile mit konstanten Gradienten
zuriickgegriffen.
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Weg Weg

BILD 5: Einfachste Formen von Windscherungen unter Verwendung konstanter
Windgradienten (dargestellt: zweidimensionaler Fall)

Mathematisch gesehen ist der Windgradient grad !w selbst wieder eine Orts-
und Zeitfunktion:

grad !N = f(x,y,2,t) .- (7)

Das Windgradientenfeld ist i.a. inhomogen, d.h. in seinen statistischen
Eigenschaften vom Ort im Raum abhdngig. Die auf das Flugzeug wirkenden
Windstorungen sind somit nicht unabhadngig vom.Weg durch das Windfeld. Neben
den oben beschriebenen Knderungen der Windgeschwindigkeit ldngs der drei
Raumkoordinaten miissen daher streng genommen auch die hoheren Ableitungen
der'windkomponenten beriicksichtigt werden, z.8.

3 Y 2%y,
W W
YWzx = W |5 3X3Z USW.

wenn wir uns vergegenwirtigen, daR ein mit dem Bahnwinkel vy fliegendes Flug-
zeug im Zeitintervall At sowohl einen Weg Ax als auch ein Hohenintervall Az
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durchmift. Im folgenden wird jedoch durch eine geeignete Wahl der Stromungs-

bedingungen erreicht, daB die gemischten partiellen Ableitungen zu Null wer-

den. Auf die Zeitabhiingigkeit des Windes und des Windgradienten wird an spd-
terer Stelle noch eingegangen (Abschnitt 3.2).

Als weitere charakteristische GroBen einer Windscherung, die im Hinblick auf
die Flugleistungen eines Flugzeugs beachtet werden miissen, sind zu nennen:

das Windniveau, d.h. die GroBe der beteiligten Windgeschwindigkeiten, zwi-
schen denen die Scherung stattfindet;

die Scherschichtdicke, die z.B. liber die geometrische Beziehung
Bys = Zyp ~Zy T Y T Y/ Vg

mit den oben genannten GriBen zusammenhdngen kann (BILD 6).

Uw2

7 : Twi
Schetschicht Uw1

BILD 6: Zusammenhdnge in einer schematisierten Windscherung
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2.3 Typisierung_der Windschersituationen

Windscherungen kinnen iberall und zu jeder Zeit in der Atmosphdre vorkommen
{571. Dabei weisen die Anderungen des Windes sehr unterschiedliche Amplitu-
den und Frequenzen auf. Sehr groBe Windgradienten auf kleinen Distanzen
(kleine Bdenwellenlidingen, hochfrequente Windstorungen) entstehen in der tur-
bulenten Luft und filhren zu hohen, kurzzeitigen Beschleunigungen am Flugzeug.
Wegen des ausgeprdgten TiefpaBverhaltens des Flugzeugs bei Anregungen hoher
Frequenz wird der Flugbahnverlauf jedoch nicht nachhaltig beeinfluBt. Ebenso
wirken sich sehr kleine Windgradienten, die infolge Windinderungen entlang
sehr groBer Distanzen auftreten (sehr groBe Wellenlingen, niederfrequente
Storungen), nur geringfiigig auf die Flugbahn eines Flugzeugs aus und kdnnen
leicht durch eine Anpassung der Flugleistungen bzw. navigatorische MaBnahmen
ausgeglichen werden.

Offensichtlich existieren in der Natur aber auch Winddnderungen, die maB-
stabsmdBig zwischen den oben beschriebenen 1iegen und auf die das Flugzeug
empfindlich reagiert. Aus einer Reihe von Flugunfalluntersuchungen, die im
Abschnitt 2.4 in TABELLE 1 naher beschrieben sind, ist zu entnehmen, daB

sich Flugzeugabstiirze, die ursdchlich auf die Einwirkung von niederfrequen-
ten Windinderungen in Gewittern zuriickzufiihren sind, regeimiBig innerhalb

von Entferungen von etwa 500 m bis zu 2 bis 3 km vom Flughafen ereigneten.

In einem typischen Landeanfiug mit einem Bahnwinkel von -3° und einer Anflug-
geschwindigkeit von 70 m/s (ca. 140 KIAS) entspricht das einem Hghenbereich
von 25 bis ca. 200 m, wobei die Flugzeit etwa 7 bis 45 Sekunden betrigt.

Gehen wir davon aus, daB die kritische Bdenwellenlidnge im oben angegebenen
Bereich liegt, so wird damit bereits deutlich, daB die 'gefihriichen' Wind-
dnderungen in bezug auf Wellenldnge und Periode Werte aufweisen, die denen
der Phygoideigenschwingung der heutigen Verkehrsflugzeuge sehr dhnlich sind.
Wie aus der Schwingungslehre bekannt ist, reagiert ein schwingungsfihiger
Korper auf eine duBere Stérung am heftigsten, wenn er in der Nihe seiner
Bigenfrequenz (w = w, beikleiner Ddmpfung) erregt wird. Es ist zu erwarten,
dad sich ein solcher Zusammenhang auch im vorliegenden Fall nachweisen 1dBt
[43).
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Windscherungen kinnen aus vielerlei Griinden entstehen. Ursache kdnnen oro-
graphische Einfliisse (Geldndeformen, z.B. Bergriicken oder Tdler in Flugha-
fenndhe) sein, aber auch unterschiedliche Bodenrauhigkeiten wie Walder, hohe
Gebdude u.d. Wirbelschleppen grofler Flugzeuge bilden minutenlang lokale Wind-
scherungen, dic besonders fiir nachfliegende Leichtflugzeuge gefdhrlich werden
konnen. Diese Arten von Windscherungen sind jedoch in gewissem Umfang vorher-
sehbar, und ein Einfliegen in diese Zonen vermeidbar.

Schwieriger zu messen und vorherzusagen sind die Scherwinde, die aufgrund

dér anfangs genannten Scherungen durch mesoskalige instationdre Strdmungsvor-
ginge in der Atmosphdre entstehen. In den vergangenen fiinf Jahren konnten

die Erkenntnisse auf diesem Gebiet wesentlich erweitert werden [58]. Die zum
weiteren Verstdndnis der Arbeit erforderlichen meteorologischen Grundlagen
seien an dieser Stelle kurz aufgelistet, ebenso die dazu entwickelten
Ingenieurmodelle zur mathematischen Darstellung der Phdnomena in Simulations-
programmen. Fiir eine umfassendere und tiefergehende Darstellung der oft von
einer Vielzahl von Parametern abhéngigen Vorginge wird auf die meteorologi-
sche Fachliteratur verwiesen.

2.3.1  Orographisch_bedingte Windscherungen

Orographische Einfliisse auf die Windstromungen in der bodennahen Grenzschicht
entstehen infolge der Gestalt der Erdoberfldche. Hiigeliges oder gebirgiges
Gelinde deformiert die Stromlinien des Windes in der Horizontalen wie auch in
der Vertikalen, da je nach Beschaffenheit des Bodenhindernisses ein Umstromen,
aber auch ein Oberstromen moglich ist.

Beim Umstromen kann es infolge diisenartiger Konvergenzen der Stromlinien, die
z.B. in der Kammlage zwischen zwei Bergkuppen entstehen kdnnen, zu einer be-
achtlichen Verstdrkung der Windgeschwindigkeit kommen ([108]. Derselbe Effekt
ist beim OSErstrﬁmen von Gebirgen oder Bergketten zu beobachten. Da hierbei
die Luftmassen angehoben werden miissen, spielt die vertikale thermische
Schichtung der Atmosphére eine wichtige Rolle. Wahrend bei labiler oder nur
gering stabiler Schichtung die Stromung geniigend weit nach oben ausweichen
kann, werden bei stabiler Schichtung die Vertikalbewegungen erschwert, so daf3
nur eine verhdltnismaBig diinne Schicht eine Verengung der Stromlinien erféahrt.
(BILD 7, nach [1081).
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a)Labile Schichtung

BILD 7: Stromlinienverlauf beim Oberstromen eines Gebirges bei unter-
schiedlichen Stabilitdtsverhdltnissen (nach (1081}).

Als Erganzung ist eine mogliche vertikale thermische Schichtung
der Atmosphidre im Vergleich zum trockenadiabatischen Verlauf (T.A.)
angegeben.

Wihrend auf der windzugewandten (Luv-) Seite eine Aufwindkomponente entsteht,
die oft von Segelfliegern zum Hangsegelflug ausgenutzt wird, ist die Luftbe-
wegung auf der windabgewandten (Lee-) Seite nach unten gerichtet. In der
Nihe von Flughidfen konnen diese orographischen Einfliisse betrdchtliche Aus-
wirkungen auf die Fiugleistungen startender und landender Flugzeuge haben,
wenn beispielsweise im Startsteigflug aus flugbetrieblichen Griinden die Lee-
seite einer nahegelegenen Hiigelkette in geringer Oberflughtdhe passiert wird
{66].
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Flugzeuge, die mit dem Wind ein Gebirge im EinfluBbereich der liberstrgmen- 2.3.2 Grenzschicht _-_Scherwind

den Luftmasse iberqueren, werden auf der Luvseite von einer mit dem Weg

zunehmenden Riickenwindkomponente (Gradient: 3y, / 3 = u, >0} und Auf- Die in der Natur am hdufigsten auftretende und am besten bekannte Windsche-
windkomponente (Gradient: aw, / ax = w,, <0) beeinfluBt (BILD 8). Unmit- rung, die an jedem Flughafen in mehr oder weniger ausgeprégter Form anzutref-
telbar iiber der Kammlage kehren sich die Verhdltnisse um, wobei insbeson- fen ist, hat bereits PRANDTL {59) beschdftigt: die Grenzschicht-Scherung im
dere die intensiven Abwinde eine betrdchtliche Gefahr darstellen. Beson- untersten Bereich der Erdatmosphire. Der in grioferen Hohen (H > 1000 m) unge-
ders beim Uberqueren von Gebirgsmassiven gegen den Mind (z.B. Oberflug der stérte geostrophische Wind, der parallel zu den Isobaren weht, wird mit ab-
Rlpen bei typischer Fohnlage) muB diesem Umstand rechtzeitig durch einen nehmender Hohe aus seiner urspriinglichen Richtung abgelenkt und abgebremst.
grofen OberschuB an Flughthe bereits im Anflug Rechnung getragen werden ‘ In unmittelbarer Ndhe des Erdbodens kommt es zu einem 'Haften' der Strimung
(761 . an der Erdoberfldche (BILD 9), =

BILD 9:  Abhangigkeit des Grenzschicht-Scherwindes von der Hohe der Boden-
hindernisse (Bodenrauhigkeit), (nach [60]).

Das Grenzschichtprofil in der Atmosphdre 13Bt sich in verschiedene Bereiche
unterteilen.
BILD 8: Schematisierte wegabhingige Scherung des Horizontal und Verti-

. N N a) Im untersten Bereich Uberwiegt der EinfluB der Reibung, der direkt von
kalwindes infolge orographischen Einflusses (Hligeliiberstrimung).

der Beschaffenheit der Erdoberfldche abhingt. Wihrend die Windrichtung

. hier nahezu konstant bleibt, kann der Gradient des Horizontalwindes be-
sonders in Bodenndhe sehr hohe Werte annehmen. Wenn die Abnahme der
Lufttemperatur mit der Hohe trockenadiabatisch erfolgt (neutral geschich-
tete Atmosphdre, r = -1°C/100m), kann das Windprofil bis ca. 50m iber
Grund (PRANDTL-Schicht) durch ein logarithmisches Gesetz beschrieben wer-
den:
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v, = 1 lliﬁ 1nZ (PRANDTL) (8)
W ook [ 7, ’

wobei Vw die Windgeschwindigkeit in der Hohe z ist, k die v. KARMANs che
Konstante (ca. 0,38), p die Luftdichte, 1 die Schubspannung [N/m23, und

z, die Rauhigkeitshthe, die zwischen 0,03 und 0,1 der geometrischen Hohe
der Bodenhindernisse liegt. Der Ausdruck y/t/p wird in der Literatur oft
auch als Schubspannungsgeschwindigkeit u  (friction velocity) bezeichnet,
wobei die Schubspannung t in den meisten meteorologischen Anwendungen nidhe-
rbngsweise unabhdngig von der Hghe, also gleich dem Wert 7, am Erdboden an-
genommen werden kann (61].

Mit der Definition
LoeF WG

188t sich 1, anschaulicher als Produkt aus einem in einer Bezugshthe gemes-
senen Winddruck und einem Widerstandsbeiwert CD deuten. CD erreicht dabei
GroBenordnungen, die aus der Aerodynamik bekannt sind (z.B. ebenes Land,
Meeresoberfldche: 0,002; dichtes Gras bis 0,5m Hohe: 0,032; Referenzge-
schwindigkeit 7“ = 5 m/s, Bezugshdhe z = 2 m, nach (61)}).

Der Temperaturgradient in der Atmosphdre ist groBen Schwankungen unterwor-
fen und weicht i.a. vom trockenadiabatischen Wert ab. Es existieren eine
groBe Anzahl von Grenzschicht-Windmodellen, die eine nicht-adiabatische
Temperaturabnahme in die Betraéhtungen einschlieBen.

Ein oft angewendetes Gesetz ist das empirische Potenzgesetz ('power law')

. m :
VN/VN,ref - (Z/zref) : (9)

Dabei ist Vw.ref eine innerhalb der Schicht in der Hohe Z,.¢ gemessene, ak-
tuelle Bezugsgeschwindigkeit und m ein von Temperaturgradient, geostrophi-
schem Wind und Bodenrauhigkeit abhangiger Exponent. Der Wert von m liegt
zwischen 0 (konstante Windgeschwindigkeit Vw,ref in allen Hdhen) und 1 (1i-
neare Geschwindigkeitsdnderung mit der Hohe). Das Potenzgesetz hat im Be-
reich von ca. 10-170 m Giiltigkeit.
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In die Auslegung von Flugregltern fiir Militdrflugzeuge hat in Anlehnung
an das bereits anfangs erwahnte Windmodell des Britischen Air Registra-
tion Board [62] ein weiteres Grenzschichtmodell Eingang gefunden, das
bis zu einer Hohe von 500 ft (150 m) fir simulierte Starts und Landun-
gen verwendet werden kann [63]:

: ) Vw z U
V, = (0,46 loglz| + 0,4) U, (10)
ft/s | ft | ft/s
wobei V,, die Windgeschwindigkeit in der Hohe z iber Grund ist und U der

W
mittlere Wind in der Beobachtungshdhe 2o ® 20 ft. G1.(10) ist ohne

Aufwand aus G1.(8) herzuleiten. Trdgt man den Scherwindverlauf entspre-
chend den G1n.(8,9,10) fiir dieselben Randbedingungen iiber der Hihe auf
(BILD 10), so stellt man fest, daB sich die Kurven nur unwesentlich von-
einander unterscheiden. Gleichzeitig 1dBt sich der Darstellung entneh-
men, daB die groBten Windgradienten in unmittelbarer Bodenndhe auftreten.

b) Oberhalb einer Hohe von ca. 50-100 m beginnt der zweite Bereich, die
sog. EKMAN-Schicht. Sie reicht bis zu einer Hohe von ca. 1000 m, wo der
Wind unbeeinfluBt vom Boden als‘geostrophischer Wind weht. Innerhalb
dieser Schicht werden nach [64] die Windkomponenten parallel (uw) und
senkrecht (vw) zu den Bodenisobaren in der Hohe z durch die Gleichungen
beschrieben:

z

by =Yg (1-e2 cos az) , (11)

‘Az
YW o© ug ( e sin az) . (12)
Der Buchstabe a steht fiir +J w'/e mit o' = |g|- sine, der Komponente
des Winkelgeschwindigkeitsvektors der Erde, Qs in der geographischen
+ Breite ¢, und dem turbulenten Diffusionskoeffizienten x = A/p".

Die GroBe ug ist der geostrophische Wind oder Gradientwind.

* pie obigen Gleichungen wurden von EKMAN urspriinglich fiir die Berechnung
der durch Schubspannungen verursachten (laminaren) Meeresstrdmungen auf-
gestellt, wobei er statt x die dynamische Zahigkeit v = p/p verwendete.
Innerhalb der turbulenten Bodengrenzschicht muf die Zahigkeit y durch
den Austauschkoeffizienten A ersetzt werden {64).
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[m] 200 |
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BILD 10: Windverldufe mit der Hohe filr verschiedene Modellgesetze des
Geschwindigkeitsprofils in der atmosphdrischen Grenzschicht

zu b) Die hghenabhdngige Windrichtung dreht auf der Nordhalbkugel im Uhr-
zeigersinn, wie in BILD 11 dargestellt. Durch Projektion des Wind-
vektors auf den Erdboden erhdlt man die EKMAN-Spirale [65].
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BILD 11: Darstellung der EKMAN-Spirale fir Vaminare Stromung

Die Projektionen des rechtsdrehenden Windvektors
in die Vertikalebene geben die GIn.(11,12) wieder.

‘Alle genannten Modelle fiir die Grenzschichtscherung setzen ein horizontal

homogenes Gelénde, d.h. eine gleichbleibende Oberflichenbeschaffenheit vor-
aus. Diese Bedingung trifft aufgrund der bestehenden gesetzlichen Hinder-
nisfreiheitsforderungen zumindest in unmittelbarer Nihe eines Flughafens
zu. Unterschiedliche Bebauung, Wald oder Hiigelketten in der Nachbarschaft
eines Flughafens kdnnen jedoch erhebliche Verdnderungen des Scherwindver-
laufes verursachen.

Als weitere Randbedinguhg ist zu beachten, daB alle ModelTe Tediglich die
Horizontalwindkomponenten beschreiben, also eine Translationsstromung pa-
rallel zum Erdboden voraussetzen. Ortliche Gelindeformationen im Flughafen-
Nahbereich konnen ebenfalls einen EinfluB auf den Windvektor haben und er-
hebliche vertikale Luftbewegungen induzieren, die die Steigleistungen von
Verkehrsflugzeugen nachhaltig verédndern( 66 ).
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2.3.3  Grenzschicht-Strahlstrom (Low Level Jet Stream, LLJ)

Unter dem EinfluB verschiedener Faktoren kann sich im vertikalen Windprofil
in der unteren Troposphdre ein ausgeprigtes Maximum der Horizontalwindge-
schwindigkeit ausbilden, das in Anlehnung an die Bezeichnung "Jetstream"
fiir den in der hohen Troposphare und in der Stratosphiare auftretenden
Strahlstrom als "niedertroposphdarisches Windmaximum", englisch low level
Jet stream (LLJ) benannt wird [108]. Eine allgemein anerkannte Definition
dieses Phdnomens liegt bislang noch nicht vor (731, so daB eine Reihe von
ﬂiedertroposphﬁrischen Windmaxima, die im Hohenbereich von ca. 1,5 bis

2,5 km beobachtet werden und hdufig auch eine enge laterale Begrenzung auf-
weisen, als LLJ beschrieben werden.

Zu den Grenzschicht-Strahlstromen sind nach (67] zu zidhlen:

a) orographische Strahlstrome, wie z.B. Fohn, Bora, Mistral u.a., die auf-
grund lokaler Geldndeformationen bei bestimmten Windrichtungen auftre-
ten;

b) thermische Strahlstrome, wie z.B. Talwind am Tag und Bergwind bei Nacht
in den alpinen Regicnen [68);

c) priafrontaler Strahlstrom, der im Zusammenhang mit der Anndherung einer
Wetterfront entsteht und ilber einen Zeitraum von manchmal 2-3 Tagen be-
obachtet werden kann;

d) ndchtlicher Strahlstrom. Diese Form von Starkwind (Windgeschwindigkei-
ten von Uber 30 m/s in Hohen kleiner 1,5 km) tritt auf, wenn es infolge
der Ausbildung von Temperaturinversionen nach Sonnenuntergang zu einer
auBerordentlich geringen turbulenten Durchmischung in der atmosphiri-
schen Grenzschicht kommt (stabile Temperaturschichtung, I' > 0°C/100m).
Das kann dazu fiihren, dad sich Stromungsschichten ausbilden, die verti-
kal nur noch sehr schwach iiber die Zdhigkeit miteinander verkoppelt
sind. Innerhalb der Inversionsschicht entstehen Windmaxima, und an den
Grenzen dieser Schicht resultieren daraus hohe Gradienten Yz des Hori-
zontalwindes (BILD 12).
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Achse des LLJ

BILD 12: Verlauf der Lingsgeschwindigkeit Uy und der Quergeschwindigkeit

i in einem Grenzschicht-Strahlstrom (LLJ, nach [69])

REITER wies bereits 1961 darauf hin, daB die extrem starke Windabnahme un-
terhalb eines Inversionswindmaximums (u.U. 0,15 m/(ms} in den untersten
100 m) zu Unfillen bei der Landung eines Flugzeugs filhren kann, wenn die
Gegenwindkomponente iiberschatzt wird (70].

Da sich der Verlauf der Temperatur mit der Hohe infolge der thermischen
Ausstrahtung besonders in klaren Nichten stindig verdndert, ist die Ent-
wicklung des ﬁécht\ichen Strahlstromes in hohem MaBe zeitabhdngig (BILD 13).
Nach Sonnenaufgang 16st sich durch die beginnende turbulente Durchmischung
die nichtliche Inversionsschicht und die daran gekoppelte Starkwindzone

sehr schnell auf.

Wegen der fehlenden Turbulenz kann eine nahezu laminare Stromung innerhalb
der Inversionsschicht angenommen werden, die mit den bereits in Abschn.2.2
genannten gewdhnlichen Differentialgleichungen fiir die Durchmischung von
zwei parallelen halbunendlichen Freistrahlen beschrieben werden kann.
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BILD 13: Zeitliche Entwicklung der Lufttemperatur und des Horizontalwindes
eines nichtlichen Strahlstromes in der atmospharischen Grenz-
schicht (nach [71}).

Fir die analytische Darstellung der verschiedenen Formen des Grenzschicht-
Strahlstromes existieren bisher nur sehr wenige numerische Modelle, die sich
in digitalen Simulationen einsetzen lassen {72). Da das Auftreten dieses
Phanomens'jedoch an bestimmte meteorologische Randbedingungen gebunden ist,
156t es sich zumindest im praktischen Flugbetrieb aufgrund der synoptischen

Vorhersagekarten voraussagen [73].

B __jil.._____. o
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2.3.4  Durchzug_von Warm-_oder _Kaltfronten

Auch Windscherungen im Bereich von Warm- bzw. Kaltfronten zdhlen aufgrund
der weltweiten synoptischen Wetterbeobachtungen zu den mgglichen Gefahren-
quellen, die bereits aus der Wetterkarte vorhersagbar sind. Fronten entste-
hen, wenn zwei Luftmassen mit verschiedenen Eigenschaften, z.B. unter-
schiedlicher Temperatur, aneinandergrenzen. Die Obergangszone kann als
scharfe Trennungsfldche oder als allmahlicher Obergang zwischen den meteo-
rologischen Parametern ausgebildet sein. Vor und hinter der Frontlinie kann
der Windvektor sowohl nach Stirke als auch nach der Richtung scheren. Die
Stirke der Windscherung hingt eng damit zusammen, wie scharf der (bergang
von der vorhandenen zur neu vorstoBenden Luftmasse ausgeprigt ist.

Die Frontlinien werden entsprechend den Eigenschaften der sich ausbreiten-
den Luftmasse bezeichnet: Eine Warmfront ist der VorstoB von Warmluft, die
sich iiber eine vorhandene gealterte Kaltluftmasse schiebt. Eine Kaltfront
entsteht unter dem EinfluB eines KaltluftvorstoBes, der sich wie ein Keil

. unter eine vorhandene wiarmere Luftmasse schiebt. Abhdngig von dem Verhdlitnis

der windgeschwindfgkeits- und Temperaturdifferenzen zwischen den beiden
Luftmassen bilden sich unterschiedliche Neigungswinkel der Trennfldchen aus
(BILD 14), die grgpdsatzlich gegen die Kaltluftseite hin ansteigen. Bei
einer Kaltfront liegen die Neigungen zwischen 1/40 bis 1/80, bei einer
Warmfront im Bereich von 1/100 bis 1/300 (74). Hierdurch bedingt, erstreckt
sich die Obergangszone bei einer vertikalen Michtigkeit von 1-3 km biswei-
Jen iiber eine horizontale Distanz von 100 bis fast 1000 km. Ober weite Be-
reiche herrschen so in Bodennshe andere Bedingungen als in bergits geringen
Hohen. Flugzeuge, die die Obergangszone z.B. kurz nach dem Abheben beim
Start passieren, konnen trotz anfanglichen Gegenwindes am Boden in einer
vorher meistens nicht bekannten Hohe einen plgtzlichen Riickenwind erfahren,
so daB die Gefahr eines "Durchsackens" gegeben ist (753.

Kalt- und Warmfronten haben noch weitere, fiir den Flugbetrieb unangenehme
Begleiterscheinungen. Sommerliche Warmfronten mit thermodynamisch instabi-
ler Struktur (feuchtlabiler Temperaturgradient, starke Cumulonimbusbildung)
fiihren nicht selten Gewitter mit sich, die mit starken Auf- und Abwinden zu
einer erheblichen Gefahr fiir Flugzeuge werden kinnen. Hierauf wird im fol-
genden Abschnitt noch genauer eingegangen.
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BILD 14: Vertikale Struktur von Warm- und Kaltfronten.
Im Bild ist eine mdgliche Windrichtungsinderung angegeben.

Einbriiche von Kaltluft und die damit verbundene Anhebung der Warmluft voll-
ziehen sich wesentlich stiimischer als die Aufgleitvorginge lings einer
Warmfront. Einen solchen KaftluftvorstoB mit einem abrupten Windsprung um
28 m/s und einer gleichzeitigen Richtungsidnderung des Windes um ca. 90°
zeigt BILD 15. GEORGII [76) gibt dazu an, daB der dargestellte Windgewitter-
sturm iiber dem Wattenmeer der Nordsee ein Verkehrsflugzeug zum Absturz
brachte.

Als Kriterien, wann beim Durchzug einer Wetterfront mit bedeutenden Scher-
winden zu rechnen ist, schidagt SOWA (77) vor:

1) eine horizontale Temperaturdifferenz senkrecht zur Bodenfrontlinie von
mehr als 6°.C/100 km (10° F/n.m.);

2) eine Verlagerungsgeschwindigkeit der Front von mehr als 15 m/s
(30 kts.).

Modelle fiir Windscherungen in Wetterfronten werden in der Literatur ledig-

lich als Wertetabellen gemessener Situationen angegeben, die mit geeigneten
Interpolationsprogrammen innerhalb eines bestimmten Bereiches die Windvek-

torkomponenten in Abhingigkeit von Hghe und Weg liefern [23].
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BILD 15: Windsprung bei einem Kaltfrontdurchzug (nach (761).

Analytische Modellgleichungen, die den Verlauf des Windes bei einem Flug
durch eine Wetterfront beschreiben, liegen auch fiir diese Form von Scher-
winden nicht vor. Grundsdtzlich handelt es sich wiederum um ein mehr oder
weniger turbulentes Durchmischen zweier WindstrOmungen unterschiedlicher
Geschwindigkeit und Richtung, wobei die Zwischenschicht zusdtzlich eine
sehr flache Neigung gegeniiber der Horizontalen aufweist. Neben der bekann-
ten Temperatur- und Dichteverteilung mit der Hohe besteht so auch eine Ab-
héngigkeit dieser Parameter in der Waagrechten.

BILD 16 gibt die Windverhdltnisse eines Kaltfrontdurchganges wieder, der

am 17. Dezember 1973 am Bostoner Flughafen Logan zum Zeitpunkt des Abstur-
zes einer DC 10 beobachtet wurde (78). Die betrachtliche Windscherung zwi-
schen ca. 200 m und 30 m duBerte sich infolge der Orientierung der Lande-
richtung relativ zur Frontlinie flugbahnbezogen sowohl als Gegenwindsche-
rung als auch als Seitenwindscherung. Typisch fiir diese Wettersituation und
als weitere Unfallfaktoren sind zu nennen: eine niedrige Wolkenuntergrenze
{hier 70 m) und schlechte Sicht durch Regen und Nebel. Erschwerend kam bei
diesem Unfall hinzu, daB verhdangnisvollerweise Wolkenuntergrenze und Ent-
scheidungshche (Decision Height, DH) iibereinstimmten, so daB die Piloten im
entscheidenden Augenblick der Landung abrupt vom automatischen Flug nach
Instrumentenflugbedingungen zum manuellen Flug nach Sichtflugreferenzen
iibergehen muBten (61. In den verbieibenden ca. 15 Sekunden Flugzeit bis zum
Aufsetzen am Boden war es den Piloten offensichtlich nicht moglich, eine
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vorhandene hohe Sinkrate rechtzeitig zu reduzieren, so daB das Flugzeug die
Landebefeuerung streifte.

BILD 16 ist zu entnehmen, daB der am Boden gemessene Gegenwind keinen Auf-
schluB iiber den Wind in wenigen hundert Metern Hohe gibt. Eine einmalige
Windmessung an Bord des Flugzeugs, z.B. iber dem Voreinflugzeichen (Outer
Marker, Flughthe etwa 400 m) hiatte jedoch im Vergleich mit den Bodenwindan-
gaben und unter Ansatz einer einfachen linearen Windinderung mit der Hohe
einen Hinweis auf die Gefahr einer bevorstehenden Gegenwindscherung gegeben.

Vwk Uwk ‘ Him)

1300

Seiten- —1

wind von |\ . .
links \ Riickenwind 1200

TR,

Sichtweite 1,4 km

I

Gegenwind

s 10 5 0 = Uwic Ywk
(Mys]

BILD 16:  Flugbahnbezogene Horizontalwindverhdltnisse eines Kaltfront-
durchganges.
Dargestellt sind die meteorologischen Angaben, die dem Flugun-

fallbericht {78) des Unfalls in Boston am 17.Dezember 1973 zu
entnehmen sind.
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2.3.5  Windscherungen_ in_Gewittern

Als die ergiebigsten Quellen fiir Windscherungen in niedrigen Hghen haben
sich nach jingsten Unfalluntersuchungen charakteristische Stromungsvorgange
erwiesen, die im Verlauf der verschiedenen Entwicklungsstadien eines Gewit-
ters entstehen. Drei katastrophale Flugzeugabstiirze, die sich in den Jahren
1975 und 1976 innerhalb kurzer Zeit ereigneten [7,8,79], gaben den AnlaB
zur intensiven Erforschung dieses Wetterphdnomens.

puf der Erde brauen sich nach Schitzungen tdglich bis zu 45000 Gewitter zu-
sammen (1101. BILD 17 zeigt die Hiufigkeit der Gewitteraktivititen auf der
Erde. Die meisten Gewitter treten danach in den Tropen auf, und hier beson-
ders auf der Ostseite der Kontinente.

BILD 17: Zahl der Gewittertage auf der Erde (nach [111}).

Auffillig ist die groBe Zahl von Gewittern in den Tropen und
auf den Ostseiten der grofien Kontinente.
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Die duBerst heftigen Vertikalstrdmungen (es wurden Auf- und Abwinde von
liber 30 m/s beobachtet) und die starken Verwirbelungen innerhalb der Gewit-
terwolken sind seit langer Zeit bekannt. Fliige durch diese Gebiete werden
in der Verkehrsluftfahrt weitestgehend vermieden. Die starke Verkehrsdichte
mancher internationaler Flughdfen zwingt jedoch in Spitzenbelastungszeiten
dazu, Starts und Landungen auch noch dann durchzufiihren, wenn Gewitter sich
dem Flughafennahbereich ndhern. Die dabei auftretende Gefahrdung der Flug-
sicherheit, die durch die weitreichenden Windeinflilisse unterhalb der Gewit-
terwolken entsteht, ist in der Vergangenheit offensichtlich unterschitzt

worden.

Aufgrund umfangreicher Auswertungen von Flugschreiberaufzeichnungen, Radar-
messungen und Satellitenfotos rekonstruierten FUJITA und CARACENA [9) die -
Stromlinienverldufe der Windstrdmungen zum Zeitpunkt der o.g. Flugunfille.
Es wurde festgestellt, daB bei allen Unfdllen Gewitterzellen mit nur 3-5 km
Durchmesser in Flughafenndhe beobachtet wurden, die von extremen Abwinden
begleitet waren. Fiir diese starken Abwinde wurde der Begriff DOWNBURST* ge-
pragt [80). Ein 'downburst’ liegt dann vor, wenn der Vertikalwind von Null
am Erdboden bis zu einem Wert von mindestens 3,6 m/s (12 fps) in 91 m

(300 ft) Hohe anwichst:

DONBURST, wenn w,. < = 0,04 571 (13)

FUJITA (81) wies die Entstehung ganzer Familien von 'downburst'-Zellen nach
(BILD 18). Modellvorstellungen hierzu gehen von liberschieBenden Cumulonimbus-
spitzen aus, die bis lber die Tropopause hinausschiefen und beim anschlies-
senden Zerfall sehr kalte, trockene Luft aus der Stratosphdre in die Gewit-
terwolke saugen. Durch die geringe Feuchte kann es zu einer heftigen, die
Vertikalbewegung beschleunigenden Sublimation und Verdunstung kommen, so

daB sich ein regelrechter Abwindschlot ausbilden kann [108]. Dieser Kalt-
Tuftstrahl gelangt durch die Cumulonimben hindurch bis zum Boden, wo er in
die Horizontale umgelenkt wird und radial ausstromt. Dabei dringt die Kalt-

* In Ermangelung einer geeigneten deutschen Obersetzung des Begriffes
DOYNBURST (etwa: Fallwind) wird im folgenden der englische Fachaus-
druck verwendet.
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BILD 18: DOWNBURST-Zellen in verschiedenen Stadien ihrer Entstehung in
einem Gewitter mit "Speerspitzen"-Radarecho (nach (811]).
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BILD 19: Modell der Strémungsvorgange in einem Gewitter-DOWNBURST.
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Tuft unter die wdrmere, bodennahe Luft, wobei sich eine stark turbulente
Boenfront ausbildet (BILD 19). Zwischen der vorhandenen Warmluft am Boden
und der vordringenden Kaltluft entsteht eine ausgepriégte Scherung der Hori-
zontalwindkomponente. Diese Windscherung und die starken Abwinde im Zentrum
der 'downburst'-Zellen waren nach den Angaben der Flugunfalluntersuchungen
eine der Ursachen fiir die erwdhnten schweren Flugzeugunfidlle.

Nach neuesten Uniersuchungen mu3 auch der EinfluB der duBerst heftigen Nie-
derschldge in Gewittern beriicksichtigt werden (82]. Ungeklart ist jedoch
weiterhin, inwieweit ein diinner Wasserfilm auf der Oberflache eines Trag-
flligels die aerodynamischen Eigenschaften des Fliigelprofils zu verdndern
vermag und in welcher GroBenordnung dieser Effekt im Vergleich 2u den Aus-
wirkungen der Windinderungen zu werten ist.

In den USA wurden zwei verschiedene Wege beschritten, um die komplexen, sich
dynamisch &ndernden Windfelder in Gewittern fiir die Anwendung in digitalen
Simutationsprogranmen zu beschreiben:

Zum einen wurden, wie bereits bei den vorangehenden Windsituationen 2.3.3
und 2.3.4 beschrieben, gemessene Winddaten als Stiitzstellen fiir dreidimen-
sionale Interpolationsprogramme verwendet [23). Mit Hilfe dieser Methode
lassen sich zwar die Windkomponenten innerhalb der vorgegebenen Modellgren-
zen vergleichsweise schnell aufsuchen. Da jedoch lediglich Zahlenwerte ab-
gespeithert sind und'keine physikalischen baw. meteorologischen Modellge-
setze, ist eine analytische Variation der Randbedingungen bzw. der maBgeb-
lichen Parameter, wie sie uns hier interessiert, nicht mdglich.

Eine zweite Methode verwendet vorhandene meteorologische Simulationsmodelle
fiir die Darstellung der turbulenten Stromungen in der atmosphérischen Grenz-
schicht unter Beriicksichtigung der Einflisse von Druck-, Temperatur- und
Turbulenzverteilungen (24,25,26). Schwerpunkt dieser Untersuchungen war der
Aufbau sewie die riumliche und zeitliche Ausbreitung der Boenfront als Vor-
derkante der radial ausflieBenden Kaltluft. BILD 20 zeigt schematisch die
Struktur dieser flachen Schicht kalter, dichterer Luft, die sich bis zu Ent-
fernungen von 20 km von der Gewitterzelle ausdehnen kann (83). Die Windstro-
mungen im Bereich der Front'nase' werden durch horizontale Scherungen des
Horizontalwindes (Gradient: UWX) zwischen der urspriinglich vorhandenen Warm-
luft und der vordringenden Kaltluft geprdgt. Auf der Oberseite der Schicht
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BILD 20: Schematische Struktur einer Gewitter-Boenfront (nach (831).

grenzt kalte Luft direkt an die emporgehobene Warmluft. Infolge der unter-
schiedlichen Stromungsgeschwindigkeiten in den beteiligten Luftmassen hat
die Trennfliche zwischen der Warm- und Kaltluft stark labile Eigenschaften
(641: Irgendwelche zufdlligen Ausbuchtungen lassen sehr schnell intensive
und umfangreiche Wirbel entstehen. In diesem Bereich der Gewitterbfenfront
ist neben den grofen Schwankungen der Vertikalwindkomponente, die aus den
Wirbeln resultieren, eine vertikale Scherung des Horizontalwindes (Gradient:

uwi)-zu beobachten. . . : . .

Zum Problem der Simulation von Turbulenz in Gewittern wird auf (841 verwie-
sen. Es fehlen in der Literatur offensichtlich noch ausreichende statisti-

sche Angaben liber die GrgBenordnungen und Hohenabhingigkeiten von charakte-
ristischen Wellenldngen L, L., Ly und Standardabweichungen 0, 9., 0, der

Komponenten des Windvektors in Gewittern unterhalb einer Hghe von 500 m.

Fiir die vorgesehenen Untersuchungen waren die oben beschriebenen Simulati-
onsmodelle zur Darstellung von Gewitterstrdmungen nicht zu verwenden, da
sie einerseits sehr rechenintensiv sind und andererseits eine Fiille von
Einzelheiten wiedergeben, die sich in ihren Auswirkungen iiberiagern und
eine eindeutige Zuordnung von Ursache und Wirkung erschweren.
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Auf der Grundlage der in (9] dargestellten Stromlinienverldufe in Gewitter-
downbursts wurde daher ein moglichst einfaches Stromungsmodell entwickelt,
das weniger die komplexen meteorologischen Abldufe als vielmehr die grund-
sdtzlichen und wichtigen Stromungsvorgiange richtig wiedergibt. Da einer-
seits in der Literatur keine Angaben iiber Messungen der zeitlichen Entwick-
lung der Stromlinienverliufe wihrend der verschiedenen Entstehungsphasen

2.4  Basismodell_zur Darstellung_von Gewitterstrgmungen

BILD 21 gibt die Flugbahn einer Boeing 727 wieder, die am 24. Juni 1975

beim Landeanflug auf den New Yorker Flughafen (JFK) ca. 700 m vor der Lande-
bahnschwelle auf den Boden aufschlug. Dabei kamen 113 Menschen ums Leben,
und das Flugzeug wurde viollig zerstért

eines Gewitters vorlagen und sich andererseits ein startendes oder landen-

des Flugzeug im Mittel nur etwa drei bis vier Minuten im EinfluBbereich

eines solchen Wettergeschehens befindet, wurde auf die Darstellung der .
|Zeitabha‘ngigkeit des Stromungsvorgangs verzichtet. Das Stromlinienbild wird Hohe [m]

. . 250
also fiir den Zeitpunkt der Betrachtung als 'eingefroren' angesehen, die |
Stromlinien sind stationdr. !
200+ !
Zeitabhdngige Einfllisse wie Turbulenz oder groBrdumige Verwirbelungen kon- RST /
nen bei Bedarf dem Gewittermodel) iiberlagert werden, um so z.B. in digita- ' /
len Simulationsprogrammen ein vollstdndigeres Windmodell zu erhalten. 1504 /4$“‘/”‘—
/!
/§/
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4
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BILD 21: Flugbahnverlauf und Windstromungen des Flugunfalls in New York,
24.6.75 (nach [811])
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Der niherungsweise rekonstruierte Verlauf der Stromlinien der Windbewegung
zum Zeitpunkt des Ungliicks zeigt einen typischen 'downburst' (maximaler
Abwind +6,5 m/s), der iber dem Erdboden in horizontale Richtung umgelenkt
wird und nach auRen abflieBt (81]. Das Stromungsbild dhneit, abgesehen von
dem StoreinfluB einer Seewindfront auf der rechten Bildseite, auffallend
dem Stromlinienbild einer Staupunktstromung, die beim Auftreffen eines run-
den Strahles auf eine feste Wand entsteht (BILD 22).

BILD 22: Stromlinienbild einer Staupunktstromung

Bereits in dem 1949 in den USA durchgefiihrten "Thunderstorm Project® zur
Erforschung von Gewittern [85] wurde qualitativ gezeigt, daB die fallenden
und auf den Erdboden auftreffenden Kaltluftmassen direkt unter dem Zentrum
der Gewitterzellen rdumliche Staupunktstromungen bilden.

Die Rhnlichkeit in der Entstehungsursache und im Stromlinienverlauf legt
den Gedanken nahe, die gemessenen Windprofile innerhalb der Gewitterstrg-
mung modellhaft mit Hilfe einer einfachen Staupunktstromung der Potential-
theorie zu beschreiben. Um die Potentialtheorie anwenden zu kovnnen, missen
folgende Randbedingungen erfiillt sein:

a)
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Die Darstellung von Stromungsvorgdngen ohne Beriicksichtigung von Zdhig-
keitseinfliissen ist nur zuldssig, solange sich bei den beteiligten
Stromungen einzeine Schichten des strdmenden Mediums nicht relativ zu-
einander verschieben. Diese.Voraussetzung trifft beispielsweise nicht
zu bei den Scherwindsituationen 2.3.2 {Grenzschicht-Scherwind) und
2.3.3 (Inversionsstrahlstrom). Als Bedingung, wann eine Strdmung als
reibungsfrei betrachtet werden darf, 1aBt sich formulieren: Die Grenz-
schicht iliber dem Erdboden muB so diinn bleiben, daB ihre Dicke gegen-
Uber den anderen geometrischen Abmessungen des Stromungsfeldes ver-
nachldssigt werden kann. Die Grenzschichten bleiben im allgemeinen

dann diinn, wenn die den Stromungsvorgang charakterisierende dimensions-
lose REYNOLDszahl groB ist (851.

In der freien Atmosphdre wird statt der REYNOLDszahl die RICHARDSON-
zahl verwendet, um festzustellen, unter welchen Bedingungen atmosphiri-
sche Turbulenz entsteht und zunimmt. Die RICHARDSONzahl wird im wesent-
tichen durch das Verhdltnis zweier Gradienten bestimmt:

op
g —
Ri = - — 92

ﬁ!z
P \az

Darin ist 9p/az die Abnahme der Luftdichte mit der Hohe, und 3u/az
die vertikale Anderung der Windgeschwindigkeit (Scherung). Nach (64)
kann in freien Stromungen als Grenzwert fiir das Umschlagen einer lami-
naren Stromung in eine turbulente der Wert Ri = 0,25 angenommen wer-
den. Bei groBeren Werten besteht eine laminare Stromung, fir kleinere
RICHARDSONzahlen vergrdfern sich die auftretenden Storungen rasch zu
einer turbulenten Stromung. Die angegebene Stabilititsgrenze ent-
spricht einer sehr stabilen Schichtung der Atmosphdre und ist im Ein- .
zelfall zu iiberpriifen.

Im Hinblick auf die ebene Staupunktstromung, die wir in diesem Ab-
schnitt zugrundelegen wollen, vernachlassigen wir mithin den Bereich,
in dem die z8he Stromung, wie in Abschnitt 2.3.2 ausgefiihrt wurde, am



b)

<)

d)
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Erdboden haftet, sowie den Grenzschichtbereich der Dicke & dariiber
(BILD 23).

1
1
! N
Y R R A 0 20

BILD 23: Die ebene Staupunktstromung mit Reibung (nach [531]).

.................................

Die CORIOLISbeschleunigung ist von der geographischen Breite ¢ des Be-
obachtungsortes und von der GroBe der Windgeschwindigkeit abhingig und
ergibt sich mit der Rotationsgeschwindigkeit p der Erde zu

C = 2(Qsine)xy, , C | Y

Fir die hier interessierenden kleinrdumigen (mikroskaligen) Windstro-
mungen kann der EinfluB von C, ebenso wie z.B. am Rquator (9= 0), ver-
nachldssigt werden. :

-Damit ist gemeint, daB sich in der Stromung keine Stellen befinden, an

denen Fliissigkeit (hier: Luft) neu entsteht ader verschwindet. Diese
Bedingung wird im folgenden als Kontinuitdtsbedingung behandelt.

Bei der Losung von Stromungsproblemen muB man im allgemeinen beriick-
sichtigen, daB die Dichte des stromenden Mediums verdnderlich ist und
von Temperatur und Druck abhdngt. Wenn jedoch die Stromungsgeschwindig-
keiten im Vergleich zur Schallgeschwindigkeit klein sind und wenn keine
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2u d) merklichen Druckunterschiede durch Volumenkrdfte (z.B. durch die
Schwerkraft) erzeugt werden, bleiben die Dichteunterschiede im Strog-
mungsfeld klein, so daB die Verinderiichkeit der Dichte vernachlds-
sigt werden kann. Da in unserem Fall die zur Diskussion stehenden
Windbewegungen im untersten Bereich der Atmosphire bei MACHzahlen in
der Grofenordnung von 0,1 bis 0,15 ablaufen (Iywl = 30-50 m/s), und
die Hohenerstreckung des Stromungsfeldes oberhalb von etwa 200 bis
300 m nicht mehr in die Betrachtungen eingeschlossen werden soll,
Konnen wir die Luftstromungen wie inkompressible Strémungen behan-
deln. Die Erfiillung dieser Bedingung vereinfacht die weiteren Oberle-
gungen erheblich, ist fiir die Anwendung der Potentialtheorie aber

nicht zwingend.

Aus den Randbedingungen (a) und (c) lassen sich die kinematischen Eigen-

schaften ableiten:

a) » Drehungsfreiheit: rot (!w) =0, (14)

(15)

"
o

c) » Kontinuitat : div (!“)

Nach den Regeln der Vektoranalysis 1dBt sich dann die Windgeschwindigkeit
yw als Gradient eines noch zu bestimnenden skalaren Geschwindigkeitspoten-
tials ¢ deuten:

N Yw = grad ¢ (x,y,z). (16)
Der Vollstdndigkeit halber seien die aus der Potentialtheorie bekannten
Eigenschaften der Potentialstrgmungen kurz zusammengefaBt:

Der Gradient grad ¢ steht senkrecht zu den Potential- oder Niveauflachen

o = const. (im ebenen Fall Potentiallinien) (BILD 24). Die Verbindung der
Orte gleicher Gradienten grad ® bzw. gem. G1.{16) gleicher Windgeschwin-
digkeit liefert die Stromlinien ¥ = const., deren Richtung in jedem Punkt
mit der dort vorhandenen Geschwindigkeitsrichtung iibereinstimmt. Stromlini-
en und Potentiallinien bilden orthogonale Kurvenscharen.
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Agrod‘b }Potenticllinien

¢ =const

Stromlinien
W-const

BILD 24:  Zur Beschreibung der Eigenschaften von Potentialstromungen

Durch Einsetzen von G1.(16) in die GIn.{14) und (15) erhdlt man
0

die ldentitdt rot (grad¢)

n

sowie div (grade) Ad = O

Die Kontinuitatsbedingung (d) 14t sich dann schreiben als ®:

H 2 2 . ’
3e . 3% L 3 . o, (17)
? ay? az?

Einer der einfachsten Ansdtze fiir das Geschwindigkeitspotential ist

o (x,y,2) = % (ax*+ by*+ cz?). (18)

* Soweit nicht anders vermerkt, wird zundchst der allgemeingiiltige dreidi-
mensionale Fall beschrieben, von dem dann auf den einfacheren Fall der
ebenen Stromung geschlossen werden kann.
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Diese allgemeine quadratische Funktion ist dann eine Losung der rdumlichen
Potentialgleichung (17), wenn fiir die Konstanten a, b und c gilt:

a + b + ¢ =0 . (19)

Wahlen wir die Windgeschwindigkeitskomponenten als

= 3% _

U T oE S X, (20)
= 8% _

Vw = Ey' = by, (21)
- 9% _

Wy = 5z T €2 (22)

so gewinnen wir daraus durch Differentiation nach den jeweiligen Ortskoor-
dinaten die Konstantengleichungen fiir die Windgradienten:

au, 2

Uy = L. R L (23)
x ax?
v 2

va=_“=_3_°=:), (24)
ay ay?
oW a2

W, © DAL Y 1 S (25)
3z 222

Zur Erfiilllung der Kontinuitdtsbedingung (17) muf3 dann fiir die Windgradien-
ten gelten:

Uyix + W = 0, (26)

widhrend die Forderung nach Drehungsfreiheit (Gl.(14)) bei der dreidimensio-
nalen Stromung auf die Beziehungen fiihrt: .
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Damit lautet die Gleichung fiir die Stromlinien in der x-z-Ebene:

My T oWz S 0l @n
Uyp = Wy T 0, (28)
Yux T Uy 0. . (29)

Im Fall der ebenen Stridmung in der x-z-Ebene reduzieren sich diese Glei-
chungen auf:

Uy * Wy © 0, (Kontinuitdt) (30)

U, - W

Wz 0 . (Drehungsfreiheit) (31)

Wx

Aus den GIn.(20-22) lassen sich die Gleichungen fiir die Stromlinien gewin-
nen, z.B. in der x-z-tbene:

wlaz = u/wy = aex/ {c-z) (32)
oder nach Trennung der Variablen:
c I/ x = a-d3az/z. (33)
Die Integration dieser Gleichung liefert® :
c-In(g) = a-In(g) + c,.
Damit lautet &ie Gleichung fiir die Stromlinien in der x-z—Egene:

¥ (£,g) = £ ¢ = comst. (34)

* Wir fuhren hier die dimensionslosen Koordinaten ¢ = x/x, und ¢ = z/z,
ein, fiir die die obigen Gleichungen ebenso gelten,und vermeiden auf diese
Weise das Rechnen mit benannten Grofen. Setzen wir fiir die beliebig wihl-
baren Bezugsgrdfien x, = z, = Im, so haben die GroBen ¢ und ¢ zahlenmddig
dieselben Werte wie x und z.

¢ duges
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der sog. horizontalen Divergenz div,, V,; zusammen:

G1.(34) beschreibt eine Schar gleichseitiger Hyperbeln in der Vertikalebene,
deren eine Asymptote die z-Achse (Vertikalachse) und deren andere Asymptote

der Erdboden {x-Achse) ist {vgl. BILD 22). Der Koordinatenursprung (0,0)

ist der Staupunkt der Strdmung, und die Koordinaten x, y, und z sind die

geometrischen Abstdnde des jeweiligen Beobachtungspunktes von diesem Stau-
punkt, gemessen in einem geoddtisch ortsfesten Bezugssystem.

Eine zur z-Achse rotationssymmetrische Staupunktstromung erhalten wir, wenn
wir die in G1.{18) angegebenen Konstanten zu b = a und ¢ = -23 widhlen. In
der Natur konnen die Stromlinienverldufe aufgrund orographischer, topogra-
phischer oder anderer Einfliisse (z.B. Windscherung in der urspriinglich vor-
handenen Luftmasse, vgl. auch Seewindfront in BILD 18) von diesen Symme-
trieeigenschaften abweichen. Trotzdem kdnnen die Stromungsvorgdnge in den
vertikal fallenden und anschlieBend radial ausflieBenden Kaltluftmassen mit
guter Genauigkeit als reibungslose Staupunktstromungen dargestellt werden
unter der Voraussetzung, daB man die charakteristischen Parameter b {a zu-
14B8t. Bei ungleichen Werten fiir a und b ist die z-Achse zwar weiterhin Sym-
metrieachse, die Schnitte der Stromfldchen ¥ = const. haben jedoch in den
Ebenen z = const. anstatt des kreisrunden einen elliptischen Verlauf.

Im Anhang A2 werden die MeBdaten von 6 beobachteten Gewitterfaliwinden auf
ihre Ubereinstimmung mit den GesetzmiBigkeiten einer rdumlichen Staupunkt-
stromung hin untersucht. In TABELLE 1 sind die vorkommenden Windgradienten
Uxs Viy und w,, zusammengefaBt; alle anderen, auBerhalb der Hauptdiagona-
len in G1.(3) stehenden Gradienten sind Nul1l.

Fassen wir die horizontalen Komponenten der Windgradienten in G1.(26) in
der sog. horizontalen Divergenz div, V, zusammen:

Givg Yy = U * Wy T Wy (35)
so konnen wir iiber die Vorzeichen der Gradienten in einem Gewitterabwind
folgendes aussagen:

Die Vertikalwindgeschwindigkeit wy der Abwirtsstromung muB bis zum Erdboden
zu Nuil abgebaut sefn, was gleichbedeutend ist mit wy, <0. Nach G1.(35) ist
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damit eine positive horizontale Divergenz verbunden:

+ v > 0.

diviy Yy = Uk Wy

In TABELLE 1 sind diese Vorzeichenbetrachtungen bestdtigt.

Bei der Mehrzahl der im Anhang A2 angegebenen Wettergeschehen sind ledig-
1ich die Gradienten des Horizontalwindes Uy und des Vertikalwindes w, be-
kannt. Die zugehdrigen Gradienten A werden so gewshlt, daB sie die Kon-
tinuitdtsgleichung (26) erfiillen. Die dabei ermittelten GriBenordnungen
kdnnen mit den Gradienten des Falles IV (Tucson) verglichen werden, da
hier aus den meteorologischen Angaben die Gradienten Ux und ausnahmswei-
se iy zu entnehmen sind. Es zeigt sich eine gute Obereinstimmung der je-
weils rechnerisch bestimmten Gradienten mit der GroBenordnung des gemes-
senen Wertes, so daB die zur Erfiillung der Kontinuitdtsgleichung berech-
neten Gradienten realistisch sind.

Die Annahme konstanter Gradienten innerhalb der Kaltiuftstromung wird
durch die Untersuchungen bestitigt, die GOFF [27) an 13 beobachteten Ge-
witterbienfronten durchfibete. BILD 25 zeigt die gemittelten Maximalwerte
absoluter Windscherungen. Bis auf die im Bereich der Bodengrenzschicht
stark abweichenden Werte, die auf den‘ReibungseinfluB des Erdbodens hin-
weisen, sind die maBgebtichen Gradienten Uiy und w,, fast konstant mit

der Hghe. Das Vorhandensein der Gradienten u,, und w188t auf einen in-
tensiven EinfluB der sich ausbreitenden Boenfront auf die Messungen
schlieRen, der bereits in Abschnitt 2.3.4 beschrieben wurde und hier nicht
untersucht werden soll.

Wie die Bilder I-VI im Anhang A2 zeigen, lassen sich die Strgmungsvorginge
in einem Gewitterfallwind hinreichend genau mit Hilfe eines einfachen Po-
tentialstromungsmodel)s beschreiben. Das Modell zeichnet sich dadurch aus,
daB die auftretenden Windgradienten Uy und Wz die in der fiir uns map-
geblichen x-z-Ebene (Flugzeug-Symmetrieebene) zur Darstellung einer typi-
schen 'downburst'-Gewitterstromung ausreichen, innerhaib der Strémungs-
grenzen als konstant angenommen werden kgnnen. Die zur Erfiillung der Kon-
tinuitdtsgleichung ermittelten Werte fir iy kgnnen bei der Untersuchung
der Flugzeug-Lingsbewegung aufer acht gelassen werden. Nach den vorliegen-
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]
Flughafen | Flugzeug| Datum | Flugbewegung uwx;s°1] Yigy [s7'] Wy (s™4 F]ggstrecge[km]l F1U929jf fs]
im Gewitter-'downburst

I | New York B 727 | 24.06.75| Landung + 0.005 0.015 -0.020 2.75 50
II| New York L 1011} 24.06.75| Landung - g/a 0.920 0.015 -0.035 0.6 ~20
II1| Philadelphia oC 9 23.06.76 | Landung + 0.022 0.143 -0.165 1.0 =30
IV| Tucson B 727 | 03.06.77]| Start # 0.015 0.036 -0.051 2.0 50
V| Stapleton B 727 | 07.08.75]| Start + 0.930 0.150 -0.180 2.0 ~30
VI| Atlanta B 747 | 26.07.81| Landung + g/a 0.017 0.069 -0.086 2.0 ~30

t = Absturz * =erfolgreicher Start g/a = erfolgreicher Durchstart (go-around)

TABELLE 1: Zusammenstellung aller charakteristischen Werte von 6 beobachteten Gewitter-'downbursts’.

(Die unterstrichenen Gradientenwerte sind durch Erfiillung der Konti-G1.(20) ermittelt.)

-ss-
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Einen dhnlichen Versuch, die im THUNDERSTORM PROJECT [85] entdeckten dreidi-
mensionalen-Abwindschlauche mit Hilfe einfacher Potential-Stromfelder zu be-
schreiben, unternahm KOSCHMIEDER [127]. Er kommt jedoch in seiner Untersu-
chung Uiber Schlotstrémungen zu dem Ergebnis, daB die tatsichlichen Vorginge
nur unzureichend mit Hilfe der von ihm zugrundegelegten Dberlagerung von ge-
raden, horizontalen Wirbelfdden und zusdtzlichen Translatidnsstrﬁmungen wie-
dergegeben werden konnen.

3001
—— wa {s-1]
0,01 0,02 003 0,04

0 0
Mo

200
1 N ®
- 0,04 \v T += Absturz
100 A -erfolgreicher Start/
7 erfolg e
\~ \ Durchstart
_ N\
0,08 \
% 0025 005 Q075 o1 = Il[\\\
Windgradient A\

[s-1] -0,12 w\\
\

AN

BILD 25: Gemittelte Maximalwerte absoluter Windscherungen in Gewitter- -0.16 ® AN
ez I SN T
\\\\<r!vaz a uWx
-0,20

Boenfronten (nach [27)).
\
den Unfalluntersuchungen kann davon ausgegangen werden, daB bei keinem der Vs\\\:\ t)LJz
hier betrachteten Unfallherginge eine Seitenwindeinwirkung die direkte Un- . VVVV Wz Wi
fallursache war (1121, 2
[s-1]

Die unmittelbare Linearisierbarkeit unseres Stromungsmodells ermoglicht, wie

. . . . BILD 26: In Gewitterfallwinden beobachtete Kombinationen von Horizontal-
in den nachfolgenden Abschnitten vorgeflihrt wird, die Anwendung der Methode ““"'

8 g . und Vertikalwindgradienten.
dar klainen Stérungen fiir die Untersuchung der dynamischen Flugzeugreaktion

in der offensichtlich gefdhrlichsten Form einer Windscherung, zumindest in- (Die Numerierung entspricht TABELLE 1 und Anhang A2)
nerhalb der im Flughafen-Nahbereich zur Debatte stehenden Flugstrecken bzw.
Flugzeiten.
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In BILD 26 ist dargestelit, in welcher GroBenordnung und mit welchen Zah-
lenkombinationen die bisher bei Flugzeugunfdllen beobachteten windgradien-
ten in Gewitterfallwinden auftraten. Von groBem Nutzen fiir die nachfolgen-
den Untersuchungen ist die analytische Darstellung dieser gemessenen Zu-
sammenhange. Dies kann auf sehr verschiedene Weise erfolgen, z.B. auf ein-
fachste Weise durch den in BILD 26 eingetragenen linearen Zusammenhang

Ux>¥wz | @

Wx * -1

W, = au
Wz
S -

wobei fir die Konstante a = -5 eingesetzt werden kann. Eine etwas bessere
Anndherung erreichen wir durch einen quadratischen Ansatz, der ebenfalls
in BILD 26 dargestellt ist und der im folgenden zur Charakterisierung von
Staupunktstromungen verwendet werden soll:

S/
= byl UMz | P (36)

* -
Wx s s

"Wz
mit der Konstanten b = -200s. Diese empirisch gewonnene Beziehung ist, so-
weit dem Verfasser bekannt, meteorologisch noch nicht nachgewiesen. Es
dirfte interessant sein, zu untersuchen, ob ein solcher Zusammenhang auch
experimentell zu ermitteln ist.

Zwei Anmerkungen seien an den SchluB dieses Abschnittes gestellt:

1) Mit den gewshlten Randbedingungen einer Potentialstromung haben wir ge-
wahrleistet, daB die Stromungsvorgdnge horizontal und vertikal homogen
verlaufen. Das bedeutet, daB es zur Bestimmung des Windgeschwindigkeits-
verlaufes Xw(x,y,z) beispielsweise }Engs der Flugbahn eines Flugzeugs
unerheblich ist, welchen Weg im Raum wir wahlen, oder, um die Ausfiih-
rungen des Abschnittes 2.2 zu erginzen:

Das Gradientenfeld ist unabhdngig vom jeweiligen Ort, z.B.:

u = u = W = 0.

Wxz 7 Yz
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2) Bei der Analyse der sechs beobachteten Staupunktstromungen haben wir

vorausgesetzt, daB

a) der Kaltluftstrahl senkrecht auf den Erdboden auftrifft,

b) der Flugweg (bis auf den Fall IV) zentral durch den Staupunkt ver-
1duft, und

c) die radiale Ausbreitung der Kaltluft am Erdboden nicht nach allen
Seiten gleichmdBig, sondern unter Auftreten bestimmter Vorzugsrich-
tungen erfolgt (ellipsenfdrmiger Charakter der Schnittlinien der
Stromflachen ¥ = const. in den Ebenen z = const.).

Ohne Frage sind in der Natur aber auch andere Bedingungen mdglich:

aa) FUJITA nennt das Beispiel eines sog. traveling mieroburst, bei dem
die herabstiirzende Kaltluft in einer Schrdgstrémung auf den Boden
auftrifft (1221},

bb) im Fall 1V des Anhangs A2 finden wir eine seitliche Ablage des
Staupunktes von der Spur der Flugbahn bestdtigt;

cc) am einleuchtendsten erscheint die Annahme einer konzentrischen Aus-
breitung der Kaltluft nach der Umlenkung in die Horizontale. Offen-
bar missen fiir eine andersgeartete Ausbreitung zusdtzliche Parame-
ter bestimmend sein (z.B. orographische Einflisse, Windscherungen
in der vorhandenen bodennahen Warmluft, Bodenrauhigkeiten u.d.).

Da in den verwendeten Unterlagen nicht geniigend Angaben zu finden waren, um
der einen oder anderen Moglichkeit den Vor2ug zu geben, wurde mit den unter
2a) bis c) beschriebenen Annahmen verfahren, da dies in einfachster Weise
Zu Losungen fiihrte.
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3. Die Differentialgieichungen der Flugzeug-Lingsbewegung unter Beriick-
sichtigung von Windeinfliissen

3.1 Begriffsbestinmungen_und_Geschwindigkeitsbeziehungen

Zur Berilicksichtigung der Einflisse von Wind und Windscherungen auf die Bewe-
gung eines Flugzeugs muB in den flugmechanischen Differentialgleichungen
zwischen der Bahngeschwindigkeit des Flugzeugs und der Flug- oder Anstromge-
schwindigkeit unterschieden werden.

Beim Auftreten von Windeinfliissen sind die Bahnachse X, und die Flugwind-
achse Xa nicht mehr identisch (BILD 27). Die Bahngeschwindigkeit !K errech-
net sich aus der Vektorsumme der Fluggeschwindigkeit V und der Windgeschwin-
digkeit yw:

Ve o= Y ow oy (37)

Dabei ist V, die Geschwindigkeit des zu einem Massenschwerpunkt idealisier-
ten Flugzeugs tangential zur Bahn, V die Relativgeschwindigkeit des Flug-
zeugs zur umgebenden Luft, auch aerodynamische Anstrimung oder Fahrt ge-
nannt, und V,, die Geschwindigkeit der Luftmassen, relativ zum Inertialsy-
stem Erde.

In den Standardwerken der Flugmechanik (vgl. z.B. (86,87,88]) werden die
Windgeschwindigkeiten nicht oder nur unvollstdndig (als stationdre Anteile)
beriicksichtigt. Vor allem in amerikanischen Versffentlichungen haben unpri-
zise Definitionen mehrfach zu Begriffsverwirrungen und physikalischen Feh-

lern gefihrt, etwa bei der Definition der kinetischen Energie des Flugzeugs

(891.

Die derzeit giiltige Luftfahrtnorm LN 9300 “"Bezeichnungen in der Flugmecha-
nik" vom Dezember 1970 [90) beschrdnkt sich auf die Charakterisierung des
Windes im geodatischen System (Windvektor _\[w, Windneigungswinkel Yy Wind-
azimut Xy BILD 28).

Eine nahezu vollstdndige, praxisorientierte Beschreibung der Windeinfliisse
in Langs- und Seitenbewegung verwendet BROCKHAUS (91].

BILD 27:
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i

“Zql % {/>

Flugzeug- X

Schwerpunkt /
. g i

Zur Relativbewegung zwischen Flugzeug, umgebender Luft und dem
Inertialsystem Erde.

Die beiden Koordinatenpunkte 'Schwerpunkt' und 'Nullpunkt des
Flugwind-Achsensystems' waren zum Zeitpunkt t=0 identisch mit dem
Ursp(ung des Inertialsystems und haben sich im Zeitintervall dt
um die dargestellten Strecken fortbewegt.
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BILD 28: Die Charakterisierung des Windeinflusses entsprechend der
Luftfahrtnorm LN 9300 (90].

7ur Darstellung der Geschwindigkeitsbeziehungen werden im folgenden die in
{921 vorgestellten GrioBen zur Beriicksichtigung des Windeinflusses in den
flugmechanischen Gleichungen verwendet. €s ergeben sich unter Vernachldssi-
qung von Rollwinkel ¢ und Schiebewinkel g die in BILD 29 dargestellten Win-
kelzusammenhdnge in der Langsebene des Flugzeugs:

(38)

(39)

[1]

mit Y

Der-Winkel 4 wird als Windanstellwinkel bezeichnet und dreht positiv im
Uhrzeigersinn sowie von der Flugwind- zur Bahnachse.
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Xa

Xg<==

BILD 29: Zur Definition der Geschwindigkeiten und Winkel in der Flugzeug-
Symmetrieebene bei Beriicksichtigung des Windeinflusses.

Unfallstatistiken lassen den SchluB zu, daB Flugunfidlle als Folge von Bahn-
fehlern in der Ldngs- oder Symmetrieebene des Flugzeugs (x-z-Ebene) wesent-
lich hiufiger zu schweren Katastrophen fiihren als infolge von Abweichungen,
die aus dieser Ebene herausfiihren (Seitenbewegung) [112). Wir wollen diesen
Umstand im folgenden als Begriindung dafiir heranziehen, daf die weiteren Be-
trachtungen allein auf die Bewegung des Flugzeugs in der Langsebene (Lings-
bewegung} beschrankt bleiben. Eine dreidimensionale Losung des Problems, in
welcher Weise Winddnderungen auf ein Flugzeug einwirken, ist wegen der Un-
ibersichtlichkeit, beispielsweise der in [92) gezeigten komplizierten Win-
kelverhdltnisse, nur schwierig zu erhalten, und eine anschauliche analyti-
sche Losung erscheint so gut wie ausgeschiossen.

Fiir die Beschreibung der Scherwindeffekte auf die Flugbahn eines Flugzeugs
wird in der vorliegenden Arbeit das Bahnachsgnsystem verwendet. Zur kompo-
nentenweisen Darstellung von G1.(37) im bahnfesten Koordinatensystem miissen
nach [90] die Transformationen ausgefiihrt werden:

v +

= Ba Y, gkg' !wg . (40)

L Y
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Hierbei finden die gemiB GY.(1) im geoditischen Achsensystem definferten
Komponenten des Windvektors (Horfzontalwind Uygs Vertikalwind wwg) Verwen-
dung. Zu beachten 1st, dal entsprechend der Orientierung der geoditischen
2-Richtung Aufwind negativ, Abwind positiv in die Rechnungen eingeht. Wei-
terhin ist das Windazimut x, gleich Null gesetzt, so daB die Horizontal-
windkomponente bei Beschridnkung der Betrachtung auf die Ldngsbewegung immer
in der Bahnebene liegt: xy = 0.

Betrachten wir den Fal) der zweidimensionalen Bewegung in der Flugzeug-Sym-
metrieebene, so ergeben sich mit:

Uy \? u,\* u
Kk . a _ Wg
Yy = ( ) Ya “<0) und  Vyg -( > (41)
0 ¥ig
die Geschwindigkeltsbeziehungen nach G1.(40) komponentenweise zu:

Uy = Uy €OS ay + Uyg COS ¥ - Wyg sin vy (42)

0 = u, singy + Uyg siny + Wyg COS Y . (43)

Fiir N§herungsbetrachtungen kdnnen unter der Voraussetzung kleiner Winkel oy
und vy gesetzt werden:

sinoy = ay, siny=yundcosaoy = cosy=1.
Diese Verhdltnisse sind gegeben bei Winkeln \uN.Y | <8-10°% Das entspricht

in einem typischen Landeanflug Windgeschwindigkeiten von luwg! <30 m/s bzw.
|ng| <5 m/s.

% Nach [90] kénnen die Benennungen der in G1. (41) aufgefiihrten Vektoren
entsprechend dem Sprachgebrauch auf deren Betrdge libertragen werden, Dies
wird im folgenden fiir die x,-Komponente der Fluggeschwindigkeit Y und die
xg-Komponente der Bahngeschwindigkeit Vy angewendet, wenn keine Gefahr
der Verwechslung besteht: wuy = V = V] und uyg = V¢ = IV l.
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‘Uie GIn.{42,43) vereinfachen sich dann zu:

U = Yy = uNg TR (44)

=3
n

" - (uwg Yo+ WWQ) /uy (45)

Die Bewegungsgleichungen der Flugzeug-Lingsbewegung werden in bekannter
Weise aus dem Krdfte- und Momentengleichgewicht in der x-z-Ebene entwickelt
(BILD 30). Nach NEWTON gelten unter Annahme konstanter Massen und Massen-
trdgheiten die allgemeinen Vektorgleichungen der Mechanik:

i)
mio= X k = RUiFes, (46)
- = T
und s n
I 8= 2 m o=wen. (a7).
I g PN

Dabei sind die aerodynamischen Kréfte BA im aerodynamischen, die Schubkraf-
te F im kdrperfesten und die Gewichtskraft G im geoddtischen Achsensystem
definiert, was wir nach (90] bei der komponentenweisen Darstellung durch
einen entsprechenden Index kenntlich machen. Der Vektor der Bahnbeschleuni-
éung XK wird zweckmaBigerweise im flugbahnfesten Koordinatensystem angege-
ben. Die Elemente der Momentengleichung (47) sind der Trigheitstensor I,
die zeitliche Knderung des Drehgeschwindigkeitsvektors @, das Luftmomentff
und das Schubmoment EF (vgl. z.B. [971).

Wahlen wir zur komponentenweisen Darstellung der G1.(46) als Bezugskoordina-
tensystem das Bahnachsensystem, so sind die Transformationen auszufiihren:

Y - A
Ve = Bt RD O+ M Feos (48)

Fr g & -
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Fluggeschwin-
digkeit V

BILD 30: Kridftegleichgewicht der Flugzeug-Lingsbewegung

Der EinfluB des Windes ist an zwei Stellen zu finden: zum einen als Dreh-
winkel o, der Transformationsmatrix ¥ya 2wischen dem aerodynamischen und
dem bahnfesten Achsensystem, zum anderen in den Komponenten der Bahnbe-
schleunigung EK' Aus G1.(37) 1dBt sich durch Differenzieren nach der Zeit
formal gewinnen:

. def. . .
Y = -DD; (V) = t'y)f (vy+y) = v+, (49)

Eine kurze Diskussion soll die Stdoreinwirkungen des Windes veranschauli-
chen. Nach G1.(46) ergibt sich die resultierende Anderung der Bahngeschwin-
digkeit, multipliziert mit der Masse des betrachteten Korpers, aus der Re-
sultierenden der von aufen auf das System einwirkenden Krdfte. Stehen die
dufleren Krifte fiir sich im Gleichgewicht, so ist die Bewegung gleichfdrmig
(ﬂK = 0). In unserem Fall hdngen die Krdfte R™ und F von der Fluggeschwin-
digkeit V ab, wihrend das Gewicht in diesem Beispiel als konstant angese-
hen werden kann.
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Wir setzen nun G1.(49) in G1.(46) ein und sehen, daB die duBeren Krdfte

formal mit der Summe aus zwei Massenkraftanteilen im Gleichgewicht stehen:

mi+mﬁw=RA

+ F + 6. (50)

Setzen wir einen stationdren Ausgangsflugzustand voraus und geben eine be-
liebige Winddnderung gw vor, so lassen sich folgende Fille unterscheiden:

a) Nehmen wir an, daB fiir einen kurzen Augenblick die Kréftesumme auf der
rechten Seite von G1.(50) konstant bleibt (was gleichbedeutend ist mit
EK = 0), so erhalten wir sofort eine Anderung der Fluggeschwindigkeit V,
wenn eine Knderung der Windgeschwindigkeit !w auftritt:

~

=0 —= Vo= -y (51)

b) Soll die Fluggeschwindigkeit V konstant gehalten werden (2 } 0), so muB
beim Auftreten einer Windgeschwindigkeitsdnderung die Kréftesumme auf
der rechten Seite verandert werden, etwa durch eine Verdnderung des
Schubes. Daraus wiederum resultiert gemdB G1.(46) eine Bahngeschwindig-
keitsdnderung:

]

VEo o — Y-y, (52)

c) Schliedlich sind auch beliebige Zwischenkombinationen von !K’ i und jw
denkbar, die die G1.(49) erfiillen:

(49)__..2K=1+_\’/w mit: jI_K,_\Z,jw:k_o_.

Die Beispiele zeigen, daB der Wind Auswirkungen auf das stationdre Gleich-
gewicht eines Flugzeuges haben kaﬁn, ohne selbst Krafte zu erzeugen. Aus
diesem Grunde wird auch der etwas ungewthnliche Schritt vollzogen, einen
inertial definierten Geschwindigkeitsvektor durch zwei Relativgeschwindig-
keiten zu ersetzen (G1.(35)), was sinngemdB auch fiir die zeitlichen Anderun-
gen dieser Vektoren gilt (Gi.(49)).
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Die zeitliche Anderung der Nindgeschwindigkeit,jw,1aﬁt sich analog zu den
Ausfihrungen in [93) darstellen als substantielle Beschleunigung:

L T B (W I S| (53)

Das totale Zeitdifferential der Windgeschwindigkeit setzt sich “demnach aus
zwei Anteilen zusammen, wobei der erste Summand auf der rechten Seite von
G1.(53) als lckala Beschlsuntgung bezeichnet wird. Dieser Term beschreibt
die instationdren, d.h. zeitlich verdnderlichen Winddnderungen an einem fe-
sten Beobachtungspunkt, die in der Natur z.B. durch Zdhigkeitseinflisse,
Temperaturverdnderungen usw. hervorgerufen werden konnen (BILD 31). Auch
die statistisch verteilten BUen sind an dieser Stelle einzuordnen, sofern

sie mit Hilfe der TAYLORschen Hypothese [94) aus den zumeist Ortlichen Mes-

sungen, etwa aus Flugmessungen, in eine zeitabhdingige Darstellung gebracht
wurden.

Der zweite Summand ist die konvektive Beschleunigung (BILD 32). Er enthdlt
die ortsabhdngigen Anteile der Windgeschwindigkeitsdnderung, die durch die
Ortsidnderung des Flugzeugs EinfluB auf den Bewegungsablauf gewinnen. Dieser
Term 138t sich ausdrilicken als: '

S s Fw) o xw@. © (59
Dabei ist
) = grad (4 (55)

entsprechend GI.(3).

Fiir den Ortsvektor r des'FIngeugs gitt allgemein:

X
r = (Y) ’ (56)
- i

K =

I—O = 91030 mz/s -8

15 Mg
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Beispiel fiir eine lokale Beschleunigung

In einem zdhen Wirbel 148t sich die zeitlich verdnderiiche loka-
le Geschwindigkeit beschreiben durch:

_ 5 or?/axt
Ww<r,t) = Tn—r' [1-¢e ].

Durch Differentiation erhdlt man eine zeitabhdngige lokale Be~
schleunigung am Beobachtungsort r.

In der Luftfahrt sind zdhe Wirbel als Wirbelschleppen hinter
GroBraumflugzeugen bekannt und kdnnen besonders fur nachfliegen-
de Leichtflugzeuge gefahriich werden, wenn die Vertikalwindande-
rungen langs der Spannweite zu hohen Rollgeschwindigkeiten fiih-
ren.

~——o[ [m]
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L

BILD 32: Beispiel fiir eine konvektive Beschleunigung (nach [931]).

In einem sich verjiingenden Kanal erfahrt eine reibungsiose Stro-

mung w; eine axiale konvektive Beschleunigung auf w, entsprechend
der Kontinuitdtsgleichung. Die entstehenden Stromlinien sind sta-
tiondr.

woraus sich durch Differentiation nach der Zeit ergibt:

. %
F(r) = (;) = Vo= f(t) . (57)

Die ortsabhdngige konvektive Beschleunigung (G1.(54)) ist somit das Produkt
aus den 8rtlichen Windgradienten und der Ortsdnderung des Fluggerates, die
wiederum eine Funktion der Zeit ist.

Im allgemeinen ist das Windgradientenfeld inhomogen, so daB die Windgradien-
ten selbst wieder vom Ort abhdngig sind. In unserem Fall sind die Windgra-
dienten bei Verwendung des Gewitterfallwindmodells aus Abschnitt 2.4 kon-
stant, also orts- und zeitunabhdngig (vgl. Anmerkung (1} am Ende des Ab-
schnittes 2.4).
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Beschrinkt man sich auf Betrachtungen in der Lingsebene, so reduziert sich

G1.(54) auf:
( k)
z/. (58)

Ebenso wie die Komponenten des Windes werden auch die Einzelanteile von

d Ux Yz

g5 ) = arad (Y)Y -

W

ux "Wz

grad (yw), die Scherwindgradienten, iiblicherweise im geodatischen Bezugs-

system. angegeben.

Mit den Definitionen

Kk
Yo =\, ) (59)
Kk Y
U
a
., - : (60)
“Ua Ya
ﬁwg
V., = 61
und XWg . (61)
Wg

14Bt sich G1.{49) unter Beachtung der erforderiichen Koordinatentransforma-
tionen im Bahnachsensystem komponentenweise schreiben als:

by = 0, cosqw + uy Y, sincy, + ”wg cosy - wNg siny , (62)

_ s n e } . . . . ] 63
Ugp ¥ U, sinoy, - u, ¥, cosa + uwg siny + g cosy (63)
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In den Komponenten des Windbeschleunigungsvektors (G1.(61)) sind sowohl die

rdumlichen als auch die zeitlichen Abhdngigkeiten des Windes zusammengefafBt:

u

. _ wg . .
Ywg * T3F Y Ymx Xg oYy Zg (64)
;\ww . R
ng = —5E3 oW Xg + oWy, Zg (65)
mit Xg = Uy, cosy (66)
und Zg = U siny . (67)

Unter Einbeziehung der GIn.(66,67) 1dBt sich zusammenfassen:

au,
ng (t) —5‘%'& +ouyg (t) [uwx cosy (t) - u,, siny (t)], (68)

oW,
ng (t) = —3%3 +oug (t) [wwx cosy (t) - w,, cosy (t)]. (69)

Durch Integration lassen sich daraus die orts- und zeitverdnderlichen Wind-
komponenten Uy (x,z,t) und Wy (x,2,t) bestimmen. Voraussetzung dafiir ist
allerdings , daB die Funktionsverlaufe der lokalen Windbeschleunigungen und
der Windgradienten bekannt sind.
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3.3 Nichtlineare Differentialgleichungen der Flugzeug-Lingsbewegung

Das als starrer Kdrper betrachtete Flugzeug, dessen Masse wir uns im Schwer-
punkt (SP} konzentriert als Punktmasse vorstellen, besitzt in seiner Sym-

metrieebene (x-z-Ebene, Léngsebene} drei Frefheftsgrade, zwel translatori-

sche in x- und z-Richtung und einen rotatorischen um die y-Achse (Quer-

oder Nickachse). Aus den aufgestellten Vektorbezichungen { Gin. (46,47))

lassen sich zur Beschreibung der Flugzeugbewegung in der L@ngsebene dref

Differentialgleichungen 2. Ordnung bzw. 6 Differentialgleichungen 1. Ord-

nung gewinnen. Im allgemeinen sind dann auch 6 ZustandsgréBen erforderlich,

um die Bewegung vollstdndig zu charakterisieren, und es ergeben sich bei

der Stabilitdtsanalyse des linearisierten Systems ebenfalls 6 Eigenwerte.

In der Flugmechanik {ist es Uiblich, die Weg- bzw. Hohenabhlingigkeiten der am
Flugzeug-angreifenden duBeren Krdfte und Momente (z.B. den mit der Hohe ab-
nehmenden EinfluB der Gravitation) zu vernachlissigen, da sie gegeniiber den
anderen Anteilen in den meisten Anwendungsfillen von untergeordneter Gris-
senordnung sind. Damit entfallen die ZustandsgriBen Weg und Hohe, und die
Anzahl der Eigenwerte reduziert sich auf vier, in der Regel jeweils zwet
konjugiert komplexe Polpaare. Die zugehdrigen Eigenschwingungsformen sind
die echnelle Anstellwinkelschwingung und die langsame Bahnschwingung oder
Phygotide.

£s sind jedoch Aufgabenstellungen mdglich, bei denen die hthen- oder wegab-
hingigen Einfliisse in den Differentialgleichungen beriicksichtigt werden
miissen, etwa wenn groBe Hohendnderungen wihrend der Flugmission auftreten
oder wenn infolge groBer Steig- oder Sinkgeschwindigkeiten die Hohenabhdn-
gigkeit der Luftdichte eine zunehmende Rolle spielt. In einigen Arbeiten
werden diese Einfliisse diskutiert [100,101,102,130). In diesen Fillen sind
jeweils fiinf ZustandsgréBen fiir die Beschreibung der Bewegung erforderlich,
und die Anzahl der Eigenwerte des linearisierten Differentialgleichungs-
systems der Flugzeug-lLdngsbewegung Betrigt ebenfalls fiinf. Dabei treten ne-
ben den obengenannten Eigenschwingungsformen je nach Art des Einflusses der
Ortskoordinaten eine weitere Hohenwurzel oder eine Wegwurzel auf, also
zusitzliche aperiodische Bewegungsformen



- 72 -

Die meteorologisch bedingten, 6rtlich verinderlichen Windverhiltnisse fiih-
ren in analoger Weise zu einer Verdnderung der dynamischen Eigenschaften
eines Flugzeugs, die der Pilot beim Flug in diesen Windbedingungen fest-
stellen und gegebenenfalls korrigieren kann. Die GIn. (68,69) zeigen, daf
die zeitlichen Anderungen der Nindgéschwindigkeit nehen den instationdren
Termen einerseits von den lokalen Windgradienten abhingen, andererseits von
den zeitvariablen FlugzustandsgriBen. Durch die Verkniipfung der ortsabhin-
gigen Windscherungen mit den Bahnkoordinaten des Flugzeugs werden flugzeug-
bezogene Windstorungen induziert, die sich als Funktion der zeitabhéngigen
Parameter des Flugzeugsystems verdndern. Es entstehen auf diese Weise
ortsabhdngige (Luft-)Krifte.

Glefchzeitig stellt die Abhéngigkeit der (flugzeugbezogenen) Windstorungen
von den Zustandsparametern des f1iegenden Systems regelungstechnisch be-
trachtet eine Rilckkoppelung der Systemausginge auf die Storeinginge dar,
die mit einer nachhaltigen Verdnderung der Stabilititseigenschaften des ge-
schlossenen Kreises verbunden ist (BILD 33b). Diese Auswirkung einer HuSe-
ren Stbrung ist im flugmechanischen Sinne neu.

Bisher ging man davon aus, die Reaktionen eines Flugzeugs auf eine Windbd
mit guter Ndherung durch die bekannten Differentialgleichungen mit inhomo-
gener Stérfunktion beschreiben zu k&nnen, wobei die B6 als reine Zeitfunk-
tion aufgefaBt wird, also unabhingig von den Flugzustandsparametern.

Das Flugzeug fiihrt in einem solchen Fall eine Bewegung aus, die bekanntlich
aus einer Uberlagerung einer freien Eigenbewegung und einer durch die Std-
rung erzwungenen Bewegung besteht (BILD 33a). Bei der Betrachtung linearer
Differentialgleichungen fiir die Flugzeugbewegung kénnen beide Bewegungsan-
teile getrennt bestimmt (homogene und partikuldre Losung) und zur allgemei-
nen Losung der vollstindigen (inhomogenen) Gleichung 1inear iiberlagert wer-
den. In keinem Fall aber werden die eingeprdgten Eigenwerte des linearen
homegenen Gleichungssystems durch eine derartige zeitabhingige Storfunktion
verdndert. Da wir uns im folgenden mit den Auswirkungen der Windinderungen
auf die dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs beschiftigen wollen, koénnen
wir nach dem oben Gesagten die zeitvariablen Windinderungen auBer acht 1as-
sen, beispielsweise die jeweils ersten Summanden in den Gln. (68,69).
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Flugzeug-

zeit-
abhdngiger @

Eigendynamik
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, a) Oblicher Ansatz: Flugzeugsystem mit Stdrfunktion.

Flugzeug-

Eigendynamik §

b) Geschlossener Kreis mit Riickfiihrungen bei
Beriicksichtigung eines ortsabhdngigen Wind-
einflusses.

BILD 33: Beriicksichtigung des Windeinflusses in der

Flugzeugdynamik.
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Die in G1. (46) aufgestellte Vektorbeziehung fiir die Krifte in der Flugzeug-
Symmetrieebene 1Bt sich im bahnfesten Koordinatensystem komponentenweise
schreiben als:

mig = Asinay-Wcosay+Fcosla-ay) -6siny= zX , (70)
-mugy Y= -Acos ay - Wsinoy +Fsin(o-oay) +6cosys £ . (71)

Hierbei wird der Schubeinstellwinkel o zu Nul)l angenommen, so daB der Trieb-
werksschub parallel zur flugzeugfesten xg-Achse wirkt. Weiterhin gilt die
Nickmomentengleichung

- 6= M e e, (72)

die aus der Momentengleichung (47} gewonnen werden kann und auf der rechten
Seite das aerodynamische Nickmoment MA und das infolge einer Triebwerks-
hoch- bzw. Tieflage entstehende Schubmoment rp * F enthdlt.

Wir erhalten mit den Gleichungen (70,71,72) der symmetrischen Flugzeug-
Langsbewegung efn System von hochnichtlinearen Differentialgteichungen.
Dfes System ist im Prinzip 18sbar, z. B. mit Hilfe einer numerischen Inte-
gration fn einem digitalen Simulationsprogramm. Im Abschnitt 4 wird der in-
stationdre Bahnverlauf beim Einflug in efne p16tzlich einsetzende Windsche-
rung auf dtese Weise untersucht. Einer analytischen Lésung, die 2.8. bef
der Untersuchung der einzelnen Einfliisse der Windscherparameter erwlinscht
ist, sind die Gleichungen jedoch nicht zuginglich

Die Bestimmung detaillierter Bewegungsverldufe ist in vielen Fillen nicht
unbedingt erforderlich. Viel wichtiger sind qualitative Aussagen iber gene-
relle Eigenschaften der Bewegung, beispie)sweise fiber die Stabilitdt be-
stimmter Systemparameter beim Auftreten &uBerer Stdrungen, iiber die Dimp-
fung und Schwingungsdauer der Eigenschwingungen usw. Solche Aussagen konnen
getroffen werden, ohne die Oifferentialgleichungen exakt zu ldsen. In den
Abschnitten 5 und 6 soll dazu die gebriuchliche Pertubationsmethode oder
auch Methode der kleinen Stérungen [91]langewendet werden.

- 75 -

Dabei bietet die numerische Integration der vollstdndigen nichtlinearen
Differentialgleichungen der Flugzeugbewegung die willkommene Gelegenheft,
bestimmte Annahmen und Vereinfachungen,die bei der Anwendung der Stdrungs-
rechnung getroffen werden miissen, zu iiberpriifen und zu werten. Es lassen
sich auf diese Weise fiir vorgegebene Aufgabenstellungen ausreichend genaue
Ingenieurmodelle entwickeln, die z.B. Bewegungsverldufe im wesentlichen zu-
treffend wiedergeben, aufgrund ihres einfachen Aufbaues aber gleichzeitig
eine analytische Behandlung des Problems erlauben. Oft tragen diese verein-
fachten Ansdtze auch entscheidend dazu beif, komplizierte physikalische Zu-
sammenhdnge durchschaubar werden zu lassen.

Die Nickmomentengleichung (72) verdient besondere Erwihnung. Die orts- und
zeitvariablen Stromungsvorgénge haben hier im wesentlichen zwei Einfliisse:

(a) Stationdrer £influB: Im Zusammenhang mit der rdumlichen Ausdehnung ef-
nes Flugzeugs entlang der drei Achsenrichtungen (Rumpflédnge, Spannweite, z-
Abstand zwischen dem Momentenbezugspunkt (meist Flugzeug-Schwerpunkt) und
dem Hohenleitwerk) muB fn Betracht gezogen werden, daB sich beim Auftreten
von Windscherungen 6rtlich unterschiedliche Windgeschwindigkeiten an den
jeweiligen Bauteilen ergeben. Da alle Teile des Flugzeugs unter der Voraus-
setzung efnes konstanten Bahnverlaufes (also y= 0) dieselbe Translations-
geschwindigkeit Vy haben, entstehen infolge der Windgeschwindigkeitsdiffe-
renzen ortlich unterschiedliche Anstromungen, die zu ungleichfirmigen Auf-
triebs- und Widerstandsverteflungen und zu aerodynamischen Momenten um die
Kérperachsen fiihren. So werden etwa bei einem angenommenen hdéhenabhdngigen
Horizontalwind, der durch den linearen Gradienten uy, charakterisiert wer-
den soll, Tragfliigel und Hohenleitwerk (z. B. T-Leftwerk mit Hochlage 4Zy)
um den Anteil (BILD 34)

by = uyz Ay

unterschiedlich angestriomt. Geben wir beispielsweise eipen Gradientenwert
uy, = 0,25 s”! und einen Abstand AZy = 10 m vor (das entspricht den Abmes-
sungen des Flugzeugmusters BAC VC 10), so errechnet sich daraus ein Wert
von AV = 2,5 m/s. Das sind etwa 4 % der StromungsabriBgeschwindigkeit VS in
einem typischen Landeanflug mit Vp = 1,3 Vg = 70 m/s. Die daraus resultie-
renden Anderungen der aerodynamische Krifte am H&henleftwerk miissen durch
einen zusdtztichen HBhehruderausschlag kompensiert werden, um ein Vertrim-
men des Nickmomentengleichgewichts in der Windscherung zu verhindern.
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AV(Z)

Uw,=Const.
/WZ

82,

Vgl

BILD 34: U&rtlich unterschiedliche aerodynamische Anstromung an
den Bauteilen des Flugzeugs in einer Windscherung.
Beispie): Lincare héhenabhingige Scherung des Horizon-
talwindes, Flugzeug im Horizontalflugzustand. Die Wir-
kung der Uy, - Scherung in horizontaler Richtung ist

mit derjenigen efner aerodynamischen Relativdrehung qy

eines mit dem Flugzeug fortschreft _
gleichen. gzeus enden Wirbels zu ver

Interessant ist in dfesem Zusammenhang, daB die Nichtdiagonalelemente der
Gradienten des Windvektors (G1.{3)) Jeweils paarweise der Wirkung einer
aerodynamischen Relativdrehung, also einer Rotation der Luftmasse relativ
zum Flugzeug, gleichgesetzt werden kénnen [91). So 148t stch die Wirkung
des Gradienten Uz, aber auch von -wy,,, einer Drehgeschwindigkeit qy eines
mit dem Flugzeug fortschreitenden Wirbels vergleichen. Quantitative Unter-
suchungen der Auswirkungen der Grtiich verteilten, unterschiedlichen aero-
dynamischen Anstrémungen an den Bauteilen eines Flugzeugs sind bisher nicht
bekannt geworden. Sie werden in der Folge nicht weiter beriicksichtigt, in-
.dem wir das Flugzeug zu einer idealisierten Punktmasse schrumpfen lassen,
die keine riumliche Ausdehnung mehr haben sol1.
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{b) Instationdrer EinfluB: Die Wirkung einer Windstdrung, die den Trag-
fliigel eines Flugzeugs zu einem bestimmten Zeitpunkt trifft, erreicht in-
folge des instationdren Strdmungsaufbaues am Fliige) als Abwindanteil das
Leitwerk erst nach einer gewissen Zeitverzbgerung [113]. Dieser Effekt 1st
anschaulich dadurch zu erkldren, daB die verdnderte Zirkulation des Trag-
fliigels mit der Anstrimgeschwindigkeit V stromabwirts getragen wird und bel
einem Hohenleitwerksabstand ry (= Abstand zwischen den Neutralpunkten von

Fliigel und Leitwerk) am Hohenleitwerk erst nach der Zeit
At = FH/V

wirksam wird. Infolge der Verénderung der AnstrBmbedingunagen am Héhen-
leitwerk entsteht ein zusdtzlicher instationdrer EinfluB auf den Nickmomen-
tenhaushalt, der sich besonders stark bemerkbar macht, wenn die hoherfre-
quenten Bdenstdrungen im Bereich der Frequenz der schnellen Anstellwinkel-
schwingung liegen. Eine genaue Erfassung dieses Effekts wiirde aufwendige
Methoden der instationdren Aerodynamik erfordern, die jedoch hier nicht
verwendet werden sollen. Als Begruhdung fir eine Nichtbericksichtigung der
Nickmomenteninderung mag der Hinweis dienen, daB wir uns im folgenden
hauptsidchlich mit niederfrequenten Vorgdngen befassen wollen, so dal die
entsprechenden totzeitbehafteten Anste)lwinkel&nderungen am Hohenleitwerk
klein bleiben. Eine spdtere, genauere Untersuchung bietet sich jedoch an.

Bei den nachfolgenden Betrachtungen wird davon ausgegangen, da8 sich infol-
ge der natiirlichen Anstellwinkelstabilitét des Beispielflugzeugs Stdrungen
des Anstellwinkels innerhalb sehr kurzer Zeit abbauen. In diesem Fall kin-
nen wir die allgemein iibliche Annahme verwenden, daB sich die Eigenschwin-
gungsformen Anstel Iwinkelschwingung und Phygoide wegen ihrer sehr unter-
schiedYichen Frequenzbereiche nur unwesentlich gegenseitig beeinflussen.
Zur Abschitzung der dynamischen Stabilitdt des Flugzeugs in Scherwindbedin-
gungen reicht es dann aus, nur die Bewegung des Massenschwerpunktes zu be-
schreiben. Wir bedienen uns dazu der Widerstandsgleichung (70) und der Auf-
triebsgleichung (71) und konnen auf die Verwendung der Nickmomentenglei-
chung (72) verzichten. Hierdurch reduziert sich das System der mdglichen
Eigenwerte auf maximal vier. '




- 78 -

Durch den Fortfall der Momentengleichung kdonnen Aussagen iiber die Orientie-
rung des Flugzeugs in der Vertikalebene nicht mehr aus einer zweifachen In-
tegration der Nickbeschleunigung & , sondern nur noch aus der kinematischen
Winkelbeziehung G1.{38) gewonnen werden.

Mit der oben getroffenen Annahme, daBl die Anstellwinkelschwingung bei der
Untersuchung der Flugzeugbewegung im Scherwind vernachldssigt werden kann,
schaffen wir uns eine idealisierte physikalische Situation, die mit den ib-
lichen mathematischen Methoden analysiert und veranschaulicht werden kann.
Eine Bestdtiqung fiir die Giltigkeit des verwendeten Ansatzes wird spdter
durch einen Vergleich mit Simulationsrechnungen gegeben, die unter Benut-
zung des vollstdndigen nichtlinearen Gleichungssystems durchgefiihrt wurden.
Wie im Fall des im Abschnitt 2.4 aufgestellten Gewitter-Fallwindmodells
miissen wir uns auch hier dariiber im Klaren sein, daB:

- die Beschreibung der dynamischen Flugzeugbewegung durch die getroffenen
Annahmen und Einschrdnkungen auf das Wesentliche orientiert ist und vor-
rangig die Hauptphinomene wiedergeben soll;

- die Anwendungsgrenzen unseres Modellansatzes folglich beschrénkt sind;
- die Anzahl der eingehenden Parameter reduziert ist.

Wir finden in dieser Aufstellung somit die typischen Charakteristika.eines
technischen Modalls wieder [114), Die Zusammenstellung der Verefnfachungen
und Annahmen muB schlieBlich noch um die Festlegungen vervollstdndigt wer-
den, die wir hinsichtlich der Darstellung der Flugleistungen eines Bei-
spie) flugzeuges in einem digitalen Simulationsprogramm notwendigerweise
treffen missen.

Wir beschrinken uns auf die Verwendung eines einzigen Flugzeugmusters, des-
sen Flugleistungen und Flugeigenschaften allerdings fiir die Klasse der
Kurz- und Mittelstrecken-GroBraumflugzeuge als typisch anzusehen sind. Wie
wir weiterhin sehen werden, lassen sich die Ergebnisse der nachfolgenden
Untersuchungen ohne Schwierigkeiten auch auf andere Flugzeuge libertragen,
da in vielen Flugabschnitten aufgrund anderweitiger Anforderungen (Flug-
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fiihrung, Flugsicherung, direkte Betriebskosten u.i.) standardisierte Refe-
renzflugzustinde eingehalten werden miissen, die fiir alle Flugzeuge glei-
chermaBen gelten. In der Regel sind die dabei vorgeschriebenen Flugzu-
standsparameter auch diejenigen GrdBen, die als wesentliche Bestimmungs-
gréfien in unsere Betrachtungen eingehen (Beispiel: Fluggeschwindigkefit Vv,
Bahnwinkel y ). Efne detail lierte’Beschreibung des verwendeten Fiugzeug-
musters ist im Anhang A4 angegeben, so da8 wir uns an dieser Stelle auf
wenige Stichworte beschrinken kdnnen. Das Beispielflugzeug hesitzt die
folgenden charakteristischen Eigenschaften bzw. Model 1parameter:

~ typisches GroBraum-Verkehrsflugzeug filr Kurz- und Mittelstrecken ent-
sprechend dem AIRBUS A300:

- zwei Fan-Triebwerke mit entsprechender Abhdngigkeit des Schubes von der
Fluggeschwindigkeit und hidngender Triebwerksanordnung;

~ linearisierte Aerodynamik unter Ansatz konstanter Derivativa im jewei-
l1igen Betriebspunkt.
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4.  Analyse des Phdnomens "Flugunfille infolge Windscherung".

4.1 Grundsitzliche Problembeschreibung.

/

Flugunfdlle im Flughafen-Nahbereich, so lehrt die Erfahrung, ereignen sich
in den meisten Fdllen, weil trotz vorhandener Grenzsituationen, die vielge-
staltig sein kdnnen und eigentlich den Abbruch des Starts oder der Landung
erfordern wiirden, das eingeleitete Flugmandver weiter fortgefiihrt wird.
Selten fst dabei das Erreichen nur einer Grenzbedingung (z.B. der Ausfall
beider Triebwerke eines zweimotorigen Flugzeugs) im Spiel. Vielmehr ist es
oft die Verkettung mehrerer, auch ganz verschiedener Faktoren, die in der
Summe ihrer unglinstigen Wirkungen zu einer Katastrophe fiihren.

Zu den HaupteinfluBfaktoren, die immer wieder in den Unfallanalysen genannt
werden, sind zu zdhlen:

1) Wetterbedingungen (Wind und Windinderungen, Turbulenz, Wolken, Sicht,
Niederschlige, Temperatur, Vereisung);

2) die dynamische Reaktion des Flugzeugs als Ganzes auf 4uBere Stdrungen
sowie von Flugzeug-Teilsystemen (Teflausfille infolge technischer Sto-
rungen, dynamisches Zeitverhalten des Triebwerksschubes, aeroelasti-
sche Effekte);

3) das Verhalten des/der Piloten hzw., im automatischen Flug, des Flug-

reglers.

Im letztgenannten Punkt sind eine Reihe von antropotechnischen Gesichts-
punkten angesprochen, die beachtet werden miissen, wie:

- Mufmerksamkeit des Piloten, die im wesentlichen beeinfluBt wird vom
kGrperlichen Befinden (Miidigkeit, StreB);

- fliegerische Ausbildung und Erfahrung {Gesamtflugstundenzahl, Muster-
erfahrung, Vorbereitung auf Ausnahmesituationen fm Flugsimulatortrai-
ning};

- Cockpitinstrumentierung {Fehlen bestimmter Anzeigegrdfen wie z.B. Wind
oder Ubergrundgeschwindigkeit, Ablesegewohnheciten, sog. "Scanning" der
Instrumente).

Handelt es sich hingegen um die Untersuchung eines automatisch geregelten
Fluges, so miissen die dynamischen Reaktionen des Flugregelsystems in die
Ubertegungen eingeschlosssen werden. In der Vergangenheit sind die Auswir-
kungen von dynamischen Windinderungen bei der Aufstellung der in den Regel-
kreisen realisierten GesetzmiBigkeiten nicht ausreichend berilicksichtigt
worden. In der vorliegenden Arbeit werden die Einfliisse, die der Punkt drei
beschreibt, jedoch nicht behandelt, Wir gehen statt dessen von dem Grundge-
danken aus, daB bereits die Betrachtung der ungesteuerten Flugbahn - also
unter Ansatz fester Stellgliedausschlige ohne Eingriff von Pilot oder Auto-
pilot - eine groBe Aussagekraft in bezug auf die Flugsicherheit von Flug-
zeugen in Windscherungen hat.

Am Beispiel des New Yorker Flugzeugabsturzes [7] 138t sfch diese These be-~
legen. Aus den Untersuchungsunterlagen ist zu entnehmen, daB beide Piloten
in der letzten Phase des manuel1 geflogenen Landeanfluges damit beschdftigt
waren, Sichtkontakt zur Landebahn herzustellen. Dadurch war die Aufmerksam-
keit der Piloten derart abgelenkt, daB die immer steiler werdende Flugbahn
nicht rechtzeitig erkannt und korrigfert wurde: Der kurz vor dem endgiilti-
gen Aufschlag auf den Boden gesetzte Maximalschub wurde viel zu spdt gege-
ben, so daB ein Durchstart nicht mehr mdglich war.

Aus diesen Fakten ist zu folgern, daB bei dem hier betrachteten Unfall die
Stel1gliedausschldge (héuptsﬁchlich Schubhebelstel lung und Hohenruderaus-
schlag) im letzten Teil der Landung nahezu konstant gehalten wurden. Man
kann daher davon ausgehen, daB das Flugzeug auf der Absturzbahn eine unge-
steuerte Eigenbewsgung ausfithrte.
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Auch in anderen Fillen haben vielfach ungiinstige Umsténde {schlechte Sicht
infolge Regen oder Nebel, Ubergang vom automatischen zum manuellen Flug,
also von einer Darstellung des Flugzustandes auf Instrumenten zu einer
visuetl gestiitzten Orientierung, bei oft gleichzeitigem Passieren der Wol-
kenuntergrenze und der Durchstart-Entscheidungshohe) zu einer Ablenkung im
entscheidendsten Teil der Landung beigetragen, so daB auch hier keine an-
gemessene Korrektur von Schub und Nicklage erfolgte. Eine Betrachtung der

ungesteuarten Flugbahn 1408t somit bereits wertvolle Erkenntnisse iiber den

Zusammenhang zwischen dynamischer Windinderung und dynamischer Flugzeugre-
aktion erwarten.

In jedem Einzelfall muB jedoch sorgfidltig abgewogen werden, fiir welchen
ausqgetrimmten Anfangszustand das Krdftegleichgewicht am Flugzeug herrschen
s011. Je nach Wahl des Flugzeugortes im 6rtlich verdnderlichen Windfeld er-
geben sich unterschiedliche Windbedingungen, von denen wiederum die Trimm-
zusténde abhdngen. Da die ungesteuerte Flugbahn empfindlich im Hinblick auf
auf die Trimmparameter ist, muB eine gute Ubereinstimmung mit den tatsdch-
Vichen Gegebenheiten z.B. eines zu untersuchenden Flugunfalls gewdhrleistet
sein.
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4.2 Zusammenhang_zwischen Windeinfllissen und erférderlichem Schub.

Am Beispiel eines Landeanfluges durch eine Scherschicht entsprechend 8ILD §
seien die grundsdtzlichen Auswirkungen des Windes auf die geoddtisch bezo-
genen Flugleistungen eines Flugzeugs‘entwfckeit. Es wird davon ausgegangen,
daB die derzeitige Philosophie angewandt wird, den Landeanflug lings eines
geoddtisch festgelegten Gleitpfades y (z.B. ILS-glideslope) mit konstanter
Fluggeschwindigkeit V durchzufiihren, die i.a. um 30 % iiber der Stromungsab-
riBgeschwindigkeit Vg 1iegt. Daraus erwichst neben der Forderung nach einer
genauen Bahnhaltung die Notwendigkeit, entsprechend G1.(37) die Bahnge-
schwindigkeit Vi mit der Windgeschwindigkeit Vi derart im Einklang zu
halten, daB die Fluggeschwindigkeit ¥ und der Auftriebsheiwert C, konstant
bleiben. Da hierbei wiederum der Anstellwinkel o« und letztlich der Hohenru-
derausschlag n konstant gehalten werden miissen, steht als RegelgrdBe zur
Losung der Bahnfiihrungsaufgabe, speziell auch beim Auftreten von Windsche-
rungen, im wesentlichen nur der Schub F zur Verfiigung [99].

Setzen wir nach dem oben Gesagten einen stationiren Landeanflug mit i =0
und y=0 voraus, so erhalten wir durch Vereinfachung der Auftriebsglei-
chung (71) zu A =G, eingesetzt in die Widerstandsgleichung (70), die Nihe-
rungsbeziehung fiir den erforderlichen Schub [95]):

FzGEly+C/Ca) + (ug/g-oy)l. (73)

Nach G1.(62) bestimmt sich die zeitliche Anderung der Bahngeschwindigkeit
wenn wir gleichzeitig die in Abschnitt 3.1 beschriebenen Verefnfachungen
beim Auftreten kleiner Bahnwinkel verwenden, zu:

Uk T g - Mug' Y -

Nach G1.(45) gilt fiir den Windanstellwinkel ay ndherungsweise:

oy = -(UWS'Y+ ng Y/ v.
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Der erste Klammerausdruck in G1.{73) entspricht dem stationiren Schubanteil,
der zum Einhalten eines vorgegebenen Gleitpfades und eines bestimmten aero-
dynamischen Referenzzustandes erforderlich ist.

In der zweiten Klammer in G1.(73) ist der erste Summand der zeitlichen An-
derung der Windkomponenten proportional, wihrend der zweite Summand von den
stationdren Windgeschwindigkeiten beeinfluBt wird.

Im BILD 35 sind die windabhiéngigen Anteile des erforderlichen Schubes zum
Einhalten eines konstanten Gleitpfades und einer konstanten Fluggeschwin-
digkeit aufgetragen. Als Beispiel wurde ein hohenabhingiges Windprofil ge-

Vrzoons)

- g e s Wi
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Uy

=5Mmyg

Uw. \
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Horizontalwind Schubdnderung

BILD 35: Windabhdngige Schubanteile zum Einhalten eines konstanten
Gleitpfades und einer konstanten Fluggeschwindigkeit in
einer linearen, h&henabhiingigen Horizontalwindscherung.

Anteil (1) 1st proportional zum stationdren Horizontalwind,
Anteil (2) hdngt von der zeitlichen Windanderung ab.
Rechts ist die Summe beider Anteile dargestellt.
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wih1t, das von einer Riickenwindkomponente in groBerer Hohe innerhald einer
Scherschicht linear auf eine Gegenwindkomponente iibergeht (Gradient Uy <0,
sog. Gegenwindscherung in einem Landeanflug). Dem Bild ist zu entnehmen,
daB der Schubanteil, der der zeitlichen Windidnderung ﬁw(t) proportional ist
(Anteil (2)), betragsmiBig wesentlich gréBer ist als die Schubkomponente
(1), die den Betrag des Windvektors beriicksichtigt. Der notwendige Schub
ergibt sich durch die ‘lherlagerung dieser sehr unterschiedlichen, teilweise
gegeniiufigen Anteile mit den obengenannten Schubanteilen zum Einhalten der
konstanten Referenzbedingungen ohne WindeinfluB.

Bei einer Anderung der Windbedingungen, fiir die das Flugzeug auf dem Gleft-
pfad urspriinglich ausgetrimmt war, lassen sich zwei unterschiedliche Aus-
wirkungen beschreiben

o Werden weiterhin die Stellgliedausschldge konstant gehalten, wie dies
im vorherigen Abschnitt dargelegt wurde, so wird sich der Bahnwinkel y
auf der rechten Seite der Gleichung solange verdndern, bis wieder ein
Kriftegleichgewicht hergestellt ist (ungesteuerte Eigenbewegung);

¢ Wird der Schub auf der linken Seite der Gleichung exakt und ohne zeit-
lichen Verzug an die neuen Windverhdltnisse angepaBt, so bleiben die
Werte im ersten K)ammerausdruck der G1.(73) erhalten, insbesondere
also auch der Bahnwinkel vy {gesteuerte bzw. geregelte Bewegung).

Wihrend im zweiten Fal) die vorgegebene Flugbahn genau eingehalten wird,
ver1dBt das Flugzeug bei der ungesteuerten Eigenbewegung Jje nach Art der
Winddnderung den Gleitpfad nach oben oder nach unten. Vor allem im letzten
Teil der Landung, wenn sich das Flugzeug bereits in Bodennshe befindet,
sind derartige Bahnablagen unter keinen Umstdnden annehmbar und miissen un-
bedingt durch geeignete MaBnahmen vermieden werden.

Mit Hitfe von G1.(43) 148t sich der Zusammenhang zwischen dem stationdren
Bahnwinke) v und den aerodynamischen GroBen V und y, sowie den Horizontal -
und Vertikalkomponenten des Windes ermitteln.
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Es gilt:

(74)

V sin Ya = Wy
y = arc tan < . a 9 > .
V cos Ya t Uyg

Diese Beziehung 138t sich anschaulich in der Geschwindigkeitspolaren dar-
stellen (BILD 36). Der Betricbspunkt auf der Polaren beschreibt die acro-
dynamischen Zustdnde des Flugzeuges gegeniiber der (als ruhend betrachteten)
umgehenden Luft, wdhrend der zugehbrige geoddtische Bahnwinkel y erst nach
Berlicksichtigung der Windkomponenten bestimmt werden kann. Hierbei hdngt
der Polarenpunkt vom eingestellten Schubniveau bzw. beim antriebslosen Se-
gelflug von der beabsichtigten Mission ab.

J

Wg

3ILD 36: Geschwindigkeitspolare eines Segelflugzeugs unter Beriick-
sichtigung des Windeinflusses.

Am Beispiel dieser Segelflugpolare 138t sich verdeutlichen,
daB bereits geringe Aufwinde zu positiven Bahnwinkeln fiih-
ren konnen. Dieselben Einfliisse treten jedoch auch in den
Geschwindigkeitspolaren angetriehener Flugzeuge auf.
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G1.(74) Y4Bt sich dazu verwenden, den neuen Bahnwinkel Y, Zu berechnen, der
sich als stationarer Endwert einstel1t, wenn bei konstant gehaltenen Stell-
gliedausschldgen ein Flugzeug einen Scherbereich wieder verlassen hat, und
wenn nach dem Verlassen andere stationdre Windverhdltnisse vorliegen als
vor dem Einfliegen. Dabei ist der stationdre Bahnwinkel offensichtlich
vol1ig unabhdngig von noch so verwickelten Vorgdngen innerhalb des Scherbe-
reichs, sofern sich konstante Windbedingungen auBerhalb des Bereichs ein-
stellen. Wichtige Randbedingung fiir diese Aussage ist allerdings, daB der
aerodynamische Referenzzustand nicht veréndert wird, etwa durch eine andere
Trimmstellung des Hohenruders oder des Schubhebels.

Wahrend bereits Vertikalwindgeschwindigkeiten von Yug *© -0,5+ -3 m/s aus-
reichen, um einen stationdren Bahnwinkel - v_>0 zu erreichen {wichtig im
Segelflug), ist dieser Wert bei einem Horizontalwind theoretisch nur fiir
Uyg>> 2u berechnen. In der Praxis ist somit efn stationdrer Endzustand
nicht méglich, bei dem das Flugzeug infolge eines Horfzontalwindes zu einem
Verweilen in konstanter Hhe nach Verlassen des Scherbereichs gebracht
wird, ohne daB die beteiligten Krdfte und Momente gedndert werden.

Bemerkenswert ist die Tatsache, daB bei Vorliegen derselben Windverhdltnis-
se vor und nach der Scherung keine Anderung des zum Gleichgewichtszustand
gehorigen Bahnwinkels entsteht ( Yo E Y, ). Innerhalb des Scherbereichs
wiirde es in diesem Fall ausreichen, Fahrt und Bahn nur mit Hilfe des
Héhenruders einzuhalten, wobei allerdings die aerodynamischen Begrenzungen
Vg bzW. a pax zu beachten wiren. Ein solches Flughetriebsverfahren 1aBt sich
gefahrlos jedoch nur dann durchfiihren, wenn die Windverhdltnisse bereits im
voraus und an jedem Ort der Bahn bekannt sind. AuBer in digitalen Simula-
tionsprogrammen diirfte diese Forderung aber nicht zu erfiillen sein.
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4.3 Einfliisse von Windscherungen auf die Flugzeughewegung.

Windscherungen infolge mesoskaliger Strémungsvorgénge werden naturgemdB
umso gefihrlicher fiir ein startendes oder landendes Flugzeug, Je niedriger
si2 auftreten. Man geht davon aus, daB bei Windscherungen, die in Flughthen
iher 2.000 ft (600 m) auf das Flugzeug einwirken, keine ernsthafte Gefdhr-
dung zu erwarten ist, da ein ausreichend groBer Sicherheitsabstand zum Erd-
boden gegeben ist [115). Andert sich jedoch der Wind unvermutet in niedri-
ger Flughthe, so muB bedacht werden:

Je nach Art der Windscherung weicht das Flugzeug liber oder unter die
Bahn ab, wenn keine geeigneten GegenmaBnahmen ergriffen werden;

- Abweichungen iber die beabsichtigte Bahn sind weniger gefdhrlich, da in
der Regel ein Durchstart eingeleitet werden kann;

- Meicht das Flugzeug dagegen nach unten von der vorgesehenen Bahn ab, so
wird die Situation ungleich gefihr)icher. Ohne angemessenen Eingriff
des Piloten bzw. Autopiloten kann es innerhalb kurzer Zeit zu sehr
groBen Hhenabweichungen unter den Gleftpfad kommen, die nicht mehr
tolerfert werden kdnnen.

- Von entscheidender Bedeutung 1st der Flugbahnverlauf, der sich infolge
der angeregten Eigenbewegung des Flugzeugs ergibt. C

Eine Vielzah) von EinfluBgréBen bestimmen den Flugbahnverlauf:
1) Geometrische und flugdynamische Parameter (BILD 37):

- Anfangshthe zy, und hauptsdchlich Endhthe zy (bzw. bei wegabhdngigen
Windscherungen die entsprechenden Flugstrecken) als Begrenzungen des
Scherbereichs;

- die Wellenlidnge Apy, der Phygoidschwingung, die von der Fluggeschwindig-
keit V und der Schwingungsdauer Tp, der Phygoide nach der Beziehung
)\Ph =V Tph abhb’ngt. '
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Gegenwind

ausgetrimmter Flug
auf dem Gleitpfad

.

Reaktion auf

Windscherung \/{ Scherbereich

abklingende
Eigenbewegung

= fandebahn

BILD 37: MaBgebliche Parameter bei einer typischen ungesteuerten
Flugbahn infolge einer Riickenwindscherung.

2) Flugbetriebliche und meteorologische Randbedingungen:

Fluggeschwindigkeit V;

Verhdltnis von Auftrieb zu Widerstand (aerodynamische Gtite);
Eigenschaften der Triebwerke (Fahrtabhingigkeit des Schubes, dyramische
Parameter des Schub-Zeit-Verhaltens);

Referenzbahnwinkel yp, statfondrer Endwert v ;

Trimmzustdnde bzw. Art und Umfang der vom Piloten bzw. automatischen
Flugregler aufgebrachten Anderungen der Stellgliedausschlige;
Windgeschwindigkeitskomponenten vor und nach der Scherung;
charakteristische Parameter der Windinderung, z.B. die Windgradienten.

Angesichts dieser groBen Anzahl von Parametern ist an efne a))gemeingilltige
Definition, unter welchen Randbedingungen eine vorliegende Windscherung fiir
ein bestimmtes Flugzeug gefdhrlich werden kann, nicht zu denken. 1n der
jiingsten Zeit wurde versucht, zumindest bei Teilaspekten efne gewisse
Parameterabhdngigkeit zu heschreiben. So zeigt 2.B. die Arbeft von McCARTHY,
BLICK und BENSCH [43],daB die Phygoidamplituden eine deut)iche Resonanz-
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iberhthung aufweisen, wenn die Anregung durch eine harmonische Horizontal-
windinderung im Bereich der Phygoidfrequenz erfolgt. Vom schwingungstechni- . 0 Gegenwindscherung
schen Standpunkt betrachtet ist diese Erkenntnis nicht iiberraschend. Es muB . Hohe (m} Rickenwindscherung
in diesem Fall jedoch die kritische Frage gestellt werden, oh es sich bei

den sehr kurzfristig verlaufenden Antworten eines Flugzeugs im letzten Teil 8001
der Landung bereits um einen eingeschwungenen Zustand handeln kann, der in
der obengenannten Vertffentlichung vorausgesetzt wird. Geht man von TABEL-
LE 1 aus, so haben sich die Flugzeuge, die in einen DOWNBURST gerieten, im
NDurchschnitt nur etwa 20 bis 50 Sekunden in diesem Strémungsfeld befunden,
was einer Flugstrecke von ca. 1.500 bis 3.500 m entspricht. Das bedeutet,
- dalB bet einer typischen Phygoidwellenlénge von etwa 3.000 m nur eine halhe
bis hdchstens eineinhalb Phygoidschwingungen innerhalb des Gewitterabwinds

stattgefunden haben kdnnen. Fiir diese kurzen Zeitrdume kann sicherlich noch

400

nicht von einem abgeschiossenen Einschwingvorgang gesprochen werden. Die in =

143] angegebenen Werte fiir Hdhen- und Fahrtabweichungen miissen daher kri- ) ) - - -

tisch gewertet werden. % 1 3 3 / 5 6 7 8
— Weg (km

Anhand der Ergebnisse von digitalen Simulationsrechnungen seien die Bewe-

" : : R F1 R - ) ) L
gungsabl&ufe beim Einfliegen eines ungeregelten Flugzeugs in eine Gegenwind BILD 38: Flugbahnverlauf in einer héhenabhingigen Scherung des
und eine Riickenwindscherung niher untersucht. Wir beschrdnken uns dabei auf ‘ - -

. | A ) . Twindes (Grad Wl Horizontalwindes.

thenabha { S adient » . -

eine hohenabhingige Sc er*ung es Horizontalwinde .r "‘ ). Im An- Das Flugzeug ist auf die stationdren Windverhdltnisse
hang A3 ist einc vollstindige Analyse aller vier Windgradienten (uy,,uy,. oberhalb der Scherschicht ausgetrimmt und fifegt mit
WyoWyg) angegeben. ‘ konstanten Stellgliedausschldgen weiter.

Wir betrachten wiederum ein Flugzeug in einem stationdren Landeanflug mit

der Fluggeschwindigkeit Vp = 1,3 Vg und dem Bahnwinkel yp. Die zum ausge- Die zeitliche Anderung des Windes setzt sich nach G1.(68) unter Vernachlis-
trimmten Referenzflugzustand gehdrigen Stellgliedausschldge (Schubhebel- sigung der lokalen Windinderungen zusammen aus:

stellung, HBhenruderausschlag und Klappenstellung) werden fiir die agesamte

Dauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestdrten Ausgangs€lug-

zustandes gehalten. l;w(t) = ugplt) Luy, cos v(t) - uy, sin v(t) ] . (75)

Das Flugzeug fliegt gemdB den Anfangsbedingungen stationdr, d.h.
unbeschleunigt in den Scherbereich ein (_\"K(t} = 0), wobei die stationiren
Windverhidltnisse oberhalb des Scherbereichs beriicksichtigt sein sollen
(BILD 38). Zu Beginn der Stbrung gilt dann nach G1.(51) mit wy = wy = O:

‘.’H
< ) ist.
0

V(t) = -Y(t) , wobei hier V(t)
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a) Gegenwindscherung:

Eine Gegenwindscherung wird gekennzeichnet durch efne zeitliche Winddnderung
ult) < 0. (76)

Im Landeanflug mit v < 0 erfiillen wir in einer Yinearen Horizontalwindsche-
rung diese Bedingung mit einem Gradienten uy, < 0.
/

Der Bewegungsablauf 138t sich qualitativ wie folgt beschreiben:

Nach Einfliegen in den Scherbereich nimmt der Gegenwind zu. Infolge der
Massentrdgheit des Flugzeugs, das zundchst von keiner duBeren Zusatzkraft
beschleunigt wird, verdndert sich die inertiale Bahngeschwindigkeit Vy
anfanglich nicht. Da die Winddnderungen somit schneller ablaufen, als das
trige Flugzeug folgen kann, entsteht eine Zusatz-Relativbewegung zwischen
dem Flugzeug und der umgebenden Luft, die sich entsprechend G1.{51) als
Knderung i der Fluggeschwindigkeit V bemerkbar macht. Der daraus im Verlauf
der Zeit entstehende aAV-Fehler verdndert den Staudruck, was im wesentlichen
zu Abweichungen des Auftriebs fiihrt. Das hat folgende Ursachen:

Im Landeanflug befindet sich das Flugzeug in einer Konfiguration, die durch
entsprechend ausgefahrene Landek)appen einen hohen Auftrieb bei gleichzei-
tig hohem Widerstand gewdhrleistet, um auf diese Weise mit miglichst gerin-
ger Fluggeschwindigkeit und damit verbunden geringer kinetischer Energie
einen vorgegebenen Bahnwinkel einzuhalten. Trotz des im Vergleich zum
Reiseflug groBen Widerstandes fliegt das Flugzeug if.a. mit einer Flugge-
schwindigseit, her der der tur diesc Konfiguration minimale Widerstand
erzeugt wird (BI1LD 39). VerardBert sich, beispielsweise infolge einer Ge-
gcnwindscherung, die Fluggeschwindigkeit, so wird dadurch zwar der Auftrieb
vergrodert, der Widerstand bleibt jedoch nahezu gleich groB. Durch die
Auftrichsliinderung {GroBenordnung AA/G = 8+10 % fiir Uy, = -0,25 s”lwie in
BILD 38) wird das Krdftegleichgewicht in z-Richtung nachhaltig gestdrt. Die
resul tierenden Beschleunigungskridfte haben zunehmende Hohen- und Bahnge-
schwindigreitsabweichungen sowie eine Anregung der Eigenbewegung des Flug-
zeuygs zur Folge. C
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Klappen und Fahr-
werk ausgefahren §
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Rickenwind -
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min g1 o |_={—Gegenwind-
| -AV]+AV| scherung
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BILD 39: Abhiéingigkeit des Widerstandes von der Fluggeschwindigkeit
am Beispiel eines Landeanfluges.

Eine Gegenwindscherung bewirkt efnen flacher werdenden mittlercn Bahnwinkel
innerhalb der Scherung, wobei je nach Art und Stdrke der Windscherung im
Verlauf der Bewegung sogar Werte y> 0 auftreten kénnen (Kurve (I} in BILD
38). Bedingt durch diese Verdnderung des Bahnwinkels y und durch die abneh-
mende Bahngeschwindigkeft uy, wird entsprechend G1.{(75) die am Flugzeug
wirksame Windinderung &H(t) kleiner, d.h. infolge der dynamischen Reaktion
des Flugzeugs verringert sich der EinfluB der duBeren Stdrung. An dieser
Stel'te wird die vereits imADscnnitt 5.5 peschrichene Ruikkuppelung Ger
Flugzustandsgro8en auf den Stdreingang deutlich.

Per Verlauf der Flugbahn ist durch die Phygoidbewegung gapridgt, die wegen
der richtausgeglichenen Krdfte angeregt wird. Wie ein Vergleich des Bahn-
verlaufs innerhald und unterhalb der Scherschicht zeigt, sind in Abhdngig-
keit der Windverhdltnisse unterschiedliche Schwingungseigenschaften des
Flugzeugs vorhanden, die im folgenden ndher analysiert werden. So hat bei-
spielsweise die Bahnschwingung innerhalb der Scherschicht eine kleinere
Wellenldnge als nach Verlassen der Windscherung. Es st wefterhin zu beach-
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ten, daB das Bewegungsverhalten in der Scherung als Einschwingverhalten
dargestel 1t werden kann, das sich aus freier Eigenbewegung und durch die
Windénderung erzwungener Bewegung zusamnensetzt. Nach Verlassen des Scher-
bereichs stellt sich in einom typischen Ausschwingvorgang in einer Ffreien
Schwingung wieder cin stationdres Kriftegleichgewicht ein. Der zugehbrige
stationdre Bahnwinkel gehorcht dann der 61.(74), und die Zeitverldufe von
Hohe und Bahngeschwindigkeit lassen sich unter Zugrundelegung eines konser-
vativen Systems physikalisch anschaulich mit Hi1fe von Energiebetrachtungen
baschrefhen (Austausch zwischen potentieller und kinetischer Energie, vgl.
2.} {951).

Auf die verdnderten dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs unter der Ein-
wirkung eines bestimmten Schergradienten wird im Abschnitt 6 ausfiihrlich
eingegangen,

b} Riickenwindscherung:

Charakteristischer Wert einer flugzeugbezogenen Riickenwindscherung ist eine
Horizontalwinddnderung

Gty > 0. S

Fiir negative Bahnwinkel wird diese Forderung unter Verwendung von G1.(75)
durch einen hbhenabhingigen Horizontalwind mit dem Gradienten Uy; >0 er-
fillt.

Im Gegensatz zu den Abldufen be! einer Gegenwindscherung verkleinert eine
Rilckenwindscherung die aerodynamische Anstrémung V, wodurch der Bahnwinkely
steiler wird. Da die zeitliche Windinderung dy(t) gem. G1.(75) vom Bahnwin-
kel abhéngig ist, verstlrkt sich in diesem Fall infolge des zunehmenden
Bahnwinkels die Wirkung des Windgradienten weiter, d.h. das Flugzeug indu-
ziert sich gleichsam selbst eine immer gréfere Windstérung. Dadurch weicht
das ungesteuerte Flugzeug, wie die Kurve (II) in BILD 38 zeigt, innerhalb
der Windscherung immer mehr von der urspriing) ichen Bahn ab. Stationire
Verhdltnisse kbnnen sich nicht wieder einstellen, solange die Scherung an-
dauert.
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Aus der dynamischen Flugzeugreaktion auf eine Rilckenwindscherung resultie-
ren beim Verlassen des Scherbereichs zumeist gridBere Stérungen der Flugzu-
standsgroBen als bei einer Gegenwindscherung, so daB der sich anschlieBende
Ausschwingvorgang der frefen Phygoidbewegung griBere Amplituden in Fahrt
und Bahn liefert als im vorherigen Abschnitt.

Verbleibt dem Flugzeug. geniigend Raum bzw. Flugzeit, so kann sich nach Ab-
k1ingen der Phygoide wiederum ein stationdrer Bahnwinkel y_entsprechend
den herrschenden Windbedingungen einstellen {G1.{74)). Tritt jedoch die
Windscherung in zu geringer Hohe iiber dem Erdboden bzw. in zu geringer Ent-
fernung zum Flughafen auf, so kann das Flugzeug allein aufgrund der Eigen-
bewegung nicht wieder einen stabilen Gleichgewichtszustand einnehmen.
Greift der Pilot bzw. automatische Flugregler in dieser Situation nicht
oder nur unzureichend (z.B. zeitverzbgert) in das Geschehen ein, so entste-
hen unvermeidiich als Bahnkurven die typischen Absturzprofile der soq.short
landings mit Aufschlagstellen des Flugzeugs meist in unmittelbarer Mdhe der
Landebahn [99].

Eine Analyse des Scherwindeinflusses auf das Bewegungsverhalten eines Flug-
zeugs wire unvollstindig ohne eine Beurteilung der Flugeigenschaften, die
das Fluggerdt aufgrund der verdnderten bzw. neu auftretenden Stabilitdts-
kriterien hat. Nach [104])sind Flugeigenschaften diejenigen Eigenschaften
und KenngrdBen eines Flugzeugs, die die Arbeitslast und das Lefstungsvermd-
gen des Systems - Pilot / Flugzeug - bei der Erfiillung der gestellten
Aufgaben maBgeblich beeinfluBen. Im vorliegenden Fall miissen wir uns fol-
gender Probleme bewuBt sein:

- Ein quantitatives MaB fiir die Angabe von Flugeigenschaften ist oft
nicht vorhanden, so daB als Kriterien meistens bestimmte Mindestforde-
rungen verwendet werden, die aufgrund von Flugversuchen und Pilotenbe-
urteilungen sowie Simulationsrechnungen ermittelt wurden [97). Beson-
ders detailliert sind die Flugeigenschaftsrichtlinien, die fiir MiYitar-
flugzeuge erstellt wurden, z.b. die Military Specifications: Flying
Qualities for Piloted Aircraft [104,105]. Da fiir Verkehrsflugzeuge
keine derart ausfiihrlichen Spezifikationen zur Verfligung stehen, werden
wir versuchen, einige Kriterien aus [104), die urspriinglich fir Flug-
zeuge der Typklasse III ("groBe schwere Flugzeuge von niedriger bis
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mittierer Mangvrierbarke!t") vorgesehen sind, unter Beachtung bestimm-
ter Randbedingungen auch auf unsere Problemstellungen zu ibertragen
Dabei miissen wir auf jeden Fall dem Umstand Rechnung tragen, daB die
Belastungen, dic dem in [104] zur Debatte stehenden f1iegenden Personal
und Material zugemutet werden, u.U. hoher sind a1; in der Verkehrsluft-
fFahrt. Unter diesem Vorbehalt sind alle im folgenden aufgefiihrten
llbertragungen von Flugeigenschaftskriterien zu lesen.

Die Spezifikationen in 1104) enthalten keine Ergebnisse, die aus Flug-
versuchen bzw. Simulationen unter Einbeziehung von Scherwindbedingungen
gewonnen wurden. Weiterhin wird bei der Behandlung der Flugzeug-Lings-
stabilitat (von Bienstdrungen abgesehen) nicht zwischen den Flugzu-
standsgrdBen "Fluggeschwindigkeit V" und "Bahngeschwindigkeit V" un-
terschieden, also die Windgeschwindigkeit Vy = 0 gesetzt. Die auf diese
Weise erstellten Kriterien sagen mdglicherweise nichts oder nur wenig
iiber das Verhalten von Flugzeugen unter Bedingungen aus, in denen Wind
bzw. Windinderungen maBgeblichen EinfluB haben. Eine gesonderte Beach-
tung und Bewertung der in diesen Situationen zusitzlich erwachsenden
Probleme ist daher erforderlich (vgl.z.B. die Forderung nach statischer
Geschwindigkeitsstahilitiit, Abschnitt 6.2.1).
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5. Der ScherwindeinfiuB im linearisierten Gleichungssystem.

5.1 Festlegung des Referenzzustandes

Im Abschnitt 4 sowie ergdnzend im Anhang A3 sind die Ergebnisse digitaler
Simulatfonsrechnungen unter VYerwendung der nichtlinearen Differentialglei-
chungen der Flugzeug-Lingsbewegung dargestellt worden. Wie weiter gezeigt
wurde, lassen sich stationdre Flugzustinde wie 2.B. der stationdre Endzu-
stand nach Abklingen der Phygoidschwingung in konstanten Windverhdltnissen
gut mit Hilfe analytischer Beziehungen berechnen (z.8. G1.(74)). Das dyna-
mische Antwortverhalten des Flugzeugs innerhalb der Windscherung ist Jedoch
auf analytische Weise nicht zu ermitteln, da allgemeine Methoden zur Inte-
gration der Differentialgleichungen (70,71,72) nicht bekannt sind

Gute Dienste leistet hier die bereits zuvor erwdhnte 'Methode der kleinen
Stérungen', nach der die Bewegungsgleichungen linearisiert und dadurch
einer analytischen Betrachtung zugédnglich gemacht werden. Im folgenden s011
diese Methode zur Untersuchung der Schwingungseigenschaften eines Flugzeugs
unter dem EinfluB von Windscherungen und zur Beurteilung der Stabilitdt der
auftretenden Bewegungen angewandt werden.

Es wird angenommen, daB sich das Flugzeug nur geringfilgig aus einem vorge-
gebenen Referenzzustand (Index R), der noch ndher beschrieben werden mug,
entfernt. Fiir diese kleinen Abweichungen werden alle beteiligten Kridfte in
TAYLORreihen entwicke1tA[96]. So gitt z.B. fiir den Auftrieb:

9A

A= A+ %e o+ =k + I BN )

R

In den linearisierten Krdftegleichungen treten also die Referenzwerte im
Bezugsflugzustand und die linearen Ableitungen nach allen Varfablen auf,
die in diesem sog. Betriebspunkt von Bedeutung sind. Hach den linearen
Gliedern werden die Reihenentwicklungen abgebrochen unter dem Gesichts-
punkt, daB alle hoheren Ableitungen vernachldssigbar klein sind gegeniiber
den linearen Anteilen.

Der bei der Linearisierung zugrundegelegte ungestirte Gleichgewichtszu-
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stand, um den herum die Schwingungen auftreten, wird nach Abk1lingen der
Auslenkungen wieder eingenommen, wenn die Bewegung stabil ist.

Als Bezugsflugzustand wihlen wir wie in den vorangegangenen Beispielen
einen aerodynamisch ausgetrimmten Landeanflug wmit der stationdren Flugge-
schwindigkeit Vo, die den 1,3-fachen Wert der StromungsabriGgeschwindigkeit
VS haben s011, und dem Bahnwinkel vp.

Das Flugzeug fliegt zum Zeitpunkt t, mit festgehaltenen Stellgliedausschia-
gen in die lineare Windscherung ein. Fiir den Bewegungsablauf gilt zu Beginn
der Stdrung nach G1.(51):

(S13: ¥ = 0 > ¥(t) = V()

Dieser Zusammenhang wird im folgenden dazu benutzt, den eigentlich insta-
tiondiren Vorgang lber efnen gewissen Zeitraum ndherungsweise zu linearisie-
ren. Der Zeitraum, fiir den dieser Ndherungsansatz noch ausreichend genaue
Ergebnisse liefert, 148t sich anhand eines Vergleichs der auf diese Weise
gewonnenen analytischen Bewegungsverldufe mit den Ergebnissen einer nicht-
1incaren digftalen Simulation fest)egen.

Analog zu den in G1.{78) dargestellten linearisierten Krdften werden auch
filr die beteiliqten ZustandsgrbBen Stdrans§tze aufgestellt, die jJeweils aus
dem ungestbrten Referenzwert der GroBe und der Storbewegung bestehen, z.B.

V() = Vg 4+ sV(D). (79)

Diese Ansdtze und die Gleichungen fiir die linearisierten Krifte werden in
die DOifferentialgleichungen (70,71) eingesetzt. Wir erhalten auf diese
Weise Beziehungen, aus denen sich die zum Referenzzustand gehbrigen GroBezn
wegen der Erfiillung des Krifteglefchgewichts im ungestbrten Zustand gerade
herausheben. £s verbleiben die lincarisierten Differentialgleichungen:

g = X Sy v Xy &V 4 X bay (80}

&y = 1, 6y + Zv sY + Zaw Guw . (21)
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Flir die Ableftungen der Krifte nach den relevanten ZustandsgroBen im Be-
triebspunkt, auch Derivativa genannt, gelten die im Anhang A5 angegebenen
Abkiirzungen. Es Vst anzumerken, da8 nur solche Abhﬁngigkeite;-berﬁcksich-
tigt werden, die in der Praxis auch tatsdchlich von EinfluB sind. So konnen

u.a. die Stdrungen 6o, 83 nach den im Abschnitt 3.3 getroffenen Annahmen zu
Null gesetzt werden.

Die Ortsverdnderung des Flugzeugs in bezug auf das inertiale (ruhende) Ko-

ordinat?nsystem mit dem Ursprung in (Xg,R' Zg,R) wird durch die Gleichungen
beschrieben (BILD 40):

Xglth = Xgp o+ exg(t), (82)
Z4(t)

"

Zgr * Zglt). (83)

Darin bedeuten zunichst noch nichtlinear

8Xg(t) = [up(t) cos y(t) dt, (84)
§Zglt) = - [ug (t) sin y(t) dt. (85)
ke
Sl 0%s

e R

Referenzbahn Xgft), Zy(t)

BILD 40: Zur Definition der zur Linearisferung verwendeten
Koordinatensysteme.

(axg/azg = {pertiales kS, Gxg/szg = mitbewngtes KS).
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Wird, wie beschrieben, die Gilltigkeit der G1.(51) vorausgesetzt, so 1iBt
sich filr die Bahngeschwindigkeit der Stérungsansatz verwenden:

“Kk(t) = Uk R + 6UKk(t). {867

Der Bahnwinkelverlauf liber der Zeit wird durch einen gleichartigen Ansatz
tinearisiert: :

y(t) = YR + sy(t). (87)

Unter Beriicksichtigung dieser Ansitze und mit der in Abschnitt 3.1 begriin-

deten Annahme kleiner Winkel yp, 8y ergibt sich fir den linearisierten
Flugbahnverlauf: .

8Xglt) = Uk,R Lt Bxglt) dt, (88)
CZg(t) = -uKk,R YR t + Glg(t) dt. (89)
Wihrend die ersten Summanden jeweils die Referenzbahn des Flugzeugs be-

schrefhen, enthalten die zweiten Terme die Srtlfchen Abweichungen von die-
ser 3ahn (unter Vernachldssigung der Produkte der StérgroBen):

Gxg(t) = I “Kk(t) dt - uKk,R YR I Sy(t) dt |, (90)
8zg(t) = - vp [uglt) dt - ugy g fov(t) dv . (91)

Aus den Gin.(88-91) folgt durch Differenzieren nach der Zeit fiir die Kompo-
nenten der Bahngeschwindigkeit im geoddtischen Bezugssystem:

6X9(t) = uKk,R - uKk,R YR 5Y(t) - 6”Kk(t) N (92)
GZg(t) = - U R TR O Yk R Sy(t) - vp Suy(t) . (93)

Fiir die GrdBen 8V und 8ay erhalten wir aus den G1n.(42,43):

&V = bup - 8uy - vp Swy + (uyp YRt wypldy - Vp app Say o (94)
Soyg = Ry - oy - SRR g WRLTMR gy
R Vp Yr i

(95)
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Die ortsverinderichen Windkomponenten haben unter Verwendung der Gln.
(88,89) nach der Linearisierung die Gestalt:

6Uw(t) = (wa - Uwz YR) uKk,R t + uNX 6Xg + Uwz 629 » (96)

swyl(t) (Wax = "Wz TRY UkkSRt * Mux 8%g * YWz bZg - {97)
Die ersten Summanden in den G1n.(96,97) entsprechen einem 11inear mit der
Zeit anwachsenden WindeinfluB {Rampe), der die Grundkomponenten des Windes
entlang der in BILD 40 angedeuteten Referenzbahn beschreibt. Die resg11chen
Summanden geben die Winddnderungen wieder, die infolge kleiner drtlicher
Abweichungen von der Referenzbahn als Stdrung auf das Flugzeug wirken.

Wir erhalten schlieBlich durch Einsetzen dieser Beziehungen in die Vineari-
sierten Differentialgieichungen (80,81) und Umordnen, wobei die WindgrdBen
auf der rechten Seite zusammengefaBt werden (Bedeutung der Abkiirzungen fm

Anhang AS):

6ug, - Ky Sugy - Ky 6y = Kpbuy + Kgobwy (98)

-Kybug *t Y - Kyoy = Kgbuy + Kpowy . (99)

Mit Hilfe der in diesem Abschnitt angegebenen Beziehungen entsteht aus dem
urspriinglich hochnichtlinearen Differentialgleichungssystem der Flugzeug-
Lingsbewegung ein lineares System von Differentialgteichungen 1. Ordnung
mit konstanten Koeffizienten. Besonderheit der vorliegenden linearisierten
Bewegungsgleichungen gegeniiber den in der Fachliteratur bisher verwendeten
ist es, daB die Windstorterme éuy und 6wy neben einer tinearen Abhdngigkeit
von der Zeit t auch eine Abhingigkeit von den Ortskoordinaten 6Xg und 62g
des Flugzeugs enthalten (vgl. dazu [97] ).
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Die gesuchten LOsungen des linearisierten Ersatzsystems fir die Flugzeug-
Léngsbewequng in Windscherungen kbnnen 2.8. mit Hilfe der LAPLACE-Transfor-
mation im Bildbereich ermittelt werden [98]. Durch die Transformation der
linearen Differentialgleichungen (98,99) aus dem Zeit- in den Bild- bzw.
Frequenzbereich erhalten wir ein System algebraischer Gleichungen mit kon-
stanten Koeffizienten. Aus den Losungen der Koeffizientendeterminante
kénnen direkt die charakteristischen Eigenschaften der Flugzeugbewegung wie
Schwingungsdauer, Eigenfrequenz, Dimpfung usw. berechnet werden, wihrend
bekanntlich die Grenzwertsdtze zu Aussagen iiber das Systemverhalten fiir
t+0und to=filhren, ohne daB der vollstindige Funktionsverlauf durch Riick-
transformation in den Zeitbereich ermittelt werden muB.

Fiihren wir eine Riicktransformation der Lésungen des )inearen Gleichungs~
systems aus dem B11d- in den Zeitbereich durch, so lassen sich die Zeitver-
l8ufe fiir das 1inearisierte Differentialgleichungssystems bestimmen, von
dem wir ausgegangen waren (G1n.(98,99)). Die transformierten GroBen werden
im weiteren Text durch ein ~-Symbol gekennzeichnet, z.B.:

ﬁKk(S) = £ {uKk(t)} . (100)

Aus dem 1linearisierten Differentialgleichungssystem entsteht dann  in
Matrizenschreibweise folgendes System:

s - Ky -Ky Kk Kn g iy

(101)

-Kv S - Kw Y Kc KD Ww
Wir unterscheiden zwischen der Systemmatrix auf der linken und der Stér -
matrix auf der rechten Seite. Die Transformation der linearisierten Wind-
gleichungen (96,97) liefert fiir die Windvektorkomponenten im Bildbereich:

B o= Cugg - W TR WKGR o3t U Xt up 2. (102)
1 N .
o oy Xt Wy, 2 (103)

Wy Cwygy - W YR) gy g
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In diesen Gleichungen konnen die GrdBen x und z noch ersetzt werden. Durch
Linearisieren und Transformation der Beziehungen (90,91) ergibt sich:

x)
u

( GKk - Ukk,R YR Y) s (104)

nle »f-

z = ( ﬁKk YR - uKk,R ;) (105)

Mit diesen Beziehungen lautet der LAPLACE-transformierte Windvektor :

Uyx=UnzYR | y Upx=UyzYR | § Ugx R ¥ Uyy 1.
. Kk, 1. 1
V. = % + : Ugy Ugy R S (106)
*ux"Wz"R *ux "YWz YR Mux R Y Yz

Der erste Summand ist die bereits in den G1n.(96,97) beschriebene Rampen-
funktion der Grundstromung des Windes, die ndherungsweise die niederfre-
gquente Windinderung wiedergibt. Die beiden anderen Terme hingen von den
Funktionen aKk und ¥ ab, also von dep SystemzustandsgroBen der 1inken Seite
von G1.(101). Die Windstdrungen der rechten Seite sind damit eindeutig mit
dem Eigenverhalten des Systems verkoppelt.

Zur Entkoppelung der Gleichungen fassen wir die Terme, die von den Zu-
standsgroBen des Flugzeugs abhingig sind, jeweils auf der 1inken Seite der
Gleichungen zusammen. Mit der Abkilirzung fiir die Rampenfunktion des Windes

Uy Uy Y
Wz 'R
W= Wx Wz Ukk,R {107)

52
¥ux ™WzYR

und der Einfiihrung weiterer Abkiirzungen (s. Anhang A5) erhalten wir aus
G1.(101) nach der Entkoppelung auf der linken Seite die erwetterte System-
matrix, wihrend die rechte Seite von der nur noch von s abhdngigen
StorgroBe w und der zugehdrigen Eingangsmatrix gebildet wird. Die erweiter-
te Systemmatrix beschreibt die durch den Wind beeinfiuBte Eigenbewegung.
Wir erhalten nach beidseitiger Multipliikation mit s das endgiiltige Glei-

chungssystem in Matrizenschreibweise:



us * KoY or Ugk

Entkoppeltes System der Bewegungsgleichungen

s

W (108)

- 0T -

Uk ,R

s2
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5.4 Die charakteristische Gleichung der Flugzeughewequng in Windscherung.

Durch die Berechnung der Determinante der erweiterten Systemmatrix aus
G1.{108) erhalten wir die charakteristische Gleichung, deren Wurzeln die
Eigenwerte der Bewegung eines Flugzeugs in einer Windscherung sind. Es
entsteht eine algehbraische Gleichung 4. Grades der allgemeinen Form

3 2
s+ ags + azs + a; st a; = 0. (109)

Die Beriicksichtigung der Wind- und Scherwindeffekte fiihrt dazu, dall der
charakteristischen Gleichung der urspriinglichen Systemmatrix (G1.(101)),
die vom 2. Grade war, 2zwei weitere Eigenwerte hinzugefiigt werden, die
bereits im Abschnitt 3.3 als HGohenwurzel bzw. MWegwurzel eingestuft wurden.

G1.(109) 1&Bt sich nach Zerlegung in Linearfaktoren auch schreiben als:
(s -s;) {s-52) (s -53)(s-s4) = 0. (110)

Fassen wir die Wurzeln s, und s, als die erfahrungsgemdl 2zu erwartenden,
konjugiert komplexen Wurzeln der {windbeeinfluBten) Phygoide auf, wihrend
sy der Eigenwert des Horizontalwindanteils und sy der Eigenwert des Verti-
kalwindanteils sein sollen, so ergibt sich aus G1.(110):

2

(s + 2 Duwgs + m:) (s = s3) (s -s4) = 0 (111)

mit den Substitutionen:

20 wy = -{s; + s,}, {112)

o * s s . (113)

In den nachfolgenden Abschnitten wird untersucht, welche Eigenwerte sich
bei bestimmten Wind- und Scherwindverhdltnissen ergeben. Inshesondere ist
die frage zu kldren, ob die zusdtzlich entstehenden Eigenwerte s, und sy,
iber die hier noch keine weiteren Aussagen getroffen wurden, unabhéngig
voneinander auftreten, also als reelle Wurzeln zweier aperiodischer Bewe-
gungen, oder ob sie miteinander verkoppelt sind und unter Umsténden zu
einer neuen Eigenschwingungsform neben der Phygoide {und der auBer acht
gelassenen Anstellwinkelschwingung) filhren.
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Nach dem VIETAschen Wurzelsatz gelten folgende Zusammenhidnge filir die Wur-
zeln und die Koeffizienten des charakteristischen Polynoms (61.(109)):

S, *+ Se *t sy t s, = -3y, (118)

S, Se : Sy S Y 5 Sy

Sz S3 *+ S2 S,
+ sys, = az , (115)
$;5253 * 51525, * S2838, T -3, {116)
5152535, = 3 - (117}

Diese Beziehungen werden fn der Mathematik zur L8sung algebraischer Glei-
chungen n-ten Grades mit ganzzahligen Koeffizienten benutzt und eignen sich
im vorliegenden Fall vorziiglich zum Auffinden von Niherungs18sungen fir die
Eigenwerte des Systems -Flugzeug / niederfrequente Windscherung -. So las-
sen sich die G1n.{114-117) wesentlich vereinfachen, wenn z.B. ein Eigenwert
zahlenmdBig sehr klein gegeniiber den anderen und damit fiir die Bewegung
ohne Bedeutung ist. Setzt man diesen Eigenwert in den obigen Gleichungen zu
NuY1, so filhren die verbleibenden Bezichungen zu einfachen Bestimmungsglei-
chungen filr die nicht zu vernachlissigenden Eigenwerte. Wie im folgenden
gezeigt wird, konnen auf diese Weise die Einflilsse der einzelnen Windgra-
dienten auf die Eigenwerte der Flugzeugbewegung untersucht und die maBgeb-
Jichen Auswirkungen sichtbar gemacht werden.
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6. Untersuchung des Scherwindeinflusses auf die Stabilitit.

6.1 EinfluB stationdrer Windkomponenten.

Bevor der EinfluB der Gradienten des Windes auf die Stabilitit der Flug-
zeug-Ldngshewegung behandelt wird, sei zuniichst untersucht, in welcher Wei-
se das Windniveau, also der Antei) der stationiren Windkomponenten, die
Lage der Eigenwerte verindert.

6.1.1 Konstanter Horizontalwind.

Setzen wir in den der 61.(108) zugrundeliegenden Gleichungen die Vertikal-
windkomponente g und alle Gradienten ‘“wx’"wz-wwx-"wz) zu Null, so sind
die im Anhang A5 erklédrten Ausdriicke Ky-Ky:Kg-Kp ebenfalls Null. G1.(111)
reduziert sich damit auf eine Gleichung zweiten Grades und Yiefert die von
der Horizontalwindkomponente beeinfluBten Efgenwerte der Phygoide. Diese
stehen mit G1.(108) in folgendem Zusammenhang:

(108): (s -Kp) (s - Ky) - KKy

= 5% 4 s (Kp - Ky) + (KK - KyKy) = O, (118)

(111): s? + s (2Dwy )+ wh = 0. (119)

Durch Koeffizientenvergleich der Gin.(118) und (119) und Ersetzen der Ab-
kilrzungen ergibt sich fiir die Kreisfrequenz der zugehdrigen ungedimpften
Schwingung in Abhdngigkeit vom Horizontalwind Uhg:

wg = (Kpky - Kgky) = (G2 = Zg0) (1 + ug/V) (120)

Die beiden Derivativa Zy und ZY sind der Bahngeschwindigkeit Vg umgekehrt
proportional. Fiir kleine Bahmwinkel y kdnnen wir die Vereinfachung nach G1.
(44) benutzen, um den zweiten Klammerausdruck der rechten Seite von GI.
(120) herauszukiirzen. Naherungsweise 1ist damit die Eigenfrequenz wg der
Phygoide unabhdngig vom Horizontalwind Uyg {vgl.  auch BILD 41). Mit Hilfe
linearisierter Bewegungsgleichungen kdnnen wir auf diese Weise selhst den
Sonderfall  behandeln, daB die Horizontalwindkomponente die Stirke der
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Fluggeschwindigkeit erreicht und das Flugzeug somit gegeniiber der Erde
stillsteht (das entspricht den Bedingungen in einem Windkanal):

Uwg = -V hd VK = 0.

Im BILD 4] ist die Verschiebung der Phygoidwurzeln unter dem EinfluB einer
konstanten Horizontalwindkomponente im Bereich

-V < Ugg € HV (V=72 m/s)

fiir den untersuchten Fall eines Landeanfluges mit Yp = -3% dargestetlt, wo-
bei als Beispielflugzeug ein GroBraumflugzeug vom Typ AIRBUS A300 diente
(Anhang A4). Im Bild eingetragen sind die Ergebnisse der Stabilitdtsrech-
nungen mit Hilfe der Niherungsheziehungen, also unter Vernachlassiqung der
Momentengleichung, sowie die Wurzelorte unter Beriicksichtigung der Anstell-
winkelschwingung (vollstdndige Losung der linearisierten Differentialglei-
chungen). Es zeigt sich, daB die Naherungsldsungen brauchbare Ergebnisse
liefern. Wir erhalten an dieser Stelle eine Bestdtigung fiir die im Ab-
schnitt 3.3 getroffene Annahme, daB die Auswirkungen der Anstellwinkel-
schwingung bei der Betrachtung der Windeinfllisse auf die Flugzeug-Lingsbe-
wegung vernachldssigt werden konnen.

Die Phygoide bleiht im oben angegebenen Horizontalwindbereich stabil. Ein
stationdrer Horizontalwind hat nur einen geringen EinfluB auf die Féequenz
der langsamen Bahnschwingung im Landeanflug, wihrend die Démpfung gegeniiher
dem Fall ohne Wind um £17 % variiert. Dies ist wie folgt zu erklaren:

Fiir den D&mpfungsexponenten (Abklingkonstante) kann ndherungsweise
gesetzt werden:

§ = D ow T Xy /2, (121)

wobei sich fiir das Derivativ XV einsetzen 1&6t:

Xy = —24’; V'S (2C, sinay ~2Cycosay)+ Fy/m (122)
mit Fy = OF /av,

BILD 41: EinfluB der stationdren Windkomponenten Uy
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y=-3°,V=72"%
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Phygoide im Landeanflug.
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Der Ddmpfungsexponent & der Phygoide wird durch zwei Einfliisse verdndert:

- zum einen durch den Anteil des Horizontalwindes, der sich infolge der
Neigung y der Flugbahn als bahnbezogene Auf- bzw. Abwindkomponente der
Form

Wik T Uyg siny = -V sinay (wwg = 0) (123)
imWindanstellwinkel ay &uBert (BILD 41, vgl. 61.(45)). Dieser Anteil
fiihrt im wesentlichen zu einem Kippen des Auftriebsvektors in oder

entgegen der Flugbahnrichtung, wodurch in erster Linie die Krdfte-
verhdltnisse in der Widerstandsgleichung (70) verdndert werden. Der

erste Summand in G1.(122) gibt diesen EinfluB wieder; .

X
g~ ¥<0
= Ywg
\ //(‘f W
ozal -  \[ Ve
/ GL.(124)
Xy

BILD 42: Zur Darstellung der flugbahnbezogenen Vertikalwind
komponente wy, entsprechend den GIn.(123,124).

- zum anderen wurden bei der Berechnung der Eigenwerte in allen Fdllen
dieselben Referenzwerte fiir Vp und vp zugrundegelegt. Das bedeutet nach
den Ausfiihrungen im Abschnitt 4.2, daB sich der Referenzschub proportio-
nal zum jeweiligen Windniveau &ndern muB. Verwendet man G1.(39), so 1406t
sich dieser EinfluB auch als flugleistungsméBige Angleichung des Flug-
windneigungswinkels Y, beschreiben: Bei konstant gehaltenemBahnwinkel vp
wirkt sich ein gelinderter Windanstellwinkel ay auf y, aus

Ya % YR - Gy

- 111 -

Die Anpassung des Schubes an die Gegenwind- bzw. Riickenwindkomponente
schldgt sich im Derivativ Fy nieder. Uber die veriinderten Flugleistungen
entsteht so ein geringer indirekter EinfluB des Horizontalwindes auf die
Phygoide.

Beide Effekte treten jedoch nur im Zusammenhang mit einem Bahnwinkel vp {0

‘auf, wenn also die Flugbahn einen geoditisch inertialen Bezug erhdlt. Im

Horizontalflug verschwinden diese Einfliisse eines konstanten Horizontalwin-
des erwartungsgemdB. In diesem Fall handelt es sich bei dem Flugwindachsen-
system um ein gleichformig gegenliber der Erdoberfliéche bewegtes Koordina-
tensystem, daB also ebenfalls ein inertiales Bezugssystem darstellt. Es
leuchtet ein, daB die Eigenwerte der Phygoide nicht von der Wahl des Koor-
dinatensystems, in dem sie ermittelt und beschrieben werden, abhéngig sein
konnen. Erst wenn auch im Horizontalflug ein bestimmter Ort zu einem be-
stimmten Zeijtpunkt eingehalten werden soll (rdumlich: 4D-Navigation), &n-
dern sich diese Yoraussetzungen, so da8 eine Abhdngigkeit der Phygoid-
eigenwerte vom Horizontalwind zu erwarten ist.

Geht man von realistischen Werten fiir den stationdren Horizontalwind aus
(|uwg| < 30m/s), so kann der EinfluB auf die Phygoide mit guter Genauig-
keit vernachldssigt werden. Wir begehen somit keinen groBen Fehler, wenn
wir zur Vereinfachung der Rechnungen setzen:

Uwg’R = 0.

6.1.2 Konstanter Vertikalwind.

BILD 41 enthdlt weiterhin die Wurzelorte der Phygoidbewegung unter dem
EinfluB einer konstanten Vertikalwindkomponente, die im Bereich

-15m/s < Wy < 415 m/s

variiert wurde.
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Auch hier ist ein nennenswerter EfnfluB nur bei der Dimpfung D der Phygoide
festzustellen. Wie {m Fall des stationdren Horizontalwindes lassen sich
zwei Dampfungsanteile unterscheiden, die von der Windkomponente abhingen:

- der Windanstellwinkel o ist dem Anteil des Vertikalwindes senkrecht zur
Bahnachsenrichtung proportional {BILD 42):

Wyk = Wyg COS Y = -V sin ay (uwg = 0) (124)

Bei kleinen Bahnwinkeln und auch bei Yp = 0 besteht somit eine starke
Abhingigkeit dieses Winkels von der, Auf- bzw. Abwindkomponente;

- Zum Einhaliten einer vorgegebenen Fahrt Vp und eines Bahnwinkels YR b
der stationdre Schub entsprechend der Vertikalwindkomponente verdndert
werden. Uber das Derivativ Fy gelangt dieser SchubeinfluB in die Glei-
chung fiir den D&mpfungsexponenten §.

Aufgrund der bestehenden flugleistungsmdBigen Randbedingungen (maximaler
bzw. minimaler Schub, maximal erreichbarer Widerstand im Landeanflug) kén-
nen die vorgegebenen Werte fiir Fahrt und Bahn nur in einem begrenzten Ver-
tikalwindbereich stationdr erflogen werden (A300: ~15 m/s ¢ Wig < '+4 m/s).
Bei grtBeren stationdiren Aufwinden miiBte der Widerstand vergroBert werden,
im Landeanflug z.B. mit Hilfe der Spoiler oder durch Umkehrschub, wihrend
groBere Abwindkomponenten nur mit Hilfe stdrkerer Triebwerke Ube}wunden
werden kdnnen.

Wegen der geringen Anderungen der Phygoidwurzeln kénnen beim Yorliegen
realistischer Auf- bzw. Abwinde (Iwwgl < 4 m/s) die Einfliisse stationdrer
Vertikalwindkomponenten auf die langsame Bahnschwingung ndherungsweise
vernachldssigt werden, zumindest im hier untersuchten Landeanflug mit dem
Bahnwinkel yp = -3% Tritt bei einem Steigflug, also mit Bahnwinkeln YR> 0°,
ein Abwind auf, so iiberlagert sich dem bekannten destabilisierenden Effekt
des positiven Bahnwinkels zusdtz)ich der entddmpfende EinfluB des Vertikal-
windes. Fiir die nachfolgenden Betrachtungen 1aBt sich daher ohne groBen
Fehler zur Vereinfachung der Rechnungen ansetzen:

"Ng,R = 0.
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Untersucht man die Auswirkung der Elemente des Gradfenten des Windvektors
in der x-z-Ebene, ‘
grad(Vy) =

jeweils einzeln, so lassen sich zwei Fdlle unterscheiden:

a) Eine Einzeluntersuchung unter Verwendung der Hauptdiagonalelemente uy,
bzw. w,, bei gleichzeitigem Nullsetzen der anderen drei Gradienten
zeigt, daB der Koeffizient ap der charakteristischen Gleichung (109)
Null wird, da der erste Klammerausdruck in jedem Fall verschwindet:

wo ) (1 -+y2) .

a0 ~ (uNz "wx B uNx Wz R

Das charakteristische Polynom reduziert sich damit um einen Grad (sy =0)
auf:
s 4 2, st a,s+a; =0 (125)

bzw. entsprechend der Schreibweise fn G1.(111):
(s + 2Dy s +uwg) (s -s5)= 0. (126)

Neben der durch den Windeinflu8 verénderten Phygoide tritt in diesem
Fall jeweils ein weiterer aperiodischer Eigenwert auf.

b) Eine Einzelbetrachtung der Nebendiagonalelemente uy, bzw. w,, von
grad(¥,) ergibt, daB auBer dem Koeffizienten ag auch der Koeffizient a,
in 61.(125) verschwindet, so daB lediglich die Gleichung fiir die verdn-
derte Phygoide verbleibt:

(s +2Dwys*ug) = 0. (127)

Wird die Windinderung durch Nebéndiagonalelemente charakterisiert, so
existiert also keine 'Wegwurzel' bzw. 'Hohenwurzel'.

Eine physikalische Erkldrung dieser unterschiedlichen Auswirkungen wird in
der Folge noch angegeben.
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Wir werden im folgenden zundchst die Auswirkungen jedes einzelnen Gradien-
ten (unter Nullsetzen der jeweils anderen drei Gradienten) auf das dynami-
sche Bewegungsverhalten eines ungesteuerten Flugzeugs untersuchen . Gegen-
iber den in Abschnitt 4 verwendeten linearen Windscherungen gehen wir im
vorliegenden Fall davon aus, daB die Scherungen nicht auf einen bestinmten
Bereich begrenzt sind, sondern von einem Anfangszeitpunkt t, an beliebig
lange wirken. Dabei werden sowohl Horizontal- als auch Vertikalwindscherun-
gen mit konstanten Gradienten betrachtet. ’

Im Abschnitt 6.4 wird dann auf das in Abschnitt 2.4 entwickelte technische
Model1 efnes Gewitterfallwindes zuriickgegriffen und ein ungesteuerter Flug
durch ein Stromungsfeld analysiert, das durch eine Kombination aus den
beiden konstanten Gradienten Uy, und wy, charakterisiert wird.

Um die entstehenden Bahnkurven untereinander vergleichen zu k&nnen, setzen
wir den Beginn des Scherbereichs efnheitlich auf den Bahnpunkt fest, an dem
das Flugzeug auf einem vorgegebenen -3°-Gleitpfad die Flughthe H = 2.000 m
passiert (Abstand zum Gleitpfadsender: X = -38.162 m). Der Referenzgleit-
pfad ist in allen Darstellungen als Bezugsflugbahn eingetragen.

6.2.1  Einflug des Gradienten uy,.

Als erstes wird die Knderung des Horizontalwindes ldngs des F1u§wege§,
auwg / ax = Uy s betrachtet; die librigen Gradienten Uy 79 Wigx und Wiz seien
Null. Der Horizontalwind hidngt damit von dem Weg ab, den das Flugzeug
zuriicklegt, so daB auf diese Weise die in BILD 33b angedeutete Wegriick fiih-
rung auf den Stdreingang des Flugzeugs realisiert wird. Als zusdtzlich ent-
stehender Eigenwert ist die aperiodische Wegwurzel 2u erwarten.

Als Beispiel fiir ein meteorologisches Szenarium mit einem {iber groBere
Strecken (bzw. Zeiten) konstanten Gradienten uy, kénnen wir die in Ab-
schnitt 2.4 behandelten Strbmungsvorgdnge in einem Gewitterfallwind ange-
ben, wo allerdings Uy in Kombination mit einem Gradienten wy, auftritt
(die Auswirkungen dieser Gradientenkombination werden spiter analysiert).
Fliegt ein Flugzeug lingere Zeft in konstanter Hthe, wie z.B. bei Start im
Fall IV des Anhangs A2, so kommt die bestehende Hohenabhdngigkeit des Verti-
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kalwindes nicht zum Tragen {az = 0}, und eine Anderung des Windvektors ent-
steht allein aufgrund des wegabhdngigen Horizontalwindes.

In der analytischen Untersuchung wurde der Gradient uy, im Bereich
-0,1 < uy, < 40,1 57!

variiert. In der Natur diirften Werte von
-0,08 < oy, < 40,04 57}

als realistisch anzusehen sein (vgl. TABELLE 1 und die gemittelten Maximal-
werte absoluter Windscherungen in Gewitter-Béenfronten in BILD 25).

In BILD 43 ist der Verlauf der Wurzelorte der Phygoide bei Variation der
Gradientenwerte uy, dargestellt, in BILD 44 die Lage der zugehdrigen Weg-
wurzeln. In beiden Bildern sind sowohl die Ergebnisse der Ndherungsbezfe-
hungen (80,81) als auch die Verldufe unter Beriicksichtigung der Momenten-
gleichung (Einbeziehung der Anstellwinkelschwingung) wiedergegeben.

Aus BILD 44 bzw. unter Verwendung der in Abschnitt 5.4 angegebenen VIETA-
schen Wurzelsdtze 13808t sich ermitteln, daB der Verlauf der reellen Wurzel
sa in Abhingigkeit vom Parameter Uyx» zumindest im obengenannten
Hauptwertebereich, mit guter Ndherung durch die einfache Bezichung

s = Uy, (128)

beschrieben werden kann. Danach erzeugen negative Horizontalwindgradienten
Uy x (Gegenwindscherung entsprechend Abschnitt 4.3a) aperiodisch geddmpfte
Wegwurzeln, wihrend positive Gradienten (Riickenwindscherung entsprechend
Abschnitt 4.3b) aperiodisch angefachte, also instabile Wurzeln 1iefern.

Zur Erkldrung dieser Wegwurzeln sind in BILD 45 die Zeitverldufé der Ge-
schwindigkeiten ug, und V bei einem Flug durch einen Scherberefch mit dem
zeitlich unbegrenzt wirkenden Gradienten uy,, dargestellt. Die Ergebni@se
stammen aus nichtlinearen digitalen Simulationsrechnungen. Wihrend die
Bahngeschwindigkeit uyg,, offensichtlich einer e-Funktion gehorchend, stdn-
dig anwidchst, stellt sich die aerodynamische Anstromgeschwindigkeit V mit
abklingender Phygoidbewegung wieder auf den urspriinglichen Referenzzustand.
ein. Beriicksichtigen wir dieses Bewegungsverhalten fiir groBe Zeiten (lang-
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BILD 43: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhdngigkeit vom
Gradienten Ux einer wegabhdngigen Scherung des Horizontal-
windes.

Eine Erlduterung der eingetragenen Flugeigenschafts- LEVEL
ist auf S.126 zu finden.
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BILD 44:  Abhdngigkeit der reellen Wegwurzel vom Gradienten Uiy einer
wegabhdngigen Scherung des Horizontalwindes.
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BILD 45: Zeitliche Verldufe der nichtlinear simulierten Bahngeschwin-
digkeit Vy(t) und der Fluggeschwindigkeit V(t) sowie der
aperiodischen Wegwurzel nach G1.{132) {Langzeitverhalten).

seitverhalten) in der Glefchung fiir die Bahnbeschleunigung {61.(62)), indem
wir setzen:

Vs 0 fir teo

und vernachldssigen den Ausdruck V ia ay als klein gegeniiber den anderen
Ausdriicken in G1.(62), so erhalten wir als gesuchte Differentialgleichung
fir die apariodische Wegquurzel:

U = ng cos y fir t e, (130)
Mit cos v =1 und unter Verwendung von G1.(75) vereinfacht sich die Bewe-~

gungsgleichung fiir die der Phygoide iiberlagerten aperiodischen Bewegung zu:

Ugk v Uk Uuyx =0 (131)
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mit der Losung dieser einfachen Differentialgleichung:

wa't
Ugy = uKk,R ‘e = VK‘t)- (132)

In BILD 45 ist dieser Verlauf fiir einen Gradienten uy, >0 gestrichelt ein-
getragen. Es ist eine gute Ubereinstimmung zwischen dem Langzeitverhalten
des analytischen Verlaufes nach G1.(132) und dem nichtlinear berechneten
Geschwindigkeitsverlauf festzustellen. Da der Geschwindigkeitsverlauf nach
G1.(132) bereits eine Bahnbeschleunigung GKk fir den Zeftpunkt t = 0 ein-
schlieBt (vgl.G1.(131)), das trige Flugzeug tatsdchlich aber aus einer
gleichformigen Bewegung heraus beschleunigt wird, entsteht in der nicht-
linearen Zeitantwort ein Schleppfehler. Gleichzeitig ist im letztgenannten
Zeitverlauf erwartungsgemdB der Schwingungscharakter der langsamen Bahn-
schwingung zu finden, den die vereinfachte Gleichung (132) nicht wiederge-
ben kann.

Bei positiven uy,-Gradienten wichst die Bahngeschwindigkeit iiber alle Gren-
zen, wenn der Gradient zeitlich unbegrenzt wirkt. Da in bezug auf diese
ZustandsgroBe kein Beharrungszustand erreicht wird, ist das Bewegungsver-
halten als instabil zu bezeichnen.

Am Beispiel eines Gradienten uy, <0 seien die analytischen Gleichungen
entwickelt, die zur Beschreibung der Flugbahn fiir gro8e Zeiten (t-+<«, Lang-
zeftverhalten) verwendet werden konnen.

Fiir negative uy,-Gradienten fiihrt die Wegwurzel dazu, daB die Bahngeschwin-
digkeit immer weiter abgebaut wird, bis sie schlieBlich als Grenzwert Null
erreicht. Zu diesem (sehr theoretischen) Fall gehdrt dann die Windge-
schwindigkeit Uyg = -V cos v, sowie entsprechend G1.(74) der stationdre
Bahnwinkel y_ = -90°. Da die Bewegung in Richtung auf den Gleichgewichts-
zustand Vg, = 0 erfolgt, ist die Wegwurzel fiir negative Gradienten als
stabil einzustufen. Untersuchen wir das in BILD 46 dargestellte Zeitverhal-
ten von Bahngeschwindigkeit und Bahnwinkel, wobei wir uns auf den mittleren
Verlauf konzentrieren und die aus der Phygoidbewegung stammenden schwin-
gungsformigen Verldufe der ZustandsgrdBen nicht weiter diskutieren wollen,
so konnen wir feststellen:
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BILD 46: Zeitveridufe von Bahnwinkel, Bahngeschwindigkeit und Fluggeschwindigkeit

in einer wegabhdangigen Scherung des Horizontalwindes (uwX).

Aus Obersichtlichkeitsgriinden ist nur ein Teil des V(t)-Verlaufes dargestellt.
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- Der Bahngeschwindigkeitsverlauf 1dBt sich gut mit Hilfe der 61.(132)
heschreiben. Der Grenzwert dieser Gleichung strebt allerdings fir .tow
gegen Null und charakterisiert damit genaugenommen die Bahngeschwindig-
keitskomponente Ugq = ig, wihrend der nichtlineare Verlauf von Vi erken-
nen 13Bt, daB sich die Bahngeschwindigkeit mit zunehmend steiler werden-
der Bahn schlieBlich an der Wert des polaren Eigensinkens

ﬁR - Vo sin vpp = . Vkr sin vp  lwyg = 0) (133}
annihert. Auf diesen Wert war das Flugzeug vor Beginn der Scherung
urspriinglich ausgetrimmt, so da8 es flugphysikatlisch anschaulich, wenn
das Eigensinken auch im langfristigen Bewegungsverlauf erhalten bleibt.

- Der Bahnwinkel wird beim Einfliegen in den Scherbereich zundchst: flacher
und erreicht positive Werte, so daB das Flugzeug liber den vorgcgebencn
Gleitpfad abweicht. Mit weiter andauernder uy -Scherung und abnehmender
Bewegung in xg—Richtung (BILD 47) wird die Bahn wieder steiler, und der
Bahnwinkel ndhert sich schlieBlich dem bereits oben genannten Grenzwert
von -90°. Aus 61.(132) 148t sich niherungsweise durch Integration und
Grenzwertbildung der nach Eintritt in die Scherung maximal in xg-Rich-
tung zuriickzulegende Weg ermitteln:

Xg (=) = Vg [uyy mit Vg, 0, xg =0 (134)

Dieser Grenzwert ist in BILD 47 eingetragen.

Eine ndherungsweise Beschreibung des Bahnwinkelverlaufs gewinnen wir aus
einer Betrachtung des Leistungsgleichgewichts fiir den vorliegenden Lande-
anflug (Anhang A6). Es ergibt sich

-uwx; t
y(t) = arc tan (tan ygp e -Vpux /7 9) (135)

Setzen wir diesen analytischen Verlauf sowie das Zeitverhalten der Bahnge-
schwindigkeit nach GY. (132) in die Gln. (66,67) ein, so erhalten wir nach
Integration den in BILD 47 gestrichelt eingetragenen mittleren Bahnverlauf.
Es ist eine sehr gute Ubereinstimmung zwischen den Ergebnissen der nicht-
Jinearen Simulation und den Niherungsrechnungen gegeben, selbst fm Zeft-
bereich kurz nach Einflug in die Scherung. Gehen wir davon aus, daB heutige
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BILD 47: Bahnverlauf eines ungesteuerten Flugzeugs in einer '
wegabhdngigen Scherung des Horizontalwindes lug, ).
LEVEL 2
N
Flugregler die 1in den letzten Bildern zu erkennende Phygoidbewegung. ohne
welteres unterdriicken knnen, so ist zu erwarten, daB sich bei fehlender LEVEL3
Scherwindkompensation auch im automatischen Flug ein entsprechender mittie- % <
rer Bahnverlauf einstellt. — + + o ¢ + +
-01 -0,05 0 005 01
Wie wir den GIn.(132) und {135) entnehmen kdnnen, hingt die GréBe der Uwx (s~
Bahnabweichungen auBer von dem Gradienten Uyx Nur noch von der Flugge-
schwindigkeit Vp und in geringem MaBe vom Referenzbahnwinkel Yyp ab: Je i
gréBer die Fluggeschwindigkeit gewlhlt wird, umso gréBere Bahnabweichungen BILD 48: Halbwertzeiten und Doppelwertzeiten der
sind zu erwarten. aperiodischen Wegwurzel als Funktion ei-
' nes wegabhdngigen Horizontalwindes (uy ).
Die aperiodische Verdnderung der Bahngeschwindigkeit 148t sich im Haupt- Die eingetragenen F1ugeigenschaf§5fordergngen
wertebereich von uy, als langsamer Vorgang charakterisieren; der mit dem in entsprechen den Kriterien fiir Spiralstabi-

. 1itdt nach [104].
BILD 48 dargestellten Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten abliuft. Es liegt

nahe, die aperiodische Wurzel mit der statischen Stabilitdt des Flugzeugs
in Zusammenhang zu bringen, dhnlich den Uberlegungen in [103] . Wie jedoch
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der Fahrtverlauf in BILD 45 bzw. BILD 46 zefgt, 1st die statische Geschwin-
digkeftsstabilitit weiterhin vorhanden, zumindest bei der aerodynamischen
Anstromgeschwindigkeit, der fiir das Krdftegleichgewicht maBgeblichen GroBe.
Andererseits hdngt das stationdre Gleichgewicht der Krdfte nicht von der
Bahngeschwindigkeit V¢ ab, so daB8 mit anwachsendem bzw. &bnehmendem Hori-
zontalwind efn unterschiedliches dynamisches Verhalten von Fluggeschwindig-
keit und Bahngeschwindigkeit moglich wird, wie es in den BILDERN 45 und 46
zum Ausdruck kommt. N
Neben der Auswirkung auf die Wegwurzel hat der uy,-Gradient auch EinfluB
auf die Lage der Phygoidwurzeln. In BILD 43 ist ein hyperhelfﬁrmfger Ver-
lauf der Wurzeln der 1angsamen Bahnschwingung 1n der GAUSSschen Zahlenebene
zu erkennen, wobel im wesentlichen die Ddmpfung der Phygoide verdndert
wird. Babei kann das System sogar entdimpft werden, allerdings beim vorlie-
genden Beispielflugzeug erst bei den bereits recht ungewbhnlichen Gradien-
tenwerten von uy, <-0.03 s™1. Auf die Parameterabhiingigkeit dieses Zahlen-
wertes wird im folgenden noch eingegangen.

Wenden wir die Naherungsldsung G1.(128) auf das charakteristische Polynom

in der Schreibweise nach G1.(126) an, so konnen wir fiir die Phygoidwurzelin
den Niherungsansatz ermitteln:

ST b sy - Xy - 20+ (X2, - ZyK ) oy, lug, + Xy - Z) = 0. (136)

Daraus erhalten wir filr die vom WindeinfluB veridnderte Phygoide:

die Abklingkonstante Spp = 6p t+ 0.5uy, (137)
die Krelsfrequenz der
ungeddmpften Schwingung U;ph = ng + oy, luyy + Xy - ZY) (138)

mit der Abklingkonstanten 8p und der Kreisfrequenzuwgy der zugehdrigen unge-
ddmpften Schwingung chne WindeinfluB.

Die Abklingkonstante &p, (Realteil der Phygoidwurzel) ist iinear von uy,
abhéngig, wobei der Gradientenantefl in 61.(137) den Anteil §p der urspriing-
lichen Phygoiddimpfung libertreffen kann. A)s Grenzwert fiir das Erreichen
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der absoluten Stabilitdtsgrenze (§py = 0) ermitteln wir aus G1. (137) den
Gradienten:

Xy + 1, = 285 (p, =0} . (139)

Unx,grenz Y

Der G1.(122) entnehmen wir, daB das Derivativ Xy im wesentlichen vom aero-
dynamischen Referenzzustand bestimmt wird (~V, CA,CN) wihrend das Derivativ
(Anhang AS) dem Bahnwinkel und der Bahngeschwindigkeit proportional ist.
Durch eine hohere Fluggeschwindigkeit V bzw. einen grdBeren Widerstandsbei-
wert Cy 188t sich der Gradientenwert uy,, fir den die Phygoide entddmpft
wird, zu hoheren Absolutwerten verschieben. Fiir das Beispielfiugzeug
ergibt sich ein Wert von Uy, qrenz © -0.08 s”! . Dieser Ndherungswert
liefert ein brauchbares Ma8 fir die Abschatzung der Gradienteneinflisse.

Der hyperbelahnl1che Verlauf der Wurzelorte der Phygoide 148t sich mit
Hilfe der Gleichung fiir die Kreisfrequenz der ungedimpften Schwingung
erkliren. Ersetzen wir unter Benutzung von 61.(137) den Windgradienten uy,
in G1.(138) und dividieren durch uSR. so erhalten wir nach Umordnen die

Gleichung einer Hyperbel:

2
wgPh 4(6Ph - GR) + 2 (6ph - 6R) (Xv - ZY)
—~— - ;2
Wop oR

= 1. (140}

Im oben angegebenen Hauptwertebereich ist der EinfluB des Windgradienten
Uy gegeniiber dem Anteil der urspriinglichen Phygoidfrequenz ohne Wind von
untergeordneter Bedeutung.

Zur Beurteilung der Flugeigenschaften, die aus dem verdnderten dynamischen
Bewegungsverhalten des Flugzeugs erwachsen, ziehen wir, wie in Abschnitt
4.3 bereits angedeutet wurde, die Spezifikation 1104) heran. Fiir Flugzcuge
der GrbBenklasse 111 (Schwere Transportflugzeuge/Frachtfiugzeuge u.i.)
gelten im Hinblick auf die Léngsstabilitdt die folgenden Bedingungen:

Flugzeuge mit dynamisch instabiler Phygoide (Realteil §pp > 0) werden in
gewissen Grenzen als fliegbar bezeichnet, wobei allerdings Pilotenkommentare
wie "Das Flugneug verlangt stéindige Aufmerks samkeit", "...ist schuierig Au
trimnen” gegeben werden. Die MIL- Flugeigenschaftsforderungen spezifizieren
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fiir bemannte Flugzeuge die Flugeigenschaftsstufen:

(a) LEVEL 1 (uneingeschrinkte Flugeigenschaften zur vollstindigen Erfiil-
lung der Flugmission):

Dimpfungsgrad D = Tﬁ; < -0.04s!'. {141)

(b) LEVEL 2 (angemessene Flugeigenschaften zur Erfiillung der Flugaufgabe,
jedoch erhthte Pilotenbelastung oder schlechtere Aufgabener-
flillung oder beides):

Dimpfungsgrad D < 0 ; (142)

(c) LEVEL 3 (ausreichende Flugefigenschaften zur sicheren Beherrschung des
Flugzeugs, jedoch auBergewthnliche Pilotenbelastung oder
nicht ausreichende Erfilllung der Flugaufgabe):

.

Doppelwertzeit der In 2
PP > 5. (143)

Phygoidamplituden: 2

Spp

Diese in BILD 48 eingezeichneten Mindestanforderungen wurden aus Flugver-
suchen mit einem Flugzeug vom Typ T-33 mit variabler Stabilitdt ermittelt
und werden in {105] als konservative Grenzen bezeichnet, so daB sie auch
auf Flugzeuge anderen GrioBenklassen und, wie in der voriiegenden Untersu-
chung, auf Verkehrsflugzeuge iibertragen werden kénnen. BILD 48 ist zu ent-
nehmen, daB wegabhdingige Riickenwindscherungen zwar zu Flugeigenschaften
filhren kénnen, die efne erhbhte Belastung des Piloten mit sich bringen, daB
ste jedoch keine untiberwindbare Behinderung des Flugbetriebs darstellen.
Allerdings erfordern Gradienten des Horizontalwindes von Uix <-0,03 s_ldie
volle Aufmerksamkeit 'des Piloten und sol1ten nur in Ausnahmesituationen
durchflogen werden.

Hinsichtlich der statischen Geschwindigkeitsstabilitdt findet sich in [104]
fiir die Fluggeschwindigkeit V die Forderung:

"Die Fluggeschwindigkeit sol1 keine Tendenz zu aperiodischer Divergenz
aufweisen, wenn das Flugzeug mit festgehaltenen oder mit freien Steuer-
organen durch eine Stdrung aus dem ausgetrimmten Zustand gebracht wird."
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Setzen wir voraus, daB das Flugzeug vor dem Einflug in den Scherbereich
diese Bedingung erfiillte, so ist auch beim Auftreten positiver uy,-Gradien-
ten weiterhin die statische Stabilitdt der Fluggeschwindigkeit vorhanden,
wihrend gleichzeitig die Bahngeschwindigkeit aperiodisch divergiert. Diese
Anderung einer FlugzustandsgriBe, die aufgrund einer Windinderung entsteht,
wurde in [104] nicht untersucht, so daB keine diesbeziig)ichen Flugeigen-
schaftsforderungen existieren. Der Pilot kann die zunehmenden Bahngeschwin-
digkeitsabweichungen im iibrigen nur feststellen, wenn er entweder iiber ein
Instrument verfiigt, das die Ubergrundgeschwindigkeit direkt anzeigt, oder
wenn er auf vorgegebenem und korrekt eingehaltenem Gleitpfad die Sinkge-
schwindigkeit beobachtet, die ein MaB fir die Bahngeschwindigkeit ist. Da
zu beachten ist, daB bestimmte, konstruktiv bedingte Maximalwerte der Sink-
geschwindigkeit nicht iiberschritten werden diirfen, fst das Auftreten einer
aperiodischen Divergenz der.Bahngeschwindigkeit nicht risikolos {vgl. Ab-
schnitt 6.4). '

Divergente, “schleichende" ZustandsgrioBenverldufe werden besonders dann zu
einer Gefahr fir die Flugsicherheit, wenn die Aufmerksamkeit des Piloten
durch andere Anforderungen und Aufgaben stark beansprucht wird (z.B.
Schlechtwetteranflug bei starker Turbulenz, Ubergang vom Instrumenten- zum
Sichtflug bei tiefhdngenden Wolken/Niederschlag/Nebel im letzten Teil des
Landeanflugs usw.). In 1104] finden wir fiir die Flugzeug-Ldngshewegung
kein angemessencs Kriterium, daB8 auf das vorliegende divergente Verhalten
der Bahngeschwindigkeit anwendbar ist. Fiir die Spiralbewegung, ein aperio-
disches Bewegungsverhalten der Flugzeug-Seitenbewegung, bestehen hingegen
Forderungen, die unter groBem Vorbehalt mdglicherweise auch auf unser Pro-
blem iibertragen werden konnen (letztlich bedarf es hier weiterer Untersu-
chungen, z.B. in Flugbewegungssimulatoren unter Einbeziehung von Piloten).

Die Forderungen, die fiir die Spiralstabilitdt erhoben werden, dienen dem
Ziel, zu gewdhrleisten, daB das Flugzeug nicht zu schnell efinen Quernei-
gungswinkel aufbaut, wenn der Pilot abgelenkt ist. In manchen Situationen,
speziell im Flughafen-Nahbereich, kann der Pilot der Fiihrung des Flugzeugs
nicht seine volle Achtsamkeit widmen, weil er z.B. Karten lesen, Naviga-
tionsprobleme 16sen, Funkverkehr ausfiihren oder vielfaltige andere Aufgaben
erfiitlen muB. Das wird ihm jedoch nahezu unmdglich gemacht, wenn die Quer-
neigung des Flugzeugs jedesmal .zu divergieren beginnt, sobald er seine Auf-
merk samkeit abwendet.
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Gehen wir davon aus, daB im Landeanflug beziiglich der Sinkgeschwindigkeit,
die wie oben gesagt der Bahngeschwindigkeit proportional ist, eine ver-
gleichhare Situation fiir den Piloten besteht, so erhalten wir aus 1104]fir

die zuldssigen Doppelwertzeiten der aperiodischen Bewegung die Minimalwerte:

LEVEL 1 | LEVEL 2 | LEVEL 3

Mittelschwere und
schwere Flugzeuge 20 s 12 s 4 s
(Klasse IT & III)

JABELLE 2: Flugeigenschaftsforderungen fiir aperiodische Eigenwerte.

Diese Anforderungen sind in BILD 48 eingetragen. Auf eine weitergehende
Bewertung der Gefdhrdung, die aus einem Unterschreiten der in TABELLE 2 an-
gegebenen Werte entstehen kdnnte, sei hier wegen der obengenannten Bedenken
verzichtet. Anzumerken ist jedoch, daB die heutigen Verkehrsflugzeuge 'in
zunehmendem MaBe iber Warnanzeigen verfiigen, die ein Uberschreiten der
zuldssigen Sinkgeschwindigkeit akustisch signalisieren und dadurch den
Piloten von Uberwachungsaufgaben entlasten.
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6.2.2 EinfluB_des Gradienten u,,.

Der Gradient uwy, beschreibt die Rnderung des Horizontalwindes mit der Hghe,
auy / 3z. Er fiihrt nur dann zu einer verdndertichen uwg-Komponente, wenn
das Flugzeug mit einem Bahnwinkel y$ 0 fliegt. In der Natur ist dieser
Gradient zu beobachten, wenn vertikal geschichtete Luftschichten mit unter-
schiedlichen Geschwindigkeiten vorhanden sind, wie z.B. bei Inversionen und
Gewitterausflissen (vgl. Abschnitt 2.3.3 und 2.3.5).

Oer hGhenabhiingige Gradient des Horizontalwindes wird im Bereich
-0 < wy, < +l.0s7!

varijert. Bisherige Messungén lassen darauf schlieBen, daB in der Natur mit
Windscherungen der GréBenordnung

-0.5 < uyz < *0.5 s”!

gerechnet werden muB. Es sei angemerkt, daB aus Windmessungen an Bord von
Flugzeugen in der Regel nicht unterschieden werden kann, ob es sich bei
einer zeitlichen Anderung z.B. des Horizontalwindes um eine hdhen~ oder
wegabhingige Scherung handelt, wenn das Flugzeug mit einem Bahnwinkel Y40
fliegt. Nach G1. (70) 148t sich ermitteln, wenn man jeweils nur efnen Gra-
dienten zuliBt: '

Uyx = ng / (ugy cos ¥} fiir uy, =0 (144)
bzw.
Uy = g / (ukk sin y) fir uy, =0 (145)
Hieraus ergibt sich die mathematische Gleichwertigkeit
Uy, = Uy coty, (146)

die quantitativ 2zu denselben. zeit)ichen Winddnderungen fithrt. In ihrer
Wirkung auf den dynamischen Flugbahnverlauf unterscheiden sich jedoch die
weg- und hohenabhéngigen Gradienten deutlich.
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BILD 49: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhingigkeit vom

Gradienten Uz einer hohenabhdngigen Scherung des Horizon-
talwindes.

Eine Erlduterung der eingetragenen Flugeigensch -
ist auf $.136 zu finden. gergenscharts-LEVEL
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BILD 41 gibt die Wurzelorte der Phygoide als Funktion des Parameters uy,
wieder. Es wird in erster Linie die Frequenz der langsamen Bahnschwingung
beeinfluBt. Gegenwindscherungen (uy,< 0) vergréBern die Frequenz und kdnnen
bei Werten kleiner -0.4 s™! zu einer dynamisch instabilen Phygoide fiihren.
Bei Riickenwindscherungen (“wz’ 0) verkleinert sich die Frequenz der Phygoide
bis zum aperiodischen Fall. Die urspriinglich vorhandene Bahnschwingungslo-
sung zerfdllt in zwei reelle Pole: in einen stark geddmpften Pol und eine
Wurzel, die mit zunehmender Entddmpfung aperiodisch instabil werden kann.

Fiir das charakteristische Polynom erhalten wir unter Vernachldssigung der
Anstellwinkelschwingung den Ausdruck:

2
s +s (Xv - ZY) + (XVZY - ZVXY) - Uy, (ZVVR + XVYR) =0. (136)

Die Wurzeln dieser Ndherungsbeziechung sind im BILD 49 angegeben. Wir stel-
len fest, daB der Realteil der Phygoidwurzeln (~Abklingkonstante 6Ph) un-
beeinfluBt von einem Gradienten Uy, bleibt, daB jedoch die Frequenz der
langsamen Bahnschwingung stark verdndert wird. Aus G1. (147) gewinnen wir:

die L&sungen sy 2 = 6 :\/5; - “’:R +uy, (ZyVe + Xyyp) o (148)

die Abklingkonstante = &y, = 0.5(X,+Z11}), (149)
9 Spn R v

die Kreisfrequenz .

der ungeddmpften
2

2
Schwingung wopp = wop Uy, (ZVp *t Xyvp) . (150)

Zur Vereinfachung konnen wir folgende Annahmen treffen L97]:

ng = 29y V; , (151)
2

Z, = 29 / Vg (152)

X 3 0. (153)
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G1.(148) Yiefert konjugiert komplexe Losungen, solange der Radikand kleiner
als Null ist. Als Grenzwert fiir das Auftreten aperiodischer Losungen erhal-
ten wir:

2 R
4 wo, - (X, +1)
RV v (154)

u
Wz,ap.
4 (Zv Va * Xy )

Unter Verwendung der GIn. (151-153) 180t sich G1. (148} auch schreiben als:

2
) u, V!
SR 5,{:\/5; - <1-____”Z ") . (155)

9

Als Grenzwert fiir das Auftreten einer aperiodisch entdimpften Wurzel (s;30)
188t sich ermitteln:

Usz,grenz = 9/ VR - (156)

Filr das verwendete Beispielflugzeug ergeben sich aus den Gln. (154,156) fiir
den Landeanflug die Zahlenwerte:

o -1
Uyz,ap. 0.135 57!,

-1
Uyz,grenz 0,136 s™° .
Die Eigenwerte der Flugzeug-Lingsbewegung sind im Bereich positiver uy,-
Werte offensichtlich sehr parameterempfindlich. Mit Hilfe der Ndherungsbe-
ziehungen lassen sich die kritischen Parameterwerte jedoch mit sehr guter
Genaufgkeit bestimmen. Efnzige EinfluBgréBe st die Fluggeschwindigkeit Vp.

Der kritische Gradient fiir das Auftreten einer aperiodisch entdimpften Lo-

sung {G1.{156)) ist umgekehrt proportional zur Referenz-Fluggeschwindigkeit

(BILD 50). Wegen der geringeren Fahrt im Landeanflug kbnnen Leichtflugzeuge

im Vergleich zu Verkehrsflugzeugen nahezu doppelt so starke Horizontalwind-

scherungen ertragen, ohne daB ein Efgenwert instabil wird. Aus diesem Zu-

sammenhang 1ieBe sich auf den ersten B]ick-eine MaBnahme ableiten, die bei

einer erwarteten hohenabhingigen Scherung des Horizontalwindes die Flugsi-

cherheit verbessert: ein Herabsetzen der Anfluggeschwindigkeit. Dieser Uber-
legung stehen jedoch andere Sicherheitskriterien im Landeanflug entgegen.
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uwz. 107 X
[s7]
08+ KX
06+ A
stabil instabil
0.4% <

0 20 <0 50 80 100
—e \/ [M/5]

BILD 50: Grenzwert des Gradienten wuy, als Funktion derFluggeschwin-
digkeit V.

Gradienten groBer als u fiihren zu einem aperiodisch
instabilen Verhalten. Wz,grenz

Da die Darstellung der aperiodischen Eigenwerte in der GAUSSschen Zahlen-
ebene wenig anschaulich jst, wird die in BILD 51 gezeigte Form gewdhlt, die
die beiden reellen Wurzelin als Funktion des Windgradienten uy, wiedergibt
(Ergebnisse der Ndherungsbeziehung (148) sowie der Stabilitdtsberechnung
unter Einbeziehung der Momentenglefchung (bezeichnet mit "vollst.Lésung")).
Die in den G1n.(148,155) angegebene Proportionalitit der Eigenwerte zu Uy,
ist im Funktionsverlauf deutlich zu erkennen. Die Halbwert- bzw. Doppel-
wertzeiten der aperiodischen Efgenwerte lassen sich BILD 52 entnehmen,eben-
so die Schwingungszeiten der Phygoidbewegung fir Gradienten uy, < Uz, ap.
und die Zeiten fiir die Verdoppelung der Phygoidamplitude beim Auftreten
aufklingender Bahnschwingungen (“wz‘ -0.45 s~!), Da die Wiherungsbeziehun-
gen (148,149) keine Abhdngigkeit der Abk}ingkonstanten von u,, 1iefern, 148t
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BILD 51: Verlauf der aperiodischen Eigenwerte fir uy, > uy; ap.

sich der zugehdrige Gradient filr den Ubergang zu konjugiert komplexen
Phygoidwurzeln mit positivem Realteil nur unter Verwendung des vollstindi-
gen linearistierten Differentialgleichungssystems ermitteln (siehe oben).

Als Vergleich zu den Schwingungszeiten der Phygoide, die mit Hilfe der
linearisierten Bewegungsgleichungen bestimmt wurden, sind in BILD 52 ergdn-
zend die aus nichtlinearen Simulationsrechnungen stammenden Schwingungs-
dauern angegeben. Es zeigt sich, daB die linearisierten Betrachtungen
hervorragend die charakteristischen Werte des nichtlinearen Systems wieder-
geben, wobei relative Fehler von 2-3 % zu verzeichnen sind.
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BILD 52:

Zusammenstellung der charakteristischen Zeiten der Eigen-
werte unter dem EinfluBl eines Uy, ~Gradienten.

Referenzzustand: VR =70 m/s, YR = 30
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Im Bereich negativer uy,-Gradienten (Gegenwindscherung entsprechend Ab-

schnitt 4.3a) ist die Schwingungsdauer Tpp der Phygoide kleiner als im

Fall ohne WindeinfluB, wihrend sie mit anwachsenden positiven Gradienten
des Wertebereichs 0 <uy, <uwz’ap_(Rﬁckenwindscherung entsprechend Ab-
schnitt 4.3b) sehr schnell gegen groBe Werte strebt und vom Piloten dann
nicht mehr als Schwingung, sondern in zunehmendem MaBe als nichAt ausge-~
trimmter Zustand wahrgenommen wird. Ist der Gradient uy, der Riickenwind-
scherung groBer als der Gradient Uyz,ap.s SO weisen die beiden aperiodi-
schen Wurzeln Werte fiir Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten auf, die nahezu
dieselbe GroBenordnung haben und mit anwachsendem Uy, sehr kleine Zeiten
ergeben.

Wegen seiner groBen Dimpfung ist dabei der aperiodisch stabile Eigenwert
fir den gesamten Bewegungsablauf unerheblich, da er innerhalb kurzer Zeit
stationdre Zustinde liefert.

Demgegeniiber wirkt sich die aperiodisch entddmpfte Wurzel unangenehm auf
die Flugeigenschaften des Flugzeugs aus. Verwenden wir fiir die Beurteilung
der Flugeigenschaften wiederum wie im Abschnitt 6.2.1 die zuléssigen Mini-
malwerte fiir die Doppelwertzeiten efner aperiodisch instabflen Spiralbewe-
gung [ 104 J(TABELLE 2) und Ubertragen sie auf unser Problem, so erhalten
wir folgende Grenzwerte: ,

LEVEL 1 LEVEL 2 LEVEL 3

Doppelwertzeiten 20 s 12 s 45

Gradient uy, 0.149 71| 0.163 s7!'| 0.303 7!

TABELLE 3 Grenzwerte fiir Riickenwindscherungen zur Erfillung der
Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104],
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Der Gradient uy, fiihrt demnach im zu erwartenden Hauptwertebereich, der
eingangs bis zu Werten von uy, = +0.5 s~1 angegeben war, zu divergierenden
Bewegungen, die vom Piloten nur im duBersten Notfall und mit auBergewdhn-
lichem Aufwand zu beherrschen sind. Zwar sind nach den Ausfiihrungen in
(1051 aperiodisch divergente Bewegungen mit Doppelwertzeiten von 2-4 s vom
Piloten zu kontroltlieren, Dies setzt allerdings voraus, da8 der Pilot sich
ausschlieBlich auf die Kontrolle des Flugzustandes konzentriert.

Im Landeanflug. ist jedoch die Pilotenbelastung aufgrund der zahlreichen
erforderlichen Aktivitdten von vornherein hoch. Zitat aus [1051:

"Es ist daher vollkommen zu verstehen, da8 Piloten ein Flugzeug
mit einer starken (Spiral-) Divergenz als vortreffiich flieg-’
bar, jedoch v611ig unannehmbar bezeichnen."

Zur Beurteilung der Flugeigenschaften beim Auftreten negativer uwZ-Gradien-
ten sind in BILD 52 die Kriterien entsprechend [104] eingetragen,vgl. Ab-
schnitt 6.2.1. Es ergeben sich die Grenzwerte:

LEVEL 1 LEVEL 2 LEVEL 3

Gradient uy, -0.1 sV ] -0.45 sV [ -1.2 57!

TABELLE 4 Grenzwerte fiir Gegenwindscherungen zur Erfiillung der
h Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104].

Gegenwindscherungen sind nach diesen Kriterien selbst bei groBen negativen
Werten von uy, ertrdglich. Zudem fiihrt eine Gegenwindscherung zu einer Ver-
gréBerung der Anstromgeschwindigkeit und in der Folge zu einem UberschieBen
des urspriinglichen Gleitpfades. Bei zu groBen Abweichungen von der vorgese-
henen Flugbahn 148t sich ohne weiteres ein Durchstartmandver durchfiihren.

\
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Aus digitalen Simulationsrechnungen unter Verwendung der nichtlinearen
Differentialgieichungen der Flugzeug-Léngsbewegung lassen sich die Zeitver-
15ufe z.B. fiir die Geschwindigkeiten und Winkel bestimmen. Fir zeitlich
unbegrenzt wirkende, hdhenabhdngige Gegenwindscherungen (uy, <0} 1ast sich
im Bereich dynamisch stabiler Phygoidschwingungen die Aussage gewinnen, da8
sich der durch V und vy, charakterisierte aerodynamische Referenzzustand,
iber l#ngere Zeitrdume betrachtet, nach anfinglicher St8rung nahezu richtig
wieder einstellt:

V, vy = const. =V, vy,

bzw. V, v, » 0 fir t>= (Langzeitverhalten). (157)

Beriicksichtigen wir diesen Zusammenhang in G61.(62), so erhalten wir die
Niherungsbeziehung fiir das Langzeit-Bewegungsverhalten:

Uglt) = uggcosy T uyy Zg . (158)

Ersetzen wir in dieser Gleichung die Hohendnderung ig nicht entsprechen?
G1.(67), sondern mit Hilfe der ebenfalls giiltigen Beziehung (vgl.BILD 29):
ig = eugy siny = -Vsinvy, - g {159)

so ergibt sich mit g * 0 aus G1.(158) die wihrend der Bewegung wirkende,
nahezu konstante Bahnbeschleunigung

ugg(t) = -uy, Vosin Ya = const. (160}

; : JeichmiBig
it 186t sich die Bewegung mit guter Genauigkeit als g
222c§1eunﬁgter Vorgang beschreiben mit dem Bahngeschwindigkeitsverlauf

UKk(t) = uKk,R - Uwz ¥ sin Ya t = VK(t) . (161)

Fiir den zeitlichen Yerlauf des Bahnwinkels 1dBt sich aus G61.(159) unter
Verwendung von G1.(161) ermitteln:

ylt) = 1 ) (162)

vk, R /T stn vg -y t
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Die Bahngeschwindigkeit nimmt entsprechend G1.(161) linear mit der Zeit ab
und erreicht bei -

tN = uKk,R / (UNZ V sin ;a) (163)

theorctisch den Wert Null. Da jedoch zu diesem Zeitpunkt der Bahnwinke)
nach G1.(162) eine Unendlichkeitsstelle hat, darf die Ndherungsbeziehung
(160) in diesem Bereich nicht mehr angewendet werden. Die digitale nichtli-
neare Simulationsrechnung zeigt, daB das Flugzeug zum Zeftpunkt ty ein
Bahngeschwindigkeitsminimum ugy (ty) f 0 erreicht , wobei der Bahnwinkel y
sefnen Wert um fast 180° dndert, so daB das Flugzeug anschlieBend mit wie-
der zunehmender Bahngeschwindigkeit weiterhin abwirts, aber rilickwirts
fliegt (BILD 53). Das Minimum der Bahngeschwindigkeft entspricht erwartungs-
gemdB dem Eigensinken, daB sich nach G61.(159) fiir Yyg = 0 berechnen 1i8t.

Y 300

1100 VK
02 [Mys]
(t) * ->80
_3ho Y
GLI162) -
r50q>\\ — 160
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BILD 53: Zeitlicher Verlauf von Bahnwinkel und Bahngeschwindigkeit 1in
efner hbhenabhingigen Horizontalwindscherung (Gegenwindscherung).

Zum Vergleich ist neben dem nichtlinear simulierten Verlauf y(t)
auch der linearisierte Bahnwinkelverlauf nach G1.(162) eingetragen.
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Setzen wir die Niherungen der G61n.(161,162) in die Beziehungen nach G1.(66)
und {67) ein, so erhalten wir einen Ausdruck fiir die Bahn des Flugzeugs in
der x-z-Ebene, indem wir iber der Zeit integrieren und die unabhangige
Variable t eliminieren. Es ergibt sich der in BILD 54 eingetragene parabel-
férmige Verlauf der Bahnkurve, der deutlich den oben beschriebenen Umkehr-
punkt auvfweist. Zum Vergleich ist in BILD 54 die nichtlinear simulierte
Flugbahn mit eingetragen. Die Bahnkurve gehorcht einer Gleichung der Form:

u u 2
X(H) = Xo + ';—"(L‘LB-_ h - :__W__Z:_ h (164)
| V sin T, V sin Y,

wobei h = H(t) - Hy bedeutet, und Ho und Xo die Anfangskoordinaten des
Flugzeugs beim Beginn der Scherung (t = 0) darstellen.

Hlm]

e nichtlineare

2200 Simulation
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Naherung
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BILD 54: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen
einer fortiaufend wirkenden hdhenabhdngigen Scherung des Rorizon-
talwindes.
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Obwoh1 in der Natur hbhenabhéngigelScherungen des Horizontalwindes mit
konstanten Gradienten nicht iiber derart groBe Hohenbereiche wirken, wie
sie von Flugzeugen 2. 8. in einem typischen Landeanflug innerhald der
nach 61.(163) zu berechnenden Zeiten durchflogen werden (GréSenordnung:
ty =200 s -~ AH=700 m), haben die obigen Ausfiihrungen doch mehr als akade-
mische Aussagekraft.

Zum einen zeigen sie, daB beim Auftreten von uy,-Gradienten nicht wie im
Fall der wegabhdngigen Horizontalwindscherung eine aperiodische Wegwurzel
entsteht, die der Phygoidbewegung iibertagert ist. Vielmehr folgt die Bahn-
geschwindigkeit bereits nach kurzer Einschwingzeit direkt proportional der
Knderung der Windgeschwindigkeit unter gleichzeitigem Auftreten der Phy-
goidschwingung, wobei die Frequenz der langsamen Bahnschwingung vom Para-
meter uy, abhdngig ist.

Zum anderen gelten gerade wegen des kurzfristig erreichten, gleichmiBig
beschleunigten Zustandes die Gln. (158-164) auch fiir Betrachtungen, die
Zeitrdume t « ty umfassen. .

Da der aerodynamische Zustand nahezu konstant bleibt, ist auch die stati-
sche Geschwindigkeitsstabilitdt, die hauptsdchlich vom Derfvativ Xy
(G1.{126)) bestimmt wird, fast unverindert vorhanden.

Wegen der Instabilitdt der Bewegung sind diése Beziehungen jedoch nicht auf
die Vorginge bei Windgradienten uwé ’”wz,grenz zu ﬁberFragen. Wie BILO 55
zeigt, bleibt bei einer Rickenwindscherung die Bahngeschwindigkeit Vy fiir
etwa 3-5 Sekunden fast konstant. Die Winddnderung wirkt sich dementspre-
chend ohne Verzdg auf den Verlauf der Fluggeschwindigkeit V aus, wobei sich
fiir das kurzfristige Antwortverhalten mit G1. (51) niherungsweise setzen
188t:

B1): Blth = 0 > Wt = -i(e) .

Wie bereits im Abschnitt 4.3b beschrieben wurde, fiihrt ein Gradient Uy, 0
im Landeanflug { y < 0) zu einer Abnahme der Anstrémgeschwindigkeit. Infol-
gedessen nehmen der Auftrieb und in geringem MaBe auch der Widerstand ab,
und der Bahnwinkely wird steiler. Bei statisch stabilen Flugzeugen bewirkt
die Anstellwinkelstabilitdt gleichzeitig eine VergrioBerung des Anstellwin-
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BILD 55: Zeitlicher Verlauf des Bahnwinkels, der Bahngeschwindigkeit,
der Fluggeschwindigkeit und der Windgeschwindigkeit bei
einer hohenabhingigen Horizontalwindscherung (Riickenwind-
scherung).
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kels. Da die flugzeugbezogene Windinderung nach G1.{75) dem Bahnwinke) pro-
portional ist, verstdrkt sich der Windschereffekt auf das Flugzeug im
Verlauf der Bewegung imincr mechr.

Dies kann einerseits ein Absinken der Fluggeschwindigkeit unter die Stré-
mungsabriBgeschwindigkeit zur Folge haben, wenn die Windscherung eine
GroBenordnung von 30 % Vgy,qq und mehr erreicht. Dabei durchlduft die
Funktion des Auftriebsbeiwertes Cq in Abhingigkeit vom Anstellwinkel a ein
Maximum (CA,max) und nimmt bei weiterer VergroBerung des Anstellwinkels
wieder ab. Es ist nicht zu erwarten, daB diese nichtlinearen Verlaufe in
geschlossener analytischer Form fiir grofere Zeitrdume darstellbar sind . In
dér verwendeten nichtlinearen digitalen Simulation sind diese Effekte nicht
enthalten.

Andererseits wird infolge der steiler werdenden Bahn und der Veridnderung
des aerodynamischen Krdftehaushaltes auch die Bahngeschwindigkeit verdn-
dert, so daB sich ein instationdrer Vorgang entsprechend dem Befspiel c im
Abschnitt 3.2 einstellt, der charakterisiert wird durch die Beziehung:
Wit = W+ V() mit Yele), Y(e), V(e b o

Trotz des instabilen dynamischen Verhaltens der Flugzustandsparameter kann,
zumindest fir die flugbetrieblich wichtigen Zeitréume von etwa 15-20 Sekun-
den nach Einsetzen der Riickenwindscherung, eine ndherungsweise Beschreibung
des Bahnverlaufes angegeben werden, wenn man die folgenden Uberiegungen zu-

grundelegt:

Entsprechend BILD 55 kann fiir die zeitliche Anderung der Fluggeschwindig-
keit V fiir ca. 15-20 Sekunden mit guter Ndherung gesetzt werden:

V = const. = 'l’lw,R = UWZ uKk,R sin YR = Uwz VR sin YG,R . (165)
Damit erhalten wir fiir den zeitlichen Verlauf der Fluggeschwindigkeit:
Vit) = Vp (1 +uy, siny, g t) . (166)

Eine Beschreibung der Zeitverldufe der FlugzustandsgriBen uy(t) und v (t)
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gelingt uns, indem wir uns die oben gewonnenen Erkenntnisse zunutze machen,
dal die Eigenbewegung des Flugzeugs durch zwei aperiodische Eigenwerte
charakterisiert wird. Wir lassen den stabilen Eigenwert sz < 0 auBer acht
und sctzen mit dem verbleibenden Wert sy >0 fiir den Bahnverlauf die Bezie-
hung an:

t : .
y{ty = ~ype nE (167}

Beriicksichtigen wir weiterhin, daB, wie schon im Abschnitt 6.2.1 beim
Gradienten uy, beobachtet, in der nichtlinearen Antwort gegeniiber dem durch
61.{167) beschriebenen Verhalten ein zusitzlicher Schleppfehler auftritt,
den wir durch die Totzeit Tt charakterisieren kdnnen, so erhalten wir fir
den zeitlichen Verlauf des Bahnwinkels in guter Niherung:

sl(t-Tt)‘

y{t) = vpe (168)

Fiir die zeitliche Anderung des Windes gilt nach G1.(75) mit uy, = 0 exakt:
Gw(t) = Uy, uKk(t) siny(t) . (169}

Nach G1.(160) konnen wir mit Uyg = 0 dafiir auch schreiben:

Wlt) = -y VIE) siny,(t) . (170)
Setzen wir die Gin.(165,170) unter Beriicksichtigung von 61.(166) in G1.(45)

ein, so erhalten wir als Ausdruck fiir die Bahnbeschleunigung als Funktion
der Zeit:

ﬁKk(t) % Uyy VR sin Ya,R [1-sin ya(t) ‘UWZ t + 1/sin Ya,R) 1. (171D

Den noch unbekannten Ausdruck sin Ya(t) konnen wir mit guter Ndherung durch
siny (t) ersetzen, wobet wir G1.(168) verwenden:

ka(t) 2 Uyz VR SinYa'R [1 - sin Y(t) (Uwz t+ l./sinya’R)] . {172)
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In BILD 56 sind die Ergebnisse aus einer nichtlinearen Simulation den
Verldufen nach den GIn. (168,172) gegeniibergestellt, wobei eine Riickenwind-
scherung mit uy, = +0.25 s”1 vorgegeben wurde. Dieser Wert stellt nach den
bisherigen Erfahrungen bereits einen recht hohen Schergradienten dar, der
in der Natur jedoch durchaus auftreten kann. Fiir die charakteristischen
Systemparameter wurden die Werte s = +0.136 s~! und Ty = 1.8 s eingesetzt,
die aus Stabilitdtsrechnungen unter Verwendung des vollsténdigen Differen-
tialgleichungssystems (einschlieBlich Nickmomentengleichung) bzw. aus
nichtlinearen Simulationsrechnungen gewonnen wurden. Diese Zahlenwerte sind
naturgemi8 vom betrachteten Flugzeugtyp abhdngig und miissen im Einzelfall
bestimmt werden.

Die Ubereinstimmung zwischen den jeweiligen Kurven in einem Zeitbereich von
etwa 15-20 Sekunden nach Einsetzen der Winddnderung ist fiir die vorliegende
Aufgabenstellung, die Erstellung efnes technischen Modells fiir das Flug-
zeugverhalten in Windscherungen, viéllig ausreichend. Das zeigt auch die mit
Hilfe einer numerischen Integration der Gln. (66,67) gewonnene Bahnkurve in

BILD 57, die unter Verwendung der Gln. (168,172) ermittelt wurde. Die Ab-

weichungen gegeniiber dem tatsdchlichen Bahnverlauf, die sich infolge der
Verwendung der Néherungsbeziehungen einstellen, sind vertretbar.

Nach etwa 20 Sekunden werden diese Abwefchungen allerdings zu gro8, um noch
sinnvolle Aussagen zu gewdhrleisten. Nach Ablauf dieser Zeitspanne sind die
Anderungen der Flugzustandsparameter gegeniiber den Referenzwerten des Aus-
gangsflugzustandes bereits so gravierend, daB eine Beschreibung des Systems
mit Hilfe linearisierter Ansitze nicht mehr zuldssig ist. Eine analytische
Erfassung des dynamische Verhaltens ist in diesem Zeithereich nicht mehr
moglich. Weitere Aussagen lassen sich jedoch aus digitalen Simulationsrech-
nungen gewinnen, wobef die bereits oben erwdhnten Nichtlinearitdten der
Flugzeugaerodynamik beachtet werden miissen. Auch die {fm Abschnitt 3.3 er-
wihnten {instationdren Einfliisse diirften in diesem Fall mehr Bedeutung er-
langen. Da die aerodynamische Zustandsparameter ihre Werte in starkem MaBe
dndern, 1st weiterhin mit einer nachhaltigen und grundlegenden Verdnderung
der dynamischen Systemeigenschaften zu rechnen.

Weitergehende {Uberlegungen zu diesem Thema seien einer gezielten Einzel-

untersuchung vorbehalten.
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BILD 57: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach

Einsetzen einer hohenabhingigen Scherung des Horizontal-
windes (uwz).
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6.3  EinfluB einer_Scherung des Vertikalwindes.

6.3.1 EinfluB des Gradienten wyy:

Mit dem Gradienten wy, = 3wy, / 3x wird die Anderung der Vertikalwindkompo-
nente 18ngs des Flugweges erfaBt. Gradienten dieser Art entstehen, wenn
z.B. Luftmassen ein Gehirge uberstrimen und die Stromlinien dabei aus der
Horizontalen in die Vertikale umgelenkt und gleichzeitig verengt werden
(?ILD 8). Auch beim Einfliegen in Gebiete stationdren Aufwindes {Thermik)
kdnnen wy,-Gradienten beobachtet werden, allerdings sehr hoher Gr&Benord-
nung und nur sehr kurzzeitia. Yon diesen fast sprungformigen Vertikalwind-
énderungen soll hier abgesehen werden.

Statistische UnterYagen iiber Vertikalwind-Geschwindigkeitsverteilunaen ste-
hen nur in geringem Umfang zur Verfiigung. Allaemein 188t sich sagen, daB
die Schergradienten des Vertikalwindes kleiner sind als diejenigen des
Horizontalwindes. Der Gradient wy,, ist im unteren Bereich der planetari-
schen Grenzschicht stark von der Hohe iiber defi Erdhoden abhdngiq, wie auch
der Verlauf der gemittelten Maximalwerte absoluter Windscherungen in Gewit-
ter-Béenfronten in BILD 25 zeigt. Als Variationshereich wird gewshlt:

0.1 < wy, < 0.1 s

Uber grbtBere Distanzen diirften in der Natur realistischerweise Gradienten
im Bereich

-0.05 < wy, < +0.05s7}

zu erwarten sein {(val. BILD 25).

Wird der Windgradient im angegebenen Bereich variiert, <o erhalten wir die
in BILD 58 dargestellten Verschiebungen der Phygoidwurzelorte; eine zusdtz-
Yiche Wegwurzel tritt nicht auf. Wegabh¥ngige Scherungen des Vertikalwindes
haben in erster Linfe Auswirkunaen auf die Frequenz der Phyooide. Vergli-
chen zu den Einflissen von Horfzontalwindscherungen sind die JAnderungen
Jedoch oering. Der Verlauf der Wurzelorte in der GAUSSschen Zahlenebene ist
mit den Verschiehungen zu vergleichen, die hei Variation des Gradienten iy,
entstehen (BILD 49).
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BILD 58: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide 1in Abhingigkeit vom
Gradienten Wy einer wegabhingigen Scherung des Vertikalwindes.

Die N&herungsbeziehung fiir die Flugzeughewegung in der Lingsebene Tautet
unter VYernachlassigung der Anstellwinkelschwingung:

2
s - s (X, ¢+ Zy) + (szY - LK) - Wy (Xyvp + X, / Vel = 0. (173)

Daraus ergeben sich die charakteristischen Werte fiir die Phygoide:

2 2 4’
51,2 = dpt V/GR - ugp * oW, Xyyp * XY / V), {174)
Gph = 6R 1]
2 2
woPh T wop Wy (XVVR + XY / VR) . {175)
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Wic im Fall einer auy,,-Scherung lassen sich aus dinsen fedinqungen wiederum
Gradientenwerte bestimmen, die dic Grenzhedinaung “’SPh = 0 {Auftreten
aperiodischer reellier Wurzeln) und den Gradienten fir das Auftreten eines
aperiodisch instabilen Poles (s, 5 0) festlegen. Die sich dabei fiir das
verwendete Beispiel flugzeug ergebenden Zahlenwerte

Wyx.ap. = -0.206 7',

{Aufwindscherung)
l "Wx,grenz = -0.273 57
liegen jedoch auBerhalb des Wertebereichs, der in der Atmosphére liber
grbBere Strecken zu beobachten ist. Ebenso ist eine dynamisch instahile
Phygoide, die bei Abwindscherungen mit Gradienten wy, > +0.45 s~!entstehen

kann, in der Praxis nicht zu erwarten.

Wie im Anhang A3 beschrieben wird, unterscheidet sich das dynamische Ant-
wortverhalten eines Flugzeugs auf eine Scherung des Vertikalwindes erheb-
1ich von den Vorgingen bei einer Horizontalwindscherung. Da die Flug-
geschwindigkeit V durch die Vertikalwindkomponente kaum zu beeinfluBen ist,
wird die Phygoidbewegung bei wy,-Scherungen nur geringfligig angeregt
(BILD A3.1 im Anhang A3). Der Bewegungsablauf wird charakterisiert durch
die Beziehungen:

Yo Vo Yqe 8,0 0. (176)

Verwenden wir diese Erkenntnisse in G1.(63), so verbleibt zur Beschreibung
des Langzeitverhaltens der einfache Ausdruck:

Y 2 c.Lw b 'V.Uwg cosy / Ugk = “Wx COSZY = Wy (177)

Der Bahnwinkel verindert sich damit proportional zum Vertikalwindgradienten
wyyx und Vinear mit der Zeit, wie die Integration von G1.(177) zeigt:

y{t) = yp - Wyt lwy, =const.), (178)

bzw., wenn wir statt der Gradientenschreibweise die Anderung des Windwin-
kels oy, einsetzen:

Yyt * yp o+ oay t . (179)
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Der Bshnwinkel wird demnach unmittelbar von der Anderung des Vertikalwinds
beeinfluBt, und das Flugzeug paBt sich nahezu verzogerungsfret den vertika-
len Bewegungen der umgebenden Luftmasse an. Anhand dieser Gleichungen wird
deutlich, warum ein Flugzeug sofort auf eine weaabhdngige Scherung des Ver-
tikalwindes reagiert, und warum nach Verlassen des Scherbereichs (wyy = 0)

~ sehr kurzfristig wieder ein stationirer Bahnwinkel v_entsprechend 61.(73)

eingenommen wird.

Setzen wir uy (t) = Ugy g = const. und G1.(178) in die G1n. (66,67) ein und
integrieren iiber der Zeit, so erhalten wir die in BILD 59 wiedergegebene
apgena‘herte Bahnkurve. Zum Vergleich ist wiederum die Bahnkurve eingetragen,
die sich mit Hilfe einer nichtlinearen digitalen Simulation ermitteln 130t.
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BILD 59: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen

einer wegahhingigen Scherung des Vertikalwindes (Gradient "’Wx)'
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Wir erhalten als N&herunashbeziehungen:
H(t) = HO + uKk,R YR t - uKk,R wa tz N (180)
X(t) = XO + uKk,R t, ’ (181}

wobei Hy und X, die jeweiligen Referenzwerte zum Zeitpunkt des Einsetzens
der wegabhingigen Windscherung sind. Nach Eliminieren der Zeit t gewinnen
wir flir die Bahnkurve in der x-z-Ebene die Beziehung:

‘ COHX) = By o+ oypx - oW X, (182)

mit x = X(t) - X,. Die ersten beiden Summanden der Gleichung ergeben sich
aus dep Referenzbedingungen, wihrend der dritte Summand die Hohendnderung
beschreibt, die aufgrund der stindig zunehmenden Vertikalwindkomponente
entsteht. Die Parabelform der durch G1.(182) charakterisierten Bahn ist in
BILD S9 gut zu erkennen. Unterschiedlich zu den Ergebnissen bei einem uy,-
Gradienten, der wie wy, ebenfalls ein Element der Nebendiagonale des Gra-
dienten des Windvektors {st, tffnet sich die Parabel bei einem wy, -Gradien-
ten zur negativen {wy, > 0) bzw. positiven H-Achse (wy, <) hin.

Wegen der geringen Anderungen der Phygoidwurzeln sind die Flugeigenschaften
kaum verdndert, so daB Piloten im manuellen Flug auf diese Weise keine
weqabhdngigen Vertikalwindscherungen erkennen kdnnen. Die entsprechend
61.{178) bzw. {179) sich aufbauenden Abweichungen des Bahnwinkels sind
Jedoch innerhalb kurzer Zeit als Gleitpfadabweichungen festzustellen (Bei-
spiel: bei einem Gradientenwert von Wy = 0.001 s~lentsteht in 10 Sekunden
ein Fehler des Bahnwinkels von gy = -0.6°). Da in heutigen Verkehrsflugzeu-
gen geeignete Instrumente zur Uberwachung des Bahnwinkels zur Verfiigung
stehen, um einen Instrumentenlandeanflug durchfilhren zu konnen, ist eine
shnliche Gefihrdung der Flugsicherheit wie bei den in Abschnitt 6.2.1 bzw.
6.2.2 untersuchten Gradienten des Horizontalwindes nach allem Dafiirhalten
nicht gegeben. Lediglich im letzten Teil des Landeanfluges, der in der
Regel mit #uBerer Sichtreferenz durchgefiihrt werden muB {wobei ein Pilot
den Vorschriften entsprechend weiterhin die Instrumentenanzeigen beobachten
sol1), bleiben Abwefchungen des Bahnwinkels moglicherweise unerkannt. Da
Jedoch aus strbmungsmechanischen Griinden der Vertikalwind bis zum Erdboden
bis auf Null abnehmen mu8, 188t sich auf eine mit zunehmender Bodenann&he-~
rung stindig geringer werdende Gefdhrdung infolge eines wegabhingigen Ver-
tikalwindes schiieBen. Unter den bisher bekannt gewordenen Flugzeugunfdllen
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ist kein Fall nachgewiesen, der auf eine entsprechende Vertikalwindeinwir-
kung zuriickzufiihren ist.

Strémungsvorginge, die durch wyy-Gradienten zu beschreiben sind, kénnen
nach diesen (iberlegungen allgemein dann als unkritisch angesehen werden,
wenn die zuzuordnenden Vertikalwindkomponenten klein bleiben, sei es, wei)
die Gradienten selbst klein sind, oder weil nur kurze Verweilzeiten fnner-
halb der Scherbereiche gegeben sind. Andererseits zeigen Unfédlle 1n sog.
Clear~Air Twurbulences (CAT) [311, daB beim Auftreten sehr hoher wwg-werte.
bei denen an den Strdémungsgrenzen gleichzeitig sehr arofBe wy,-Gradienten
entstehen, die Grenzen der Strukturfestigkeit von Flugzeugen rasch iiber-
schritten werden konnen. Fatalerweise sind in diesen F411en die Fragen nach

dem dynamischen Verhalten von Flugzeugen fn Windscherungen dann nicht mehr
von Bedeutung ...

Radl
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6.3.2 EinfluB des Gradienten Wze

Die And€rung des Vertikalwindes mit der Héhe wird durch den Gradienten
Wiz = 3wy / az beschrieben. Vertikalwindstromungen, die durch diesen Gra-
dienten charakterisiert werden, sind z.B. die im Abschnitt 2.4 genannten
Staupunktstromungen (Gewitterabwinde), aber auch die hei Segelfliegern sehr
beliebte Thermik, die lber weite Fldchen ein System von auf- und absteigen-
den Luftmassen bildet. Beim letztgenannten handelt es sich um von der Son-
nepeinstrahlung abhdngige thermische Konvektionsvorginge, die sich vom Erd-
boden aus entwickeln und durch Reibungseinfliisse und die vertikale thermi-
sche Schichtung der Atmosphdre mit zunehmender Hohe an Intensitdt abnehmen.

Aus den Beobachtungen von Gewitterabwinden, die in BILD 26 zahlenmdBig
dargestel1t sind, und den Messungen von Gewitterbdenfronten (BILD 25) ge-
winnen wir den Variationsbereich

S0 < Wy, < 4107
und den Hauptwertebereich
0.2 < wy, < +0.2s7%,

Setzen wir diese Gradientenwerte in die 1inearisierten Gleichungen unserer
Stabilititsanalyse ein, so erhalten wir die in BILD 60 dargestellten Ver-
l4ufe der Wurzelorte der Phygoide. Neben einer Veridnderung der Phygoidwur-
zeln entsteht beim Auftreten hdhenabhéngiger Vertikalwindscherungen eine
reelle Hohenwurzel, die in BILD 61 aufgetragen ist. Es sind wiederum die
Ergebnisse der vollstdndigen Stabilitdtsanalyse und der Ndherungslosungen
unter Vernachlissigung der Momentengleichung angegeben.

Einblick in die flugphysikalischen Zusammenhdnge gewinnen wir wie in den
vorangegangenen Betrachtungen durch die Einfilhrung von Ndherungsbeziehungen
fiir die auftretenden Eigenwerte. BILD 61 zeigt, daB im Bereich kleiner wy,-
Gradienten (-0.05 < wy, < +0.05 s”!) mit guter Genauigkeit der reelle
Eigenwert sy als Funktion von wy, dargestellt werden kann durch:

Sy = Yz - (183)
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Unter Berlicksichtigung dieser Beziehung erhalten wir aus flem

charakteristischen Polynom, das von 3. Ordnung war, die Hilfs-

gleichung fiir die Phygofdwurzeln im angegebenen wwz-werteberewch:
! - X, +2) =0  (184)
s +s =Xy - Zy+wwz) + (XVZY - ZVXY) Wy (wwz Xy Zy)

fiir -0.05 < w,, < 40.05 s 1

Als charakteristische Werte fir die Phygoidwurzeln erhalten wir daraus:

185
die Abklingkonstante &p, .= & * 0.5 wy,, (185)

die Kreisfrequenz
der ungeddmpften 2

: . (186)
Schwingung wopp  ° wog oWy, (wy, +1.)

- Xv v
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Eine hohenabhidngige Vertikalwindscherung hat Auswirkungen sowohl auf die
Abk1ingkonstante als auch auf die Frequenz der langsamen Bahnschwinguna,
wobei der EinfluB auf die Ddmpfung der Phygoide schwerer wiegt. BILD 60
zeigt, daB im Bereich kleiner wy,-Gradienten eine Entdémpfung der Phygoid-
schwinqung zu beobachten ist. Aus G1.(185) ergibt sich als Grenzwert fiir
das Erreichen der absoluten Stabilitdtsgrenze:

YWz, grenz = Xy *tZ = 28 {spp = 0) . {187)

Hier ist eine Analogie zu den Zusammenhingen beim Auftreten eines uy,-
Gradienten festzustellen, der ebenfalls ein Element der Hauptdiagonale des
Gradienten des Windvektors ist (vgl. G). (139)). Wir erhalten fiir das Bei-
spielflugzeug den Zahlenwert: :

Wiz, grenz -0.04 51 (Aufwindscherung) . (188)

Dieser Wert liegt sowohl im Hauptwertebereich der in der Natur mdglicher-
weise zu erwartenden wy,-Gradienten als auch in dem Bereich, filr den die
Ndherungsbeziehung (183) Giiltigkeit hat, so daB die in den GIn. (183-187)
vorgefiihrte Herleitung gerechtfertigt ist.

Fiir Gradientenwerte |wy,| >0.05 s™! 146t sich besser annshern:
ss * 0.5w, fir-0.6 <w, <+0.6s7!, (189)

wihrend der Verlauf im gesamten Bereich z.B.. durch die empirisch gewonnene
Beziehung

s3 = 0.5arc tan {wy,) [rad] (190}

beschrieben werden kann. Ein physikalischer Zusammenhang zur Begriindung der
G1n.(189,190) kann jedoch nicht angegeben werden.

Infolge der unterschiedlichen Ndherungen fiir die aperiodische Héhenwurzel
ist zu erwarten, daB die N3herungsgleichungen fiir die Phygoide mit betrags-
miBig anwachsenden wy,-Werten immer grdBere Abweichungen von den tatsidch-
lichen Eigenwerten aufweisen.
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: _ Vi
Das dynamische Antwortverhalten des Flugzeugs auf eine wy,-Scherung agt
sich #hnlich wie im vorigen Abschnitt charakterisieren durch die Zusammen-

hénge:
(176):  Ugy. Vo Yq 8o @ 5 0
Setzen wir diese Beziehungen in G1.{63) ein, so erhalten wir:

: 191
-Ugk Y 7 Mg €O Y -wyz Ugk sinvcosy - {191)

Wir setzen wiederum das Auftreten kleiner Winkel voraus und gewinnen die
Differentialgleichung der apertodischen Hohenbewegung

y - = 0 . {192)

Y Wz Y
Die zugehbrige Losung Tautet:
Yz t
y{t) = Ype . (193)

Wegen des geringen E4nflubes der Vertikalwindkomponente auf die Bahnge-

= = . Damit
schwindigkeit kbnnen wir wiederum ugy (t) = Ugy R const. setzen a
entspricht der zeitliche verlauf des Flugweges der G1. (161)

(181) : X{t) = XO + uKk,R t,

wihrend wir mit Hilfe von 61.(193) fir den Hohenverlauf die Beziehung

ermittelin:

iz t

Hit) = Hy + oK (e -1 (194)

Hierin bedeutet aH_ die fiir t=>= 2u berechnende Hohendnderung (wy; < 0):

= 195)
LR = ugg R R Fwgy = W ! ¥yy - (

Negative wy,-Gradienten {Aufwindscherung entsprechend Anhang A3) liefern
stabile Hohenwurzeln, d.h. der Bahnwinkel (G1.(193)) strebt gegen den Wert

2
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BILD 62: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Ein-
setzen einer hdhenabhéngigen Scherung des Vertikalwindes (wwz).

Null, so daB schlieBYich keine Hohendnderung A und somit keine Auswirkung
der hohenabhingigen Vertikalwindscherung mehr vorhanden ist {BILD 62).
Diese Bewegung findet solange statt, bis die Aufwindkomponente dem polaren
Eigensinken entspricht. Aus dieser Bedingung 148t sich die maximale Hohen-
#nderung entsprechend G1.(195) berechnen.

Positive Gradienten (Abwindscherung nach Anhang A3) rufen aperiodisch in-
stahile Hohenwurzeln hervor. In diesem Fall wird ein vorhandener Anfangs-
wert des Bahnwinkels betragsmiBig sténdig vergroBert, so daB die Bahn immer
steiler wird und damit die Wirkung der Windscherung immer wefter zunimmt.
Theoretisch kann dabei der Bahnwinkel +90° errefcht werden. In der Natur
treten jedoch derart extreme Vertikalwindscherungen nicht auf. Zudem wire
die anfanas getroffene Annahme kleiner Bahnwinkel dann nicht mehr giil tig.
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Wie BILD 62 veranschaulicht, ist wegen der guten Ubereinstimmung zwischen
der nichtlinear berechneten und der analytisch mit Hilfe der Ndherungsbe-
ziehungen (181,194) ermittelten Flugbahn kaum ein Unterschied zu erkennen.
Die stationdre Hdhendnderung aH nach G1.(195) ist im Bi1d angegeben. In
BILD 63 sind die Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten der aperiodischen Hohenbe-
wegqung als Funktion des Gradienten wy, wiedergegeben. Zusitzlich eingetra-
gen sind die Flugeigenschaftskriterien fiir Spiralstabilitdt nach [104].
Setzen wir die Anwendbarkeit dieser Kriterien auf die Flugeigenschaften
elines Flugzeugs in einer hbhenahhingigen Vertika1wihdscherung voraus, SO
k6nnen wir TABELLE 5 entnehmen, daB die Pilotenbelastung in Abwindscherun-
gen {nfolge der aperiodischen Hohenbewegung stark anwdchst, und daB bei
groBen positiven Werten von wy, nur noch als ausreichend bewertete Flugei-
genschaften entsprechend LEVEL 3 mit auBergewthnlich hohen Anforderungen an
den Piloten vorhanden sind. -

Es sef allerdings vermerkt, daB die genannten Werte fiir wy,, die efne star-
ke Zunahme des Abwindes mit abnehmender Héhe bedeuten, in Bodenndhe natur-
gemdB nicht mehr vorhanden sind. Die mtgliche Gefdhrdung der Flugsicherheit
infolge einer aperiodisch divergenten Hohenbewegung im Landeanflug wird
dadurch mit zunehmender Anndherung an den Erdboden geringer. 0a es zudem
unsicher ist, inwieweit die verwendeten Spiralstabilitétskriterien auf un-
ser Problem Ubertraghar sind, ist eine weitergehende Simulatorstudie unter
Einbeziehung des Menschen in den Regelkreis empfehlenswert.

LEVEL 1 LEVEL 2 LEVEL 3

Gradient wy, +0.03 s7! [ +0.05 57! | +0.30 s7!

TABELLE 5 Grenzwerte fiir Abwindscherungen zur Erfillung der Flugeigen-
schaftsforderungen entsprechend (1041,

Es wird vorausgesetzt, daB die Kriterien fiir Spiraistabilitit
auf die vorliegenden Stabilitdtsfragen Ubertragbar sind.

- 161 -

254 Tls)

2011, LEVEL1

15 HH

DOP;ELWERT-+

EIT

LTI B 7R oxhe b s

9
-+
-+

BILD 63:
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Halbwertzeiten und Doppelwertzeiten der aperiodischen
Hohenwurzel als Funktion eines hthenabhingigen Vertikal~
windes (wa).

Die eingetragenen Flugeigenschaftsforderungen entsprech
: . T . e
den Kriterien fir Spiralstabilitit nach [184]. P "
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6.4 Gradientenkonbination uyy / wy entsprechend dem Stromlinienmodell

Wie in den Abschnitten 6.2 und 6.3 beschrieben wurde, stellt eine Scherung
des Horizontalwindes oder des Vertikalwindes allein bereits eine erhebliche
Gefahr fiir die Sicherheit des Flugbetriebs dar. In einem Gewitter'down-
burst' trifft fedoch beides zusammen, so daB sich eine nach geféhrlichere
S{tuation ergeben kann. Nach den Angaben in TABELLE 1 sind eine Reihe von

Unfillen und Zwischenfdllen auf derartige kombinierte Windscherungen zu-
~

riick zufihren.

Zur analytischen Darstellung eines 'downburst’ verwenden wir das in Ab-
schnitt 2.4 entwickelte Model1 einer Staupunktstrdmung. Das mathematische
Model) ist bis zu unendlichen Entfernungen vom Staupunkt giiltig, wihrend in
der Natur das Abwindgebiet und der Bereich, der durch die horizontal aus-
f1ieBenden Luftmassen gekennzeichnet ist, 1okal begrenzt sind. Beim Durch-
queren der Strémungsgrenzen (BGenfront am Boden, Grenze zwischen umgebender
Warmluft und Kaltluftschlot in groBerer Hohe) kommt es zu lbergangsvorgin-
gen, die hier nicht untersucht werden sollten.

Die Anderungen der Windkomponenten innerhalb der Strimungsgrenzen der Stau-
punktstrbmung assen sich wie folgt beschreiben [106]):

Beim Erreichen des HuBeren Randes des horizontales Ausflusses eines
DOWNBURST nimmt der Gegenwind in der Bdenfront schlagartig zu, wn da-
nach linear mit dem Flugweg abzufallen. Oberhaldb des Staupunktes wird
der Horizontalwind zu Null. Nach Passieren des Staupunktes ergibt
sich ein 1linear ansteigender Rickenwind, der sein Maximum an der
Grenze des Ausflusses erreicht.

Die Vertikalwindkomponente (Abwind) nimmt linear mit der Hohe ab und
wird in Staupunkthiéhe, d.h. am Boden, zu Null.

In den im Anhang A2 wiedergegebenen Bildern ist dieser prinzipielle Verlauf
der Windkomponenten gut zu erkennen.
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Verwenden wir zur Charakterisierung der Staupunktstrbmung die empirisch
gewonnene Parameterkombination {vgl. BILD 26):

W _ 2

Wz = b Yy {b = -200 s) , {196)

wobei nach den Vorzeichenbetrachtungen in Abschnitt 2.4 nur Werte u > 0
. Py : w
in frage kommen, so kinnen wir zu Stabilit&tsuntersuchungen wiederu; die
Verlgufe der Wurzelorte als Funktion der Gradientenkombination u, /w
gewinnen. e

Folgende Eigenwerte treten auf:

izt Die Phygoide wird sowohl durch den Gradienten U, {Abschnitt 6.2.1)
——— X ) )
3?5 :uch durch W, (Abschnitt 6.3.2) beeinfluBt. Positive Uy, -Gra-
ienten ilisi i
ente stab111519fen, negative wa-Gradventen destabilisferen die
ygoide, so daB die Kombination beider Gradienten efnander entgegen-
wirkt. Der resultierende Verlauf der Wurzelorte der langsamen B;hn-
schwingung ist BILD 64 zy entnehmen, die zugehdrige Gradientenkombi-
nation ist in TABELLE 6 aufgelistet.

Index | u, [s™1] LT (711 Bemerkung

.0 0 0 Phygoide ohné Windeinfiug
1 0.005 -0.020 New York / 8727
10 0.010 -0.020 Kombination nach G1.(196)
Iv - 0.015 -0.051 Tucson / B727
VI 0.018 -0.086 Atlanta / 8747
II 0.020 -0.035 New York / L1011
20 0.020 -0.080 Kombination nach G1.(196)
ITI 0.022 -0.165 Philadelphia / DCY
v 0.030 -0.180 Stapletan / B727

{7 30 0.030 -0.180 Kombination nach G1.{196)

TABELLE 6 Kombinationen der Gradienten Uy, und Wy
—_— X z’
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stabil / instabil

-002  -001 0 001 002 003

BILD 64: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide bei einer uy, / wy, -

Sa

Windgradientenkombination (Gewittermodell).
Die eingetragenen Kennziffern sind in TABELLE 6 erlautert.

: Beim Auftreten von wegabh3ngigen Horizontalwindgradienten iiberlagert

Gradienten uy, proportfonal ist. Wegen uy, > 0 ist die aperiodische
Weawurzel in jedem Fall instabil (divergierende Bahngeschwindigkeit).

BILD 65 qibt diesen Zusammenhang wieder.
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BILD 65:  Verlauf der aperiodischen Wegwurzel ( uy,) und der aperiodischen

Hohenwurzel ( wy,) bei einer Gradientenkombination entsprechend
dem Gewfttermodell nach Abschnitt 2.4.

Die eingetragenen Kennziffern sind in TABELLE 6 erliutert.

: Hbhenabh3ngige Gradienten des Vertikalwindes fiihren Zv einer zusitz-
lichen aperiodischen Wegqwurzel, die entsprechend G1.(180) fir kleine

Werte von Wy, dem Gradienten proportional ist. Da wyz In fedem Fal)
kleiner Null ist, verliuft die aperiodische Hohenbewegurg stabi). Der
Verlauf der Hohenwurzel als Funktion der Gradientenkombination Uy /
wyz st ebenfalls in BILD 65 dargestellt.
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In den Abschnitten 6.2.1 und 6.3.2 wurde eine Stabilitdtsanalyse mit je-
weils nur einem Gradienten {uy, bzw. wy,) durchgefilhrt. Wird das Strémungs-
feld nunmehr durch efne Kombination dieser beiden Gradienten charakteri-
siert {Staupunktstrémung), so lassen sich die folgenden Aussagen treffen:

Die Ergebnisse der Stabilititsanalyse unter Verwendung jeweils nur eines
Einzelgradienten lassen sich additiv zur Gesamt16sung Uberlagern. Verwenden
wir dic bereits friher definierten Abkiirzungen 8p und wop fir die charakte-
ristischen GroBen der Phygoide ohne WindeinfluB, ferner§ . und wgy ..
sowie &, und wouu, fiir die Werte bei Beriicksichtigung eines einzelnen
Windgradienten, so gilt fir die Gesamt1dsung der Phygoide:

Abklingkonstante 8pp ges = Sywx t Swwz - 5p (197)

Kreisfrequenz der
ungeddmpften

Schwingung wePh,ges = Youwx + Wouwz - R ° (198)

Der Vollsténdigkeit halber sefen die aperiodischen L&sungen wiederholt:

Wegwurzel Ss Uyix (G1.(128)) ,

Hbhenwurzel Sy wyy (G1.(1801) .
Besonders bei der letztgenannten Gleichung sind dabei die an anderer Stelle
diskutferten Bereichseinschrinkungen zu beachten.

Im BILD 64 sind zusétzYich die Eigenwerte eingetragen, die sich fir das
BeispieIflugzeué bei Verwendung der Windgradientenkombination entsprechend
den in TABELLE 1 aufgelisteten Daten aus Flugunfdllen bzw. Zwischenfdllen
ergeben. Obwohl diese Parameterkombinationen in einigen Fdllen erheblich
von den Bedingungen nach G1.(196) ahweichen, werden die Wurzelorte der
Phygoide mit sehr guter Genauigkeit durch den analytischen Zusammenhang
dieser Glefchung wiedergegeben. Daraus 1§68t sich folgern:

Handelt es sich bei einem beobachteten Stromungsvorgang um eine Staupunkt-
stromung, so reicht die Kenntnis eines Gradienten, beispielsweise wy,, aus,
um sowohl den zweiten charakteristischen Windgradienten dieser Strdmung als
auch die zu erwartenden Eigenwerte eines vorgegebenen Flugzeugmusters zu

bestimmen.
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Ein Wert fir Wy, 188t sich unter_Verwendung eines Tinearen Ansatzes z.B.
aus einer Einzelmessung des Vertikalwindes Wy in der Héhe H; gewinnen:

Waz = Dwyg JAH T wy /-HL (199)

Mit Hilfe der Stabilitdtsanalyse werden vor allem die Phygoideigenwerte
sehr genau vorhergesagt, wihrend die aperiodischen Werte der Hohen- und der
Wegwurzel hinreichend genau bestimmt werden kdnnen. Wic wir bei der nach-
folgenden Betrachtung der analytischen Niherungsbeziehungen feststellen
werden, diirften die bisher beobachteten Uy, /Wy,-Kombinationen nicht zu
Bewegungsveridufen fiihren, die den Piloten infolge der zusdtzlichen ape-
riodischen Wurzeln besondere Schwierigkeiten bereiten (vgl. auch BILD 67).

Ganz anders stel1t sich die Situation eines Fluges in efnem idealisierten
Gewitterabwind jedoch in bezug auf die Stabilitdt der Phygoide dar. Aus
BILD 64 ist zu entnehmen, daB die langsame Bahnschwingung des Beispielflug-
zeugs fiir die Halfte der in TABELLE 1 angegebenen Beispiele dynamisch {n-
stabil verlaufen wire. In den F&11en III1 (Philadelphia) und V (Stapleton)
entsprechen die charakteristischen Parameter der Phygoide nicht mehr den
nur noch in Notfillen akzeptierten Werten des LEVELS 3. Eine Windgradien-
tenkombination dieser GriBenordnung ist daher als auBerordentlich geféhr-
1ich und vom Piloten moglicherweise nicht mehr beherrschbar einzustufen.

Als gravierend im Hinblick auf die in den Beispielen 111 und V verzeichne-
ten schweren Flugzeugabstiirze muBl der Umstand angesehen werden, daB sich
die Flugzeuge in beiden F§11en im Steigflug befanden:

Wéhrend sich der Unfall II1 unmittélbar nach der Entscheidung der Piloten
zum Abbruch eines miBgliickten Landeanfluges und zum anschlieBenden Durch-
start ercignete, befand sich beim Unfall V das Flugzeug im Startvorgang.
Wie bereits im Abschnitt 6.1.1 verdeutlicht wurde, wird die Phygoide infol-
ge eines positiven Dahnwinkels zusdtzlich destabilisiert. Gegeniiber den in
BILD 64 fiir den Referenzbahnwinkel YR = -3% ermittelten Werten mus deswegen
damit gerechnet werden, daB die iiblicherweise beim Start eingehaltenen
Bahnwinkel von y= +8-10° eine noch weitergehende Destabilisierung der
Phygoide zur Folge haben (BILD 66).Im Startvorgang stehen dem Piloten wegen
der bereits mit Vollast laufenden Triebwerke keine weiteren Leistungsreser-
ven zum Ausglieich von Windinderungen zur Verfligung, und weaen der geringen
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BILD 66: ZusHtzliche Destabilisierung der Phygoide durch den EinfluB
eines positiven Bahnwinkels (Parameterbeispiel Fall V).

Flughbhe kann auch keine potentielle Energie in kinetische Energie umge-
setzt werden, um auf diese Weise Abweichungen der Anstrimgeschwindigkeit zu
kompensieren. Unfdlle dieser Art sind offensichtlich unvermeidbar, wenn
nach der einmal getroffenen Entscheidung zur Durchfiihrung des Starts unvor-
hersehbare und auBergewbhnliche Winddnderungen auftreten.

Die Eigenfrequenz und damit die Schwingungsdauer der Phygoide bleiben
selbst bei hohen Gradientenwerten nahezu konstant (GréBenordnung bei dem
verwendeten Beispielflugzeug: Tp, = 34 - 38 Sekunder), so daB der Pilot
anhand dieses Schwingungsparameters keinen Hinweis auf verdnderte System-
eigenschaften erhdlt (Es ist ohnehin fraglich, ob der Pitot im manuellen
Flug das Vorhandensein der langsamen Bahnschwingung bemerkt.).
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die in [104]1geforderte minimale Zeit zur Verdopplung der Amplitude bei
einer dynamisch instabilen Phygoide (T, > 55 s (LEVEL 3), vgl. Abschnitt
6.2.1) wird bei einer Gradientenkomhination

Uy = 0.025s7' ,w, = -0.12557!

unterschritten. Diese "konservative" Flugeigenschaftsforderung 1fefert
jedoch offensichtlich kein ausrefchendes MaB, um die in niederfrequenten
Windanderungen enthaltenen Gefahren fiir die Flugsicherheit zu beschreiben
und einzugrenzen. Dies 1dBt sich an zwei Beispielen verdeutlichen:

a) Die Stabilitdtsanalyse fiir den Gewitterabwind im Fall I (New York /
B727) ergibt eine dynamisch stabile Phygoidwurzel, die in {hrer Dimp-
fung ca. 50 % schlechtere Werte als im Fall ohne Wind aufweist (vgl.
BILD 64). Die aperiodisch stabile Hohenwurzel und die schwach instabile
Wegwurzel, die zu dieser Gradientenkombination gehbren, kénnen in fhren
Auswirkungen auf das Flugverhalten auBer acht gelassen werden. Trotz
dieser augenscheinlich unkritischen Flugeigenschaften (die Phygoid-
eigenwerte erfilillen ohne Zweifel die Kriterien fiir die langsame Bahn~
schwingung entsprechend LEVEL 1) ereignete sich in diesem Strémungsfeld
ein folgenschwerer Absturz.

b) Die Gradientenkombination fiir den untersuchten Fall VI (Atlanta / B747)
verdndert die Eigenwerte des Flugzeugs so nachhaltig, daB eine dyna-
misch instabile Phygoide entsteht, die nach den Flugeigenschaftsforde-
rungen entsprechend LEVEL 2 einzustufen ist. Auch in diesem Befspiel
sind die zusdtzlich auftretenden Eigenwerte fiir den Gesamthewegungs-
ablauf unerheblich. Nach den F1ugeigenschaftskriierien beurteilt, ist
das Bewegungsverhalten des Flugzeugs schwieriger zu beherrschen als im
obigen Beispiel a. Es gelang den Piloten jedoch, erfolgreich durchzu-
starten und den Flug sicher zu beenden.

Die Lage der charakteritischen Flugzeug-Eigenwerte 1iefert demnach wohl
einen Hinweis auf efne mogliche Gefdahrdung, stellt jedoch allein kein
absolutes MaB fiir den Grad der Gefdhrdung dar. Andererseits konnen kriti-
sche Flugeigenschaften ein weiteres Glied in einer Kette von Umstinden
sein, die bei gleichzeitigem Auftreten aller dieser ungiinstigen Einfliisse
katastrophale Folgen haben kdnnen.
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Wie sich am Beispiel des New Yorker Flugunfalls (Fall I in TABELLE 1) gut
veranschaulichen 138t, mub nehen der Verdnderung der dynamischen Eigen-
schaften als Folge einer niederfrequenten Winddnderung noch ein weiterer
Effekt beriicksichtigt werden, der infolge die unmittelbare Auswirkung des
Scherung des Horizontalwindes auf die Flugleistungen eine groBe Gefdhrdung
der Flugsicherheit in Bodennihe darstellt.

Fassen wir die analytischen Néheruﬁgsbeziehungen zur Beschreibung der zeit-
1ichen Verldufe von Bahngeschwindigkeit und Bahnwinkel aus den Abschnitten
6.2.1 und 6.3.2 zusammen, so erhalten wir als Gleichungen fiir die ent-
sprechenden Zettverliufe in einem Gewitterfal lwind: '

wa. (t-Tt)

UKk(t) = uKk,R ce (200)

ctygy (8T t
Wx t-VRwa/9)+YR(eWZ - 1)

(201)

y(t) ® arc tan {tan vp e

Hierbei wurde beachtet, daB die Zeftantworten der FlugzustandsgrdoBen auf
etne uy,-Scherung mit einer Totzeit T, behaftet sind.

Stellen wir die Efnzelanteile der 61.{201) graphisch iber der Zeit dar, soO
wird offenkundig, dag8 der im Anhang A6 als Leistungsanteil beschriebene
Term (Vg uy,/9) bereits unmittelbar nach Einsetzen der Scherung zu einem
wesentlich steileren Bahnwinkel fiihrt. Mit den Daten des New Yorker Unfalls
beispiel sweise wird der Bahnwinkel um 70 % steiler (von -3% auf -5.1°). Die
Anteile des Bahnwinkelsverlaufs, die infolge der aperiodischen Wegwurzel
bzw. Hohenwurzel entstehen, wirken dieser Verschlechterung zwar entgegen,
zeigen iedoch wegen der groBen Zeitkonstanten (1/upy = 200 s, -l/wy, = 50s)
nur einen geringen Effekt (BILD 67).

Die groBe Gefahr dieser Leistungsverschiechterung besteht darin, daB der
stefler werdende Bahnverlauf nicht rechtzeitig erkannt und ausgeglichen
wird. Zudem dirften die fir eine angemessene Kompensation zur Verfligung
stehenden Zeitriume nur sehr knapp bemessen sein. Dies sei anhand einer
Gegeniiberstellung der auf verschiedene Weise berechneten Bahnverldufe des
New Yorker Unfalls niher ausgefilinrt.
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BILD 67: Analytischer Zeitverlauf des Bahnwinkels in einem Gewitter-
fallwind.

Dargestellt sind die Einzelanteile aus G1.(201).
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BILD 68 gibt die Flughahnen wieder, die

3) aus den Unfallunterlagen (7,81] stammen;

h) aus digitalen Simulationsrechnungen unter Verwendung des vollsténdigen
Differentialgleichungssystems der Flugzeua-Lénasbewequna entsprechend
den Gin. (46,47) qewonnen werden;

c) mit Hilfe einer Integration der Beziehungen {66,67} unter Berlicksich-
tigung der Gln. {200,201) ermittelt werden {analytischer Bahnverlauf).

|
Die Kurve (a) in BILD 68 zeigt den rekonstruierten Bahnverlauf, der sich
infolge der komplexen Windverhdltnisse jnnerhalb der DOMNBURST-Stridmung
{vgl. Anhang A2) und der Reaktion von Flugzeug und Piloten einstellte (81].

Die Kurve {b) ist das Ergebnis einer nichtlinearen digitalen Simulation fir
das verwendete Beispielflugzeug. Dabei wurde angenommen, daB das Flugzeug
zunichst stationdr und aerodynamisch ausgetrimmt in konstanten Windbedin-
gungen auf dem Gleftpfad fliegt, im eingetragenen Anfangspunkt dann jedoch
{n efne stationire Staupunktstrdmung mit den konstanten Windgradienten
uyy ©° -005 s™! und wy, = -0.02 s-! einfliegt. Bei festgehaltenen Stell-
gliedausschidgen (Schubhebel-, H5henruder- und KYappenstellung) weicht das
Flugzeug in der angegebenen Form vom Gleitpfad ab und trifft ca. 750 m vor
der Landeschwelle (GP) unter einem Bahnwinkel von etwa -2.5% auf den Boden.

Obwohl die linear abnenmenden Windkomponenten die tatsichlich vorhandenen
komplizierten Winddnderungen des Flugunfalls nicht in vollem Umfang nach-
bilden, zeigt der simulierte Flughahnverlauf eine recht gute Ubereinstim-
mung mit dem bei der Unfalluntersuchung rekonstruierten Verlauf. Dabei
sol1te nicht unberlicksichtigt bleiben, daB es sich bei dem hier betrachte-
ten Beispielflugzeug nicht um den am Unfall beteiligten Flugzeugtyp handelt.

Auch die analytisch berechnete Bahnkurve (c), die aufgrund ihres Modell-
ansatzes keinen Phygoidanteil enthdlt, beschreibt den mittleren Bahnveriauf
mit guter Genauigkeit. Im vorliegenden Fall stimmen die Aufschlagpunkte der
Kurven (b) und (¢) fast genau iiberein und weichen nur etwa 200 m vom
tatsdchlichen Absturzort ab.
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Die Winddnderungen duBern sich flugzeugbezogen als Riickenwindscherung (ab-

nehmender Gegenwind, Uy >0) und Aufwindscherung {abnehmender Abwind,

Wz <0). FlugleistungsmiBig wirken sich beide Scheranteile gegeneinander
aus, offensichtlich itiberwieat jedoch der leistungsverschiechternde Anteil
der Riickenwindscherung den leistungsverbessernden Anteil der Aufwindsche-
rung. Nach den Stabilitdtsuntersuchungen bleibt die Phygoide stabil, und
die auftretende aperiodische Weawurzel ist nur schwach instabil.

Flugphysikalisch kann fiir den Verlauf der Bewegung innerhalb des verwende-
ten Gewitter-Windfeldes folgendes Fazit gezogen werden:

Das Flugzeug fliegt, anfinglich auf einen vorgegebenen Gieitpfad bei kon-
stanten Gegenwind- und Abwindbedingungen ausgetrimmt, {n das Gebiet der
Riickenwind- und Aufwindscherung ein. Wshrend die abnehmende Abwindkomponen-
te, wiirde sie allein auftreten, eine flachere Flugbahn ergibt, jedoch wenig
EinfluB auf die Fahrt und damit auf die Phygoide ausiibt, sinkt infolge des
abnehmenden Gegenwindes die Anstromgeschwindigkeit bei zundchst fast kon-
stanter Bahngeschwindigkeit. Hierdurch wird der Auftrieb kleiner, und das
Flugzeug gerst als Folge der Uberlagerung beider Windinderungen unter den
beabsichtigten Gleitpfad. Wegen der fortlaufend wirkenden Riickenwindsche-
rung besteht ein Leistungsdefizit, so daB der Bahnwinke) steiler wird.
Gleichzeitig wird die langsame Bahnschwingung, deren Wurzelorte zustzlich
durch den Gradienten wy, destabilisiert werden und bei entsprechender GriBe
des Gradienten sogar dynamisch instabi) werden konnen, mehr oder weniger
stark angereat.

Die Gefdhrdung der Flugsicherheit kann nach diesen Ausfiihrungen auf zwei
Einflisse zuriickgefilhrt werden: Zum einen fliegt das Flugzeug infolge des
Leistungsdefizits auf einer steileren Flugbahn, also mit groBerer Sink-
geschwindigkeit. Zum anderen erfolgt die Anrequng der Phygoide in niedriger
Hohe, und das Flugzeug fliegt im Verlauf der Schwingung unterhalb der
Referenzbahn. Werden die Abweichungen vom Gleitpfad von den Piloten nicht
oder erst nach einer gewissen Zeitspanne wahrgenommen, so ist eine Kata-
strophe nicht mehr 2u vermeiden. Wie aus BILD 69 hervorgeht, findet der
Bodenkontakt etwa im Maximum der Abweichung vom Gleitpfad stat. Die Flug-
zeit zwischen dem Einsetzen der Windscherung in 140 m Hohe und dem Auf-
schlag betr&gt lediglich 20 Sekunden,
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Relativ geringe Werte der beiden beteiligten Gradienten Uy und wy, wie im
Fall des New Yorker Unfalls kbnnen in diesem Zusammenhang of fenbar unter
Umstdnden gefdhrlicher setn als wesentlich hohere Werte wie beisplelsweise
im Fal1 VI (Atlanta), wo noch efn sicherer Durchstart miglich war. Dies
kann darauf zuriickgefiihrt werden, daB die entsprechenden Flugzeugreaktionen
(Bahnwinke1dnderung, Phygoidschwingung) hei kleinen Gradientenwerten weni-
ger spektakuldr verlaufen und in der Anspannung, die ein Landcanflug unter

Schlechtwetterbedingungen mit sich bringt, libersehen oder zu spdt bemerkt
werden.
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7. Diskussion der Ergebnisse.

Zur Diskussion der in der vorliegenden Untersuchung gewonnenen Ergebnisse
seien zunichst die anfangs getroffenen flugmechanischen und flugbetriebli-
chen Voraussetzungen und Randbedingungen noch einmal riickbVickend gewertet.

Die Beschrinkung auf die Betrachtung der Flugzeug-Lingsbewegung erweist
sich als zulissig, da die Haupteinfllsse von Windinderungen in der Flug-
zqug-Symmetrieehene auftreten. Mdgliche Querwindscherungen, die z.B. ent-
stehen kdnnen, wenn der Flugweg innerhalb eines Gewitterabwinds nicht
zentral liber den Staupunkt bzw. parallel zur Hauptachse des DOWNBURST
verlduft (ay = const.), sind vom Piloten relativ einfach durch Betétiged
des Seitenruders auszugleichen. Diese Windkorrektur fst im Prinzip bef
jeder Seitenwindlandung durchzufilhren {und zu erlernen) und bereitet keine
Schwierigkeiten, solange die Seitenwindkomponente das MaB der fiir das
Flugzeug erfliegbaren, nachgewiesenen Seitenwindgeschwindigkeit nicht iiber-
schreitet.

Anhand der in nichtlinearen Simulationsrechnungen ermittelten Zeitveridufe
des Anstellwinkels 1&Bt sich die Feststellung treffen, daB Anregungen der
Anstel lwinkelschwingung offensichtlich klein bleiben. Bei der Betrachtung
des linearisierten Flugbahnverlaufes kann daher auf die Beriicksichtigung
der Nickmomentengleichung verzichtet werden, solange die statische Stabili-
tit des Flugzeugs gewdhrleistet ist.

Ein Vergleich der nichtlinearen Zeitverlgufe und der Ergebnisse der linea-
risierten Rechnung gibt auBerdem AufschluB dariiber, fiir welchen Zeitraum
die nichtlinearen dynamischen Bewegungsverldufe noch hinreichend genau
durch linearisierte Beziehungen wiedergegeben werden kénnen. Es konnte
nachgewiesen werden, daB eine Linearisierung flir einen Zeitbereich von
20 bis 60 Sekunden zuldssig ist, ohne daB groBere Fehler in Kauf genommen
werden milssen. Zeitrdume dieser GroBenordnung knnen als charakteristische
Zeiten filr Unfallgeschehen im Flughafen-Nahbereich angesehen werden.

Mit Hilfe einer Diskussion der maBgeblichen Flugzeugparameter 130t sich
beurteilen, inwieweit die filr das verwendete Beispie) flugzeug dargestel 1ten
Ergebnisse auch auf andere, vergleichbare Flugzeugmuster iibertraabar sind
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Die wichtigsten Parameter, die Referenzfluggeschwindigkeit Vg und der Refe-
renzbahnwinkel Y p, sind zumindest fiir den Flugabschnitt des Landeanfluges
bei der Mehrzahl der heutigen Verkehrsflugzeuge dhnlich. So ist der Bereich
der zuldssigen Anfluggeschwindigkeit, die bekanntlich bis zum Aufsetzen
nach Moglichkeit konstant gehalten werden soll und damit das Maf der ahzu-
bremsenden kinetischen Energie beim Ausrollen hestimmt, durch dié Ldnge von
Start- und Landebahnen begrenzt. Der Bahnwinkel ist hei den derzeitigen
Instrumentenlandesystemen (ILS) auf -2.5° his -3 standardisfert. Angaben,
die im Verlauf dieser Arbeit zu diesen beiden Gréfen sowie zu daraus ahzu-
leitenden Grifen wie

- Bahngeschwindigkeit Uk ,R>

- Sinkgeschwindiakeit L'

- den Derivativa XY = ~g €0s yp und ZY = g sin YR/”Kk,R
gemacht wurden, sind somit ohne weiteres auch auf andere Verkehrsflugzeuge
anwendbar (auch Zahlenangaben wie in den G1n.(156,175 f.}).

Untersghiede zwischen den verschiedenen Flugzeugtypen sind jedoch bei allen
Termen zu erwarten, die eine Proportionalitit zu den Geschwindigkeitsderi-
vativa Xy und Zy aufweisen (vgl. Anhang A5). Dies sind im wesentlichen die
in Abhingigkeit der Windgradienten berechneten Kreisfrequenzen der Phygoide
{GIn. {138,150,175,186)). Hier geht zum einen die aerodynamische Giite ein,
die sich als das Verh3ltnis von Widerstandsbeiwert Cy zu Auftriehsheiwert
Cp ausdriicken 140t und durch Tragfliigelprofi} und Rumpfform vorgegeben, je-
doch auch durch entsprechende Ausschldge von Landeklappen, Vorfliigeln und
Spoilern beeinfluBt werden kann. Zum anderen héngen die genannten Derivati-
va vom Triebwerkstyp und der damit verbundenen Proportionalitit des erzeug-
ten Schubes zur Fluggeschwindigkeit V ah. Je nach verwendetem Triebwerkstyp
k&nnen sich dabei nicht nur quantitative, sondern wegen des miiglichen
Vorzeichenwechsels des Fy-Terms auch qualitative Unterschiede ergeben, die
sich im iibrigen auch in dem Referenzwert der Abk)ingkonstanten 8 der
Phygoidwurzeln niederschlagen (Gn. (137,149,174,185)). Die Auswirkung des
Polarenwertes (Cp/Cy) und des Triebwerkseinflusses Fy muB daher im Efnzel-
fall mit Hilfe der angegebenen Gleichungen berechnet werden. Auch die
Fldchenbelastung G/S = m'g/S geht an denselben Stellen in die {lberlegungen
ein. In [131]ist eine sehr detaillierte und anschauliche Darstellung der
Variation dieser Flugleistungsparameter angegeben.

Unberiicksichtigt blieben in der vorliegenden Untersuchung die dynamischen
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Eigenschaften der verschiedenen Triebwerkstypen, die beim Auftreten gréBe-
rer Verzdgerungszeiten zwischen dem Einsetzen einer Windscherung und einer
entsprechenden manue)len Schubanpassung entscheidende Bedeutung erlangen
konnen [117).

Aus flugbetrieblichen Griinden besteht die operationelle Anforderung, anhand
weniger Kennwerte, die bekannt sein miissen und Flugzeugsystem und meteoro-
logisches Scenarfo charakterisieren, eine zuverlissige Prognose liber die
weiterhin sichere ODurchfithrung eines Fluges in einer Windscherung zu erhal-
lten. Dabei kann man davon ausgehen, daB die Gefdhrdung zwangsldufig dann am
groften ist, wenn das Flugzeug ohne jegliche KorrekturmaBnahme seitens des
Pitoten bzw. automatischen Flugreglers in einer ungesteuerten Eigenbewequng
auf die Winddnderungen antwortet. Fassen wir die Ergebnisse der vorher-
gegangenen Kapitel unter diesem Gesichtspunkt zusammen, so 140t sich
folgende Losungsmbglichkeit flr die obige Aufgabe vorschlagen:

In den Abschnitten 6.2 und 6.3 wurde nachgewfesen, daB das dynamische Bewe-
gungsverhalten von ungesteuerten Flugzeugen zumindest in 1inearen Windsche-
rungen mit guter Genauigkeit mit Hilfe von einfachen analytischen Beziehun-
gen beschrieben werden kann. Flir alle in der Flugzeug-Symmetrieebene mbg-
lichen Formen von Windscherungen mit konstanten Gradienten lassen sich ge-
eignete Ingenieurmodelle zur Darstellung der Flugzeug-Eigenbewegung im
flugbetrieblich wichtigen Zeitbereich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen
der Windscherung angeben. Die gesuchten Eigenwerte des Flugzeugs kénnen zur
Bestimmung der analytischen Zeitverliufe von Bahngeschwindigkeit, Bahnwin-
kel sowie Hbhe und Flugweg berechnet werden. Neben den zu erwartenden
Trajektorien des Flugzeugs lassen sich so die zeitlichen Verliufe von
Fluggeschwindigkeit und ndherungsweise auch Nickwinkel vorausbestimmen
(z.8. auch on-1ine an Bord efnes Flugzeugs).

Den Piloten und der Flugsicherung werden auf diese Weise unter Annahme des
worst case wertvolle Prognosen iUber die Sicherheit des Flugbetriebs eines
bestimmten Flugzeugtyps in einer Windscherung an die Hand gegeben mit dem
unschiétzbaren Vorteil, eine rechtzeitige Entscheidung iiber die ungefihrdete
Fortsetzung des Fluges oder liber einen Abbruch des Starts bzw. der Landung
zu treffen.

Eine Erweiterung der Anwendung dieser Erkenntnisse auf nichtlinear verlau-
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fende Windscherungen ist denkbar und eroffnet neue Perspektiven, beispiels-
weise bei der Frage nach einer Anwendbarkeit der TAYLORschen Hypothese auf
niederfrequente Anderungen der Horizontal- und Vertikalwindkomponente. So
ist erwdgenswert, die Bewegungsvorgdnge abschnittweise zu linearisieren und
die einzelnen Verldufe unter Beachtung der Rand- und Uhergang;hed1ngungen
dominoartig aneinanderzuhdngen, um so eine geschliossene Losung fiir den
gesamten Bewegungsverlauf zu erhalten.

Es sei ahschlieBend erwdhnt, daB zur Ermittlung der Fluazeugtraiektorien
ohne weiteres auch das ilhertragungsverhalten des Flugzeugs bei einer Anre-
qung durch eine Rampenfunktion Q nach G1.(107) bestimmt und nach Berechnung
der Flugzeug-Eigenwerte sowie einer LAPLACE-Riicktransformation wieder im
Zeitbereich dargestel it werden kann 106 . Unter Beriicksichtiqung der
G1n.(66,67) lassen sich anschlieBend nach numerischer Integration die zuge-
hdrigen Bahnkoordinaten angeben. Diese Methode ist allerdings aufwendiger
als die Losung der in der vorliegenden Arbeit angegebenen analytischen
Gleichungen. Sie wird jedoch hier angefiihrt, weil sie Erweiterungsmiglich-
keiten bietet zur Beriicksichtigung von StellgréBenveridnderungen, die z.B.
vom Piloten oder Autopiloten vorgenommen werden. Verlauf und Stabilitdt der
Bewegung werden durch diese linearisierte Rechnung recht gut wiederqegeben
(BILD 69). Abweichungen zwischen der nichtlinear simulierten und der auf

der Grundlage der Ubertragungsfunktionen 1inearisierten Bahn sind haupt-

sichlich auf die Ndherungsheziehungen zuritickzufilhren, die bei der Bestim-
mung der Eigenwerte nach Abschnitt 6 verwendet werden. So lfefern dic
Niherungen inshesondere fiir die Phygoidfrequenz hdufig zu groBe Werte,
wodurch dann die Phygoid-Wellenlé&nge zu klein ist. Im BILD 69 ist dieser
EinfluB im Vergleich zwischen den Kurven {(b) und (c) zu erkennen. Wie
BILD 70 zeigt, werden die zefitlichen Verldufe von Bahngeschwindigkeit,
Bahnwinkel und Héhe auf diese Weise mit quter Genauigkeit angenidhert, wobel
wiederum eine fibereinstimmung fiir einen Zeitbereich von etwa 20 h*s 60
Sekunden gegeben ist.

Welche der beiden Methoden zur Beschreibung des dynamischen Verhaltens ei-
nes Flugzeugs in einer Windscherung verwendet wird, sollte von den Gegeben-
heiten des Einzelproblems abhdngig gemacht werden. Beide Ldsungswege,sowohl
die analytischen Naherungsbeziehungéen dieser Arbeit als auch die Verwendung
von libertragungsfunktionen, Yiefern als technische Ingenieurmodelle hinref-
chend genaue Ergebnisse und sollten in der Praxis weiter erprobt werden.
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8.  Zusammenfassung

Aufgabe der vorliegenden Untersuchung ist es, die Zusammenhédnge zwischen
den auf ein Flugzeug einwirkenden Windeinfliissen, speziell Windscherungen,
und dem daraus resul tierenden dynamischen Verhalten des ungesteuerten Flug-
zeugs zu verdeutlichen

Aus einer Reihe von meteorologischen Grundsituationen, in denen Windsche-
rungen zu beobachten sind, erweist sich der sog. DOWNBURST (Gewitter-Fall-
wind) nach den Ergebnissen von Flugunfallanalysen als die gefdhrlichste.
Fir diesen Stromungsvorgang wurde ein einfaches strdomungsmechanisches Mo-
del1 aufgestellt, das die wesentlichen Parameter der Windscherung {konstan-
te Windgradienten fnnerhald der Strdimungsgrenzen) wiedergibt. Aus vorlie-
genden Messungen konnte ein empirischer Zusammenhang zwischen den beiden
beteilfgten Hauptdiagonalelementen des Gradienten des Windvektors entwik-
kelt werden, der die systematische Untersuchung der Einfliisse dieses Stro-
mungsvorgangs auf die Stabilitdt und das dynamische Bawegungsverhalten
eines ungesteuerten Flugzeugs gestattet.

Dazu wurde das nichtlineare Differentialgleichungssystem der Flugzeug-
Lingsbewequng um die entsprechenden Windeinfliisse erweitert und nach den
iblichen Methoden linearisiert. Die auf das Flugzeug wirkenden WindgrtgSen
sind von den Zustandsparametern der Flugzeugbewegung abhdngig und miissen
bei der Aufstellung der Systemmatrix beriicksichtigt werden. Es erwies sich
als ausreichend, den EinfluB des Windes mit Hilfe der linearen Ableitungen
der Windkomponenten nach den Ortskoordinaten, den Windaradienten, zu cha-
rakterisieren und die stationiiren Windkomponenten wie auch die Ableitungen
htherer Ordnung auBer acht zu lassen. Alle vier in der Flugzeug-Lingsbewe-
gung vorkommenden Windgradienten haben EinfluB auf die Lage der Phygoidwur-
zeln, wobei auch aperiodisch bzw. dynamisch instabile Eigenwerte auftreten
ktnnen. Wegen der Weg- bzw. Hghenabhdngigkeit der Windgeschwindigkeiten
entstehen ortsveriinderliche Luftkrdfte, die zu deﬁ zusdtzlichen Eigenwerten
“Hohenwurzel" und "Wegwurzel" fiihren, wenn die Windscherung durch ein
Hauptdiagonalelement des Gradienten des Windvektors beschrieben wird. Diese
aperiodisch auftretenden Wurzeln ktnnen zahlenmaBig mit guter Ndherung dem
Wert der beteiligten Windgradienten gleichgesetzt werden und sind entspre-
chend dem Vorzeichen der Gradienten stabil oder instabil.
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Fir alle in der Flugzeug-Symmetrieebene mdglichen Formen von Windscherungen
mit konstanten Gradienten lassen sich gecignete Ingenieurmodelle zur Dar-
stellung der Flugzeug-Eigenbewegung im flugbetrieblich wichtigen Zeitbe-
reich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen der Windscherung angeben. Die
einfachen analytischen Gleichungen beschreiben den Zeitverlauf von Bahn-
geschwindigkeit und Bahnwinkel und liefern nach einer numerischen Integra-
tion auch die Trajektorien des Flugzeugs. Ferner kinnen die Verlidufe von
Fluggeschwindigkeit und Nickwinkel niherungsweise ermittelt werden

In dem angesetzten DOWNBURST-Model1 sind die beiden Hauptdiagonalelemente
Uyx und wy, des Gradienten des Windvektors enthalten, die neben einer
verdnderten Lage der Phygoidwurzeln sowohl zu einer Hohen- als auch einer
Wegwurzel fiihren. Wegen der zugrundeliegenden stromungsmechanischen Zu-
sammenhdnge ist uy, fmmer positiv, so daB die Wegwurzel in fedem Fall (wenn
auch nur sehr schwach) instabil ist, wihrend die aperiodische Hohenwurze)
stabil ist, da wy, stets einen negativen Wert aufweist. Die aperfodischen
Bewegungen haben groBe Zeitkonstanten und sind daher fiir den gesamten
Bewegungsablauf nur von untergeordneter Bedeutung.

Abhdnglg von der GrioBe der beiden Gradienten des Gewitterfallwinds kann die
Phygoide dynamisch instabfl werden. Eine Gefdhrdung der Flugsicherheit geht
dabei jedoch offensichtlich weniger von der Tatsache aus, daB ein instabi-
ler Schwingungscharakter der langsamen Bahnschwingung mit aufklingenden
Amplituden vorliegt. Erfolgt die Anregung der schlechtgedimpften Schwingung
in einer niedrigen Flughbhe, so wird i.a. vielmehr der Einschwingvorgang
noch nicht v611ig abgeklungen sein, bevor das Flugzeug den Boden erreicht.
Ein folgenschwerer Absturz wird unvermeidbar, wenn die wihrend diescs
Einschwingens entstehenden groBen Vertikalablagen vom beabsichtigten Gleit-
pfad aufgrund der hohen Pilotenbelastung im Landeanflug iiberhaupt nicht
oder aber zu spdt bemerkt werden.

Der steiler werdende Bahnwinkel ist im wesentlichen auf ein Leistungsdefi-
zit zuriickzufithren, das dem Gradienten uyx direkt proportional ist. Weitere
wichtige EinfluBgroBen sind die Referenzfluggeschwindigkeit Vp und der
Referenzbahnwinkel yp., bei der Betrachtung der Phygoidfrequenz auch die
aerodynamische Giite Cy/Cp. Da die heutigen Verkehrsflugzeuge zumindest im
Landeanflug aufgrund der flugbetrieblichen Gegebenheiten standardisierte
Werte von Fluggeschwindigkeit und Bahnwinkel einhalten, sind die angegebe-
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nen Hiherungsaleichungen, sofern sie nur von diesen beiden Parametern ah-
hiingen, universell verwendbar.

Um das Flugverhalten eines Flugzeuas fiir den zur Debatte stehenden Zeitraum
von 20 bis 60 Sekunden nach Einflug in die Windscherung zu prognostizieren,
wird vorgeschlagen, die in der Untersuchung behandelten Ingenieurmodelle
fiir die Beschreibung der ungesteuerten Flugzeugbewegung einzusetzen. Auf
diese Weise wird den Piloten oder der Flugsicherung die Entscheidung ermdg-
licht, ob z.B. ein Landeanflug unter Scherwindbedingungen weiterhin sicher
urchgefithrt werden kann oder besser abgebrochen werden sollte. Aufgrund
des einfachen Aufbaues dieser 1inearisierten Simulationsmodelle sind sie
auch fiir den on-Yine-Betrieb an Bord eines Flugzeugs geeignet.

2.

(3]

2}

3

(4}

(51

6}

7

(81
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Anhang Al

Unfélle infolge Windscherungen

Zum Erkennen und nach Mdgiichkeit auch zur Reduktion der Gefahren fiir den
normaten Flugbetrieb hat die amerikanische Luftfahrtbehdrde FAA (Federal
Aviation Administration) spezielle Forschungsprogramme ins Leben gerufen.
Eines dieser Programme befaBt sich mit den Gefahren, die durch Windscherun-
gen entstehen [11]. Zu den im Forschungsprogramm definierten Aufgaben ge-
hort es u.a., zurlickliegende Unfdlle auf mogliche Scherwindeinfliisse zu
iiberpriifen, die bisher unerkannt geblieben sind. Das Projekt wurde in zwei
Teilen durchgefiibrt, wobei sich ein Teil mit Flugzeugen mit einem Gesamtge-
wicht von 12.500 1b und mehr (groBer 5,6 to) befaBte. Nur diese Ergebnisse
werden hier wiedergegeben.

Anhand der vorliegenden Daten von liber 59.000 Unfdilen oder Iwischenfdllen,
die bei der amerikanischen Flugunfalluntersuchungsbehdrde MNTSB (Nationa)l
Transportation Safety Board) gespeichert werden, wurde die Unfalliste nach :
vorgegebenen Kriterien maschinell durchsucht. £s ergaben sich die folgenden
Erkenntnisse [124):

Von den untersuchten 59.465 Unfdllen bzw. Zwischenfdllen (incidents) ereig-
neten sich im Flughafen-Nahbereich 5.277 wihrend der Startphase (=9%) und
14.055 bei Anfliigen und Landungen (=24%). Von diesen Unfid)len sind nach den
vorgegebenen Suchkriterien {Gewicht grBBerIS,G to, bestimmte meteoroloai-
sche Bedingungen, die auf Windscherung schlieBen lassen) 25 auf die nachge-
wiesene oder vermutete Auswirkung von Scherwind zurlickzufithren (=0.13%).

In TABELLE Al.l sind diese Unfdlle chronologisch und mit der Angabe der
wahrscheinlichen Scherwindsituation aufgelistet. Die Tabelle ist um vier
weitere Unfdlie bzw. Zwischenfdlle ergdnzt, die sich nach AbséthB der
Untersuchungen ereigneten.

In 16 der 29 Fdlle wurde Gewitteraktivitdt in der unmittelbaren Nihe der
Unfallstelle beobachtet. In allen Fdllen war diese Wettersituation vor dem
Eintreten des Unfalls bekannt.



Datum Flgagty. Unfallort/Staat Meteorologische Information

1. 01.03. 1964 L 1048 Ltake Tahoe, Mevada Schnee

2. 01.07.1964 B 770 New York (JFK) Gewitter

3. 24.12.1964 L 1049 San Francisco, Kalifornien Regen/Nebel

4. 17.03.1965 B 727 Kansas City, Missouri Schneeschauer

5. 27.02.1966 pC 8-33 New Orleans, Louisiana Gewitter

6. 08.06.1968 8 727 Salt Lake City, Utah Gewitter

7. 02.04.1970 C 401 Morrisvi[{e, North Carolina Regen/Nebel

8. 27.07.1970 0C 8 Naha Air Base, Okinawa Regenschauer

9. 04.01.1971 BC 2c New York (LGA) Regen

10. 18.05.1972 oc 9 Ft. Lauderdale, Florida Gewitter

11, 26.07.1972 B 727 New Orleans, Louisiana Gewitter

12. 12.12.1972 B 707 New York {JFK) Sprithregen/Nebel
13. 03.03.1973 B 727 Wichita Kansas Gewitter

14, 15.06.1973 DC 8 Chicago, Illinois Gewitter

15. 23.07.1973 FH 227 St. Louis, Missouri Gewitter

16. 28.10.1973 B 737 Greenboro, North Carolina Regenschauer

17. 27.11.1973 uc 9 Chattanooga, Tennessee Gewitter

18. 17.12.1973 pc 10 Boston (Logan), Massachusetts Kaltfrontdurchzug/Regen
19..30.01.1974 8 707 Pago Pago, Samoa Regenschauer
20. 14,12.1974 B 727 Houston, Texas Gewitter
21, 24.06.1975 8 727 New York (JFK) DOWNBURST/Gewitter
22. 07.08.1975 B 727 Denver (Stapleton), Colorado DOWNBURST/Virga
23. 12.11.1975 B 727 Raleih, North Carolina Regenschauer
24, 29.11.1975 J1.DC 9 St. Louis, Missouri Gewitter
25. 31.12.1975 bC 9 Greer, South Carolina Regen/Nebel
26. 23.06.1975 pc 9 Philadelphia, Maryland DUWNBURST/Gewitter
27. 03.06.1977 B 727 Tucson, Arizona (Zwischenfall) DOWNBURST/Virga
28. 22.08.1979 B 727 Atlanta, Georgia (Zwischenfall)| DOWNBURST/Gewitter
29. 26.07.1981 B 747 Atlanta, Georgia (Zwischenfall)| DOWNBURST/Gewitter

Tabelle A1.1: uUnfdlle von Verkehrsflugzeugen, bei denen vermutlich
Windscherung beteiligt war (nach (124]).

_ZV-

Nl



/1)
- A3 -

In 17 Fallen wurden intensive bis schwere Regenschauer entlang des Gleit-
pfades gemeldet. In 4 weiteren Féllen war der beobachtete Regen von mittlerer
Stirke. Es kann davon ausgegangen werden, daB die schweren Regenschauer von
intensiven Fallwinden (DOWNBURST) begleitet waren.

In 6 Fillen lag ein barometrischer Drucksprung zur Unfallzeit vor, der je-
doch in nur drei Fillen bereits vor dem eigentliche Unfall festgesteilt wurde.
Bei allen 6 Unfdllen konnte Gewitteraktivitdt beobachtet werden.

In 10 der 28 Fille registrierten vorhandene BodenmeBgerdte eine bedeutende
Winddrehung.

In wenigstens 5 Fallen lagen Piloteninformationen iber eine vorhandene Scher-
windsituation vor, die nicht spiter als 15 Minuten vor dem Unfall abgegeben
wurden.

Fazit dieser Untersuchungen:

- Scherwinde sind moglicherweise bei mehr Unfdllen als unmittelbare Ursache
anzusehen, als bisher angenommen wurde.

- Offensichtlich kommt es besonders in Gewitterndhe zu gefdhrlichen Wind-
scherungen, die den Flugbetrieb stark beeintréchtigen kénnen.

t

Schwere Regenschauer vergriBern die Gefdhrdung der Flugsicherheit zusétz-
lich, wobei oft starke Abwinde innerhalb der Niederschldge zu beobachten

Vorhanden? metecrologische Bodeneinrichtungen haben in vielen Fdllen Anhaits-
punkte fitr mogliche Scherwindgefafiren gemessen und aufgezeichnei. Die ver-
fugbaren Informationen wurden aber oft nicht schneli genug an die Piloten
weitergegeben.
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Anhang A2

Analyse verschiedener Gewitterfallwinde

Aufgrund efner Reihe von schweren Flugzeugabstiirzen, die sich in Gewitter-
nihe ereigneten, st seit 1975 bei Flugunfalluntersuchungen ein besonderes
Augenmerk auf dfe Feststellung der zum Unfallzeitpunkt herrschenden Wind-
verhiltnisse gerichtet worden. Dabei wurden sowohl Flugschreiberaufzeich-
nungen (neuerdings auch die Aufzeichnungen der sog. Performance and Mainte-
nance Recorder, PMR) als auch Radarmessungen verwendet, ferner Satelliten-
fotos und meteorologische Bodenwetterbeobachtungen. In vielen Fdllen wurden
die gesuchten Windverldufe mit Hilfe von Simulationsnachrechnungen iterativ
rekonstruiert bzw. verbessert.

Die aus diesen Untersuchungen resultierenden Ergebnisse sollen, sofern sie
sich auf die Stromungsverhditnisse in Gewitterfallwinden beziehen, im fol-
genden systematisch analysiert werden. Dabet soll insbesondere ermittelt
werden, inwieweit sich die beobachteten Windstromungen mit Hilfe eines ein-
fachen Staupunktstromungsmodells beschreiben lassen. Das Windmodell zeich-
net sich durch konstante Windgradienten innerhalb der Strdmungsgrenzen aus
und ist dadurch fir eine analytische Untersuchung der Flugzeugbewegung in
Windscherungen unter Verwendung 1inearisierter Gleichungen gut geeignet.

Es stehen die Daten von 6 Unféllen bzw. Zwischenfdillen zur Verngbng, die
nachfolgend unter den gemeinsamen Gesichtspunkten dargestellt werden:

1) Kurzbeschreibung des Unfallhergangs und des meteorotogischen Scenarios,
soweit es fiir die anschlieBende Analyse dienlich fst. Ausfiihrliche Dar-
stellungen der Geschehnisse enthalten die angegebenen Literaturstellen.

2) Darstellung der Windkomponenten Uber den fiir die Stromungsverhdltnisse
in Staupunktstromungen relevanten Koordinatenachsen:

Uyg = FIx), vyg = Fly), wyg = fl2)

mit den Hauptachsen x,y,z der angenommenen Staupunktstrimung.

3) Festlegung des Staupunktes und Ermittlung der Windgradienten.

4) Bei Bedarf Bestimmung von Restwindprofilen, die der Staupunktstrémung
zusitz)lich iibertagert werden miiten, wenn die becbachteten Stromungs-
verhiittnisse besser nachgebildet werden sollen (z.B. Rotorwirbel).

(19
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Die Bestimmung der Windgradienten Uy, und wy, {im Fal1 1v: Uy, und va)
erfolgt auf graphischem Wege, wihrend die verbleibenden Gradienten Vigy bzw.
Wy, S0 gewshlt werden, daB sie die Kontinuitdtsgleichung (26) erfiil ten.
Kleinere Schwankungen der Horfzontal- und Vertikalwindkomponenten werden
als iberlagerte Boigkeit gedeutet und auBer acht gelassen.

Der Nulldurchgang der Yinear abnehmenden Horizontalwindgeschwindigkeit 1egt
den Ort des Staupunktes auf dem Flugweg fest, wihrend das Maximum der
Horizontalwindgeschwindigkeit als vorderste Linie der sich radial aushrei-
tenden Kaltluftfront angesehen wird. Die Vertikalwindgeschwindigkeit der
Abwirtsstromung muB bis zum Erdboden zu Null abgebaut sein.

Zusdtzlich zu den Windverliufen sind in allen untersuchten Fdllen die
Bahnverl&ufe in der Vertikalebene (xg-zg-Ebene) angegeben, bhef den Lande-
bzw. Durchstartbeispielen auBerdem die Referenzgleitpfade. Der Koordinaten-
ursprung wird in den meisten Darstellungen an den Ort des Gleftpfadsenders
gelegt. Demgegeniiber werden die Strom- und Potentialfunktionen der Stau-
punktstrémungen auf einen Koordinatenursprung bezogen, der im Jeweiligen
Staupunkt 1iegt:

L 2NN ¥ = f(Xg‘St, -yg,St' Zg.St) .
Es gilt der Zusammenhang:
Xg,St = Xg - Xst »
Yg,st T Yg " Yst
Zg,St = Zg .

Die Werte Xg¢ und ygy beschreiben die geometrischen Abstinde zwischen dem
Gleitpfadsender (bzw. dem Ursprung des xg-zq-KS) und dem Staupunkt. Ver-
1duft die Flugbahn durch das Zentrum des Ge&itterfa]lwinds. wie dies bis
auf den Fall IV (Tucson) gegeben ist, so ist der seitliche Staupunktahstand ‘

Yg¢ gleich Null.

Die Bahnverlsufe dienten in einigen F&llen dazu, die Windkomponenten den
relevanten Koordinatenachsen zuordnen zu kénnen, z.B. bei der Ermittlung

von wwg(zg) aus gegebenem wwq(xg) mit Hilfe des Zusammenhangs xg(zn).Aus
Anschaulichkeitsgriinden wird der Vertikalwindverlauf als H = -z =

= flwygn,)
W
dargestelit. g 9
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Wie im Abschnitt 2.4 verwenden wir zur Darstellung der Stromliniengleichung
v #) und der Potentialgleichung ¢ die dimensionslosen Staupunktkoordinaten

x = xgst/ %o
Yy = yg'st /.Yo

und 2z = 24 ¢4 /2,

mit den vortetlhaften Bezugsldngen x, =y, = 2, = 1 m. Damit erhalten wir’

die allgemeinen Gleichungen:
.
Potentfalfunktion : & = K (ag +bn +ci ),
Stromliniengleichung : v = K, £/, = const.

Dabei gilt: [Ki] = [Kg] = mz/s, wihrend die Konstanten a, b und ¢ die
Zahlenwerte der Gradienten uy,, iy und wy, haben, aber dimensionslos
eingesetzt werden. Die Konstante K, charakterisiert die Menge der Werte der
Stromfunktion ¥ und ist als allgemeine Konstante aufzufassen. Wir konnen
uns fm folgenden auf die Angabe der Parameter K), a, bundc beschrénken,
um die jeweiligen Stromungsvorginge zahlenmdBig zu kennzeichnen.

#) wir beschrinken uns im folgenden auf die Darstellung der Gleichung der
Stromlinfen in der uns interessierenden x-z-Ebene (Flugzeug-Ldngsebene).

¢l
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A2.1  Flugunfall (1), New York.

Am 24. Juni 1975 verungliickte eine Boeing B-727 der Eastern Airlines beim
Anflug auf den New Yorker J.F.Kennedy-flughafen, in dessen Bereich sich zur
Zeit des Unfalls ein Gewitter befand.

Das Flugzeug flog zundchst normal auf dem Gleftpfad an. Unterhalb einer
Hohe von 150 m geriet die Maschine in starken Regen und in eine ausgeprigte
Scherung des Horizontal- und Vertikalwindes (§JEJL_LL Die Piloten erkannten
die fAnderung der Anstrémgeschwindigkeit und die Abweichung vom Gleitpfad
als Folge der Windscherung zu spat. da beide versuchten, durch Wolken und
Regenschleier hindurch den Sichtkontakt zur Landebahnbefeuerung herzustel-
len. Das Flugzeug schlug ca. 1 km vor dem eigent)ichen Aufsetzpunkt auf den
Boden auf und zerschellte.

Genaue Untersuchungen der meteorologischen Bedingungen ergaben, daB sich
das Gewitter liber dem Flughafen zur Unfallzeit in seinem Reifestadium be-
fand. AuBerdem hatte das Radarecho des Gewitters im Wetterradar die charak-
teristische Form einer "“Speerspitze' (spearhead), die nach FUWITA [81lein
markantes Zeichen fiir das Auftreten eines DOWNBURST ist.

Flight Data Recorder (FDR) und Cockpit Voice Recorder (CVR) lieferten die
zur Unfalluntersuchung herangezogenen Angaben zur Rekonstruktion der Flug-
bahn und der Windprofile.

In BILD I ist eine Zunahme des Gegenwinds und des Abwinds mit einem Wind-
maximum im Bereich zwischen -3.500 m und -2.500 m (H 200 m} vor dem Gleit-
pfadsender zu erkennen. Es kann angenommen werden, daf diese Windinderung
den Rand des Kaltluftausflusses anzeigt. Der radiale AusfluB aus dem Gewit-
terfallwind hat sich also vermutiich bis zu diesem Bereich ausgebreftet.

Die Horizontalwindkomponente 1dBt sich bis zu einer Entfernung von ca. 3 km
von der Landebahn mit groBer Genauigkeit mit Hilfe eines konstanten Gradi-
enten uy, beschreiben. Der Mulldurchgang der Tinear abnchmenden Horizontal-
windgeschwindigkeit legt den Ort des Staupunktes Ffest:

Xgy = -275 m.

o e aTe s A T
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Legt man beim Vertikalwindverlauf eine Ursprungsgerade derart fest, daB sie

im Bereich der oben beschriebenen Horizontalwindfront die wy-Kurve tangiert,
so erhdlt man damit den zur Staupunktstrdmung gehBrigen Vertikalwindanteil.

Fiihrt man auf grafischem Wege eine Trennung von 1linearem Vertikalwind-

vertauf und Gesamtverlauf des Vertikalwinds durch, so verbleiht efne Rest-

kurve, die unter Beachtung der Zuordnung xg(zg) iiber dem Flugweq darge-

stellt wird (BILD A2.1.1).

Diese Kurve entspricht mit guter Ndherung dem Geschwindigkeitsverlauf eines
zdhen, symmetrischen Wirbels. Es liegt also die Vermutung nahe, daB der
Staupunktstrémung noch ein Wirbel liberlagert war, den das Flugzeug durch-
flog. Hinweise auf das Auftreten von Wirbeln in Gewitterfallwinden sind in
[122] angegeben. Die Auswirkung des obengenannten Wirbels wird in der
vorliegenden Arbeit nicht weiter untersucht.

+-10
Aufwind 4.5
X xm)
——
+ } } } 0
-30 =20 -10
Abwind + 5 *
Ww
[m/s)
+ 10

BILD A2.1.1: Darstellung des restlichen Vertikalwindanteils als Funktion
des Flugweges nach Beriicksichtigung des Staupunktstrdmungs-
anteils aus BILD I.

Die Restkurve 138t auf einen zihen Wirbel schlieBen (vgl.
auch BILD 31). Der Nullpunkt der efngetragenen Flugwegkoor-
dinate bezieht sich wie in BILD 1 auf den Gleitpfadscnder.
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Es ergeben sich die Werte:

sowie mit G1.(26):

= 0.015 s”!

B ]

Yy, © T UWx T Wuz

Damit folgt fir die charakteristischen Parameter der Potentialfunktion und
der Glejchung der Stromlinien:

K, m’/s) a b c -c/a
0.5 0.005 | 0.015 | -0.02 a
baw. 0.0025 1 3 -4

mit Xg.5t = Xg + 275 m, Yg.5t =Yg und 2g 5t * Zg-

In BILD A2.1.2 sind die Stromlinienverldufe, die eine Schar von Hyperbeln
bilden, filr den New Yorker Unfall I dargestellt. Wegen der prinzipiellen
Rhnlichkeit dieser Stromlinienverliufe bei Staupunktstrémungen wird in den
nachfolgenden Beispielen auf eine Darstellung weiterer StromYinienbilder
verzichtet.
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BILD A2.1.2:

Stromlinienbild des Flugunfalls New York I, Staupunktstrémungsmodell.
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A2.2 Flugunfall (11), New York.

Am 24.Juni 1975 befanden sich in der Zeit von 15:45 h bis 16:10 h (Orts-
zeit) 14 Flugzeuge im Landeanflug auf die Landebahn 22L des New Yorker
Flughafens JFK. Wie in [9)festgeste} It wird, flog jedes dieser FYugzeuge
durch einen Teil des iiber dem Flughafen beobachteten Unwetters, das sich
auf den Wetterradarschirmen deutlich als Speerspitze abbildete. Etwa 10
Minuten vor dem folgenschweren Absturz der B727 der Eastern Airlines (Un-
fall 1) steuerte eine Lockheed L1011 derselben Fluggesellschaft die Lande-
hahn an. Der Flug verlief bis zu einer Hihe von ca. 130 m ruhig und normal.
Das Flugzeug flog dann in ein auBergewbhnlich schweres Regenschauer ein,
und die Flugsicht ging auf Null zuriick. Gleichzeitig sank die Fluggeschwin-
digkeft von 74 auf 62 m/s (144121 kts). Die Piloten-trafen die Entschei-
dung zum Durchstart und gaben den entsprechenden Schub. Trotzdem blieb das
Flugzeug bis zu einer Minimalhdhe von ca. 17 m 4n einem Sinkflug, bevor es
schlieB1ich den angestrebten Stefgflug zum Durchstarten erreichte.

Die Auswertungen der Flugschreiberaufzeichnungen ergeban die in BILD II
dargestellte Situation. Die zugrundegelegte Staupunktstrémung wird durch
folgende Zahlenwerte charakterisiert:

Xs¢ = -1.380 M (xg gy = xg + 1340 m) , yg = 0.

=

= =1 = -1
Uge = 0.02 7!, W, = -0.035 57! .

Als zugehbriger Gradient zur Erfiilllung der G1.(26) ergibt sich:

Vgy = 0.015 571,
B | A,

Damft lauten die Parameter der Potentialfunktion uné der Stromlinien-
gleichung:

K, n'/s1| a b c -c/a
0.5 0.02 | 0.015 | -0.035 7
baw. 0.0025 4 3 -7 4
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A2.3  Flugunfall (111), Philadelphia,

{m Gebiet von Philadelphia befanden sich am Nachmittag des 23. Juni 1976
efnzelne Schauer und Gewitter. Wihrend dieser Zeit stiirzta eine DOUGLAS DC9
der Allegheny Airlines beim Durchstarten nach einer abgesbrochenen Landung
auf die Landebahn 27R des Flughafens Philadelphia.

Das Flugzeug geriet beim Landeanflug zundchst in eine starke Gegenwindsche-
rung. Daraufhin nahmen die PiYoten den Schub zuriick, um die Fluggeschwin-
digkeit herabzusetzen und auf dem Gleitpfad zu bleiben. In der Nihe der
Landebahnschwelle wurde die Landung wegen starken Seitenwindes abgebrochen.
Wahrend des Durchstartens nahm der Gegenwind ab, und die Maschine schlug
mit dem Heck voran auf dem Boden auf.

Wetterradaraufnahmen zeigen zur Zeit des Unfalls ein speerspitzenfdrmiges
Echo iiber dem Flughafen. Es wird angenommen, daB das Flugzeug direkt in das
Zentrum des dazugehbrigen Gewitterfallwinds einflog. Die Abwindzelle war
zudem durch starken Regen gekennzeichnet.

Das Flugbahnprofil konnte unter Verwendung von Flugschreiber- und Cockpit-

Voice-Recorder- Aufzeichnungen rekonstruiert werden (vgl. die fn BILD Il1

eingetragenen llberflughthen iiber einigen geoddtischen Referenzpunkten (79]).
Die Flugbahn zwischen dem tiefsten Punkt des Landeanfluges (iiber dem Gleit-

pfadsender) und dem Aufschlagpunkt wird als parabelédhnlich angenoﬁmen. Der

Scheitelpunkt der Bahn 1iegt in der Mitte des Bogens in einer FlughShe von

ca. 60 m.

Fiir den Verlauf von Horizontalwind und Vertikalwind als Funktion des

Flugweges sind in [79] verschiedene Simulationsmodelle angegeben. Das

wahrscheinlichste dieser Modelle wird hier verwendet.

Der Horizontalwindvertauf zeigt im Bereich x<-500 m eine Zunahme des Gegen-
windes. In diesem Bereich ist die Boenfront des horizontalen Ausflﬁsses an-
zunchmen, in der die Mischungsvorgénge zwischen der Kaltluft des Gewitter-
fallwinds und der Umgebungsluft stattfinden.

Ab x> -500 m nimmt der Gegenwind linear ab, so daB in diesem Bereich das
Windmode11 einer Staupunktstrdémung angesetzt werden kann. Nach dem Wind-
modell 4a aus [79Inimmt die Gegenwindkomponente ab > +460 m wieder zu
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Dieser Windverlauf stimmt nicht mit den Windverhiiltnissen in einer Stau-
punktstromung iberein, bei der der Gegenwind bis zum Staupunkt Yinear ab-
nimmt. Die Wicderzunahme des Gegenwindes ist moglicherweise auf den EinfluB
der Bodengrenzschicht zuriickzufiihren, die in der vorliegenden Untersuchung
nicht beriicksichtigt wird. Statt dessen wird die lineare Abnahme der Uyg™
Komponente bis zu Uyg = 0 angenommen, so daB sich die Lage des Staupunktes
ergibt zu

XSt s +750 m (ySt = 0)-

Der Vertikalwindverlauf entspricht ebenfalls dem angegebenen Windmodel1 4a
aus der Unfaltuntersuchung (791, wobef der in BILD III dargestellte Verlauf
wiederum mit MHilfe des Flugbahnprofils als H = f(wwg) ermittelt wurde. Da
beim Landeanflug und dem sich anschlieBenden parabelformigen Teil der
Flugbahn dieselbe Flughthe bis zu dreimal passiert wird, miBte entsprechend
dem Staupunktstromungsmodell jedes Mal dieselbe Windgeschwindigkeit in
efner bestimmten Hohe auftreten. Nach den Angaben der Unfallanalyse trifft

das nicht exakt zu. Niherungsweise 1d8t sich jedoch der Vertikalwindverlauf
mit einem konstanten Gradienten Wz beschreiben.

Es ergeben sich die Werte:

gy = 0.022 571, wy, = -0.165s71,

sowie mit G1.(26):
Yy  © 0.143 571 |

Filr die Potentialfunktion bzw. Stromliniengleichung gelten die Parameter:

K1 [mt/s] a b c -c/a
0.5 0.022 | 0.143 | -0.165
bzw. ca. 0.011 1 6.5 | -7.5 7.5
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A2.4  Flugunfall (VI), Tucson.

Am 3. Juni 1977 ereignete sich am Flughafen Tucson, Arizona, ein Iwischen-
fall, als cine Boeing B727 der Continental Airlinmes auf der Startbahn 21
startete. Ein ausgedehntes Gewitter hatte etwa 6 Minuten, hevor das Flug-
zeug zum Start anrollte, eine staubtrockene Boenfront quer iiber den Flugha-
fen gesandt, und der Start war so lange verschoben worden, bis diese Front
den Startbahnbereich passiert hatte und die Sicht wieder besser wurde. Beim
Lésen der Bremsen betrug die Gegenwindkomponente ca. -20 bis -22 m/s, um
dann im Verlauf des Rol1lvorgangs auf Null abzunchmen und schlieBlich nach
dem Abheben in eine Riickenwindkomponente iiberzugehen. Gleichzeitig stellte
sich eine zunehmende Seitenwindkomponente von rechts efn, die bis zu einer
Geschwindigkeit von -20 m/s anwuchs. Da das Flugzeug finfolge dieser widri-
gen Windverhdltnisse nach den Abheben kaum Hdhe gewann, streifte es zwei
kurz hinter dem Startbahnende befindliche Leitungsmasten, die jewetls nur
eine Hihe von etwa 11 m hatten. Mach diesem Zusammenprall sank das Flugzeug
wieder bis zu einem Bodenabstand von nur etwa 5 m herab, und es wire auf
den Boden aufgeschlagen, wenn nicht eine plotziich auftretende Gegenwind-
komponente eine schlagartige Zunahme der Anstromgeschwindigkeit und einen
nunmehr kontrol lierten Startsteigflug ermdglicht hdtte. Die Maschine konnte
schlieBlich nach einer Platzrunde leicht beschddigt auf einer anderen
Landebahn des Flughafens landen [119].

Die in [119)als wahrscheinlich angenommenen Windverhdltnisse sind in
BILD 1V wiedergegeben, wobei die Komponente von Gegen- bzw. Riickenwind und
Seitenwind in das in der Draufsicht dargestellte DOWNBURST-Achsensystem
umgerechnet wurden. Die Annahme einer seitlichen Ablage des Staupunktes von
der Flugbahn wird in [1211bestdtigt.

Die zugehdrigen Zahlenwerte lauten:

Xgy = +1.610 m, yg, = +325 m
sowie o St £ o vt wtmEvEE—wS L HAY
- - - -1

uyy = 0.0165s 1 Yy 0.036 s

ST ST aeLa e RS S ETLIITE 8 TN LT RLFET D 4 S . dumw

Der rechnerisch zur Erfiil lung dor G1.(26) erforderliche Vertikalwindgradient

wy, = -0.051 s-1

& s SR IR STILRCE AT SIS



H{m)

1100 1 T
Draufsicht
- . 495 1
/
== e W"{_-
] .. A
| \ Achsen des / I 15g 1
: .._Downburst ; :
Losen der : . | Abheben Leitungs-
Bremsen | Staupunkt masten 1 ¢ 4 4
I o \ Wy, =-005S
I / . .
. | | (geschatzt]
— H‘ } 7 :r + 0 [Al.rhmnd' ' Abwmd]
0 04 10 15 | 20 25 0 -5 0 5 10
I I —= X lkm] —= wyy [l
{ | U [m/s] i
{ | 7] Rickenwind | |
| | |Ywe0015 S l
! i 7 120 . Tucson
I ' .
| I B 3.Juni 1977
e . ¥ 0
. = B 727
et von rechts ‘r\\ 120 Quellen: [118,119,121)

Windkomponenten im
Downburst - Achsensystem

IV

- 81V -

-IT



Z[3

- Al9 -

bestitigt einerseits die Aussagen in [119], daB die Vertikalwindkomponente
im ersten Teil der Flugbahn bis zum ZusammenstoB mit den Leftungsmasten
vernachldssigbar klein sei (Vertikalwind in 11 m Hohe unter Ansatz des
Staupunk tstrémungsmodel1s: wwg(z=-11m) = 0.56 m/s). Andererseits zefgt ein
Vergleich des durch Erfiillung der Kontinuitdtsgleichung ermittelten w,, -
Wertes mit den GroGenordnungen der in den anderen Beispielen “"gemessenen”
Zahlenwerte fiir w,,, ebenso wie fiir Viy> daf die auf diese Weise bestimmten
Gradientenwerte realistisch sind.

Die charakteristischen Parameter der Potentialfunktion und der Gleichung
der Stromlinien Yauten:

’

Ky [mz/s] a b c -c/a
0.5 0.015 | 0.036 | -0.051 lg
3
bzw. ca. 0.0025 3 7 -10
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A2.5 Flugunfall {V), Denver.

Am Nachmittag des 7. August 1975 entstanden im Raum Denver eine Reihe von
Gewittern. Eines dieser Gewitter befand sich im Bereich des Stapleton
International Airport Denver, als dort eine DOUGLAS DC9 der Continental
Afrlines beim Start kurz nach dem Abheben verungliickte 18].

Das Flugzeug hob zundchst normal bei vollem Schub vcn der Satrbahn ab.
Kurze Zeit danach geriet die Maschine in‘starken Regen. Wahrend des Steig-
‘fluges nahm die Fluggeschwindigkeit innerhalb von 5 Sekunden um ca. 20 m/s
ab, so daB das Flugzeug in einen Sinkflug iiberging und in der Ndhe des
Startbahnendes auf den Boden aufschlug (BILD V).

{lber diesen Unfall liegen nur wenige auswertbare Aufzeichnungen vor. Insbe-
sondere sind die Flugschreiberdaten wegen der in Bodenndhe auftretenden
Schwankungen im statischen Drucksystem des Flugzeugs mit groBen Unsicher-
heiten behaftet. Die im folgenden wiedergegebenen Daten entstammen liberwie-
gend den Untersuchungen, die in [78)durchgefiihrt wurden. In [9]sind
efnige zusdtzliche Angaben zu finden. Es sei vermerkt, daB der Absturz aus
Flugleistungsgriinden offensichtlich unvermeidbar war, nachdem die Startent-
scheidung gefallen war [8,69]. Filr die charakteristischen GréBen der ange-
nommenen Staupunktstrdmung erhdlt man die Werte:

Uy = 0.03s7' w, = -0.18s7!,

und daraus in bekannter MWeise:

Yy  ° 0.15 s71 .,

Der Staupunkt legt in diesem Fall auch den Ursprung des geoddtischen Flug-
bahnkoordinatensystems fest, so daB sich die Beziehungen ergeben:

LTI
Die Parameter fiir Potentialfunktion bzw. Stromliniengleichung ergeben sich
2u: .
K, (m¥/s] a b c -c/a
0.5 0.03 0.15 -0.18 6

bzw. 0.015 1 5 -6




Staupunkt

H[m]

-1.0 -05

R — Y

{

1100 f T
<4 75 -
- 50 -
T3 |wy=-0msT \
p-d
N
! o QAutwind , Abwind .~
10 0 -5 0 5 10 V\
—— X [km] : " Wy [mis)
0 U}N (m/s]
. Denver
7. August 1975
1 B 727
+-20 Quellen: £8,9,78,80]

| L

Gegenwind | 20

v




1l
- A22 -

A2.6 Flugunfall (vi), Atlanta.

Am 26. Juli 1981 fiihrte eine Boeing B747 einer europdischen Fluggesell-
schaft einen automatischen Landeanflug auf die Landebahn 26 des Flughafens
Atlanta, Georgia, aus £123). Die aktuelle Wetterinformaticn gab vereinzelte
Wolken in 5.000 und 25.000 ft Hohe an, ferner eine Flugsicht von 4 NM in
Dunst und eine Lufttemperatur von 36°C.

Das Flugzeug geriet winrend des Landeanfluges in zunehmenden Regen, der so
dtark zunahm, daB schlieBlich bei Erreichen der Entscheidungshdhe (decision
height, DH = 220 ft GND ) von den Piloten die Entscheidung zum Ourchstart
getroffen wurde, da die Landebahn nicht mehr 1n Sicht war. Trotz des Ffiir
den Durchstart eingestellten Schubniveaus und einer VergroBerung der Nick-
Tage auf +120 sank das Flugzeug weiter bis auf ca. 50 ft Radiohthe Hber der
Landeschwelle, wo sich die Situation schlagartig verbesserte und das Flug-
zeug fn den gewlinschten Durchstart-Steigflug lberging.

Die ca. 10 Minuten vor dem Zwischenfall festgestellte Wetterbeobachtung
"schweres Gewitter mit Niederschlag im Flughafenbereich" wurde nicht an die
Piloten weitergegeben. Am Flughafen Atlanta wird ein bodengestiitztes "low
level windshear alert system” betrieben. Die Angaben dieses Warnsystems,
die in Form von Windbeobachtungen an zwei verschiedenen Orten, am geometri-
schen Flughafenmittelpunkt und an der norddst)ichen Flughafengrenze, an die
Nahverkehrs-Flugiotsen weitergegeben werden, haben in diesem Fall jedoch
of fensichtlich keinerlei Aufmerksamkeit erregt [120].

Die Auswertung der AIDS-Flugschreiberaufzeichnungen {Airoraft Integrated
Data System) 1iefert die in BILD VI dargestellten Verldufe fiir Horizontal-
und Vertikalwindkomponenten 1ings des Flugweges. Die beachtiiche Riickenwind-
scherung von Uyg = -15 m/s auf +15 m/s iber eine Distanz von nur 1.800 m
und die Vertikalwindscherung von ca. 12 m/s in etwa 60 m Hohe auf Null am
Boden 1i{efert die Gradienten:

uyx = 0.017 s, w, = -0.086s7 ,

sowle mit G1.(26):
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BILD VI zeigt, daB die Stromungsverhidltnisse ausgezeichnet als Staupunkt-

strdmung beschrieben werden kénnen. Mit Wy, <-0.04 s~Tkann das Wetter-
geschehen nach [811als DOWNBURST eingeordnet werden; die Kurzzejtigkeit
?nd die enge rdumliche Begrenzung (fiinf vorherfliegende Flugzeuge meldeten
Tn den acht Minuten vor dem Zwischenfal? keine Beeintrichtigungen des
Fluges) lassen moglicherweise auf einen $09. MICROBURST 1)22)schlieBen.

Fir die Staupunktkoordinaten erhilt man aus BILD VI:

Xsg_ = <1.000m, yg, = o,

Damit lauten die Parameter der Potentialfunktion und der Gleichung der
Stromlinien:

Y

K (m!/s] a b c -c/a
0.5 0.017 | 0.069 | -0.086
bzw. ca. 0.0085 1 4 -5 5

Anhang A3

Analyse der Auswirkungen der Gradienten U Uy "Hx;!wz_ﬂﬂf die

Flugzeugbewegung.

Anhand der Ergebnisse von digitalen Simulationsrechnungen wird das grund-
sitzliche Bewegungsverhalten eines ungeregelten Flugzeugs in bestimmten
Scherwindsituationen untersucht.

Dazu betrachten wir ein Flugzeug in einem stationdren Landeanflug mit der
Fluggeschwindigkeit Vp = 1,3 Vg und dem Bahnwinkel vp. Die zum ausgetrim-
mten aerodynamischen Zustand gehdrigen Stellgliedausschldge wie Schubhebel-
stellung, Hohenruderausschlag und Klappenstellung, die auch die stationiiren
Windverhiltnisse vor Beginn der Windscherung beriicksichtigen, werden fir
die gesamte Dauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestbrten
Ausgangsflugzustandes gehalten.

Als Windstérung verwenden wir eine lineare Scherung des Windes &hnlich der
Darstellung in BILD 5, jedoch

- innerhalb eines begrenzten Scherbereiches bei den wegbezogenen

Gradienten Uy und wy, sowie |

- innerhalb einer bestimmten Scherschicht bei den héhenbezogenen
Gradienten uy, und wy,.

Die Einfliisse der obengenannten vier Windgradienten ciner zweidimensionalen
Stromung werden fiir positive und negative Werte joweils einzeln dargestellt
(BILD A3.1).

A3.1 Antwortverhalten auf eine Scherung des Horizontalwindes.

Nach den bereits in Abschnitt 4.3 getroffenen Aussagen flieqt das Flugzeug
stationdr in den Scherbereich ein (Vy(t) = 0}, so daB zu Beginn der Stérung
entsprechend G1.(51) mit w, = wy = 0 gilt:
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u
(51) () = -f(t)  mit Yult) = ( w)
0

pamit ergibt sich nach G1.(68) unter Vernachldssigung der lokalen
Windinderungen flir die zeitliche Knderung des Windes:

168):  Uyft) = ug(t) [uyy cos v{t) - uy, sinvit)] .

A3.1.1 Gegenwindscherung:

‘Eine Gegenwindscherung wird gekennzeichnet durch eine zeitliche Windidnderung
uy(t) < 0.

In einem Landeanflug mit y <0 erfillen wir diese Bedingung in jedem Fall
mit den Horizontalwindgradienten

Uyy < 0 bzw. wuy,> 0.

Treten die Horizontalwindgradienten in Kombination auf, so ist die obige
Bedingung erfiilit fiir den Fall

Uyy < Uy tany (uyy <0, uy, § 0).

A3.1.2 Riickenwindscherung.

Eine flugzeugbezogene Riickenwindscherung wird charakterisiert durch eine
Horizontalwinddnderung

l.lw(t) > 0.

Fiir negative Bahnwinkel wird diese Forderung unter Verwendung der obigen
Gleichungen immer erfiillt fiir

uyx > 0 bzw. uy, > 0,

sowie bei gleichzeitigem Auftreten beider Gradienten unter der Nebenbedin-
gung

Uyy < Uy, tany , wenn uy, > 0 und uy, 2 0.
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Zur Beschreibung des dynamischen Antwortverhaltens eines ungesteuerten
Flugzeugs in einer Scherung des Horizontalwindes wird auf Abschnitt 4.3
verwiesen. Vergleicht man anhand der in Abschnitt A3.1 angegebenen
Gleichung fiir ﬁw(t) die Auswirkungen der Horizontalwindgradienten uy, und
uy, miteinander, so zeigt sich, daB beide mit unterschiedlichen Faktoren in
die zeit)liche Anderung des Horizontalwindes eingehen. Wshrend der wegbezo-
gene Gradient uy, nahezu voll zur Geltung kommt {cos y *1), wird der héhen-
bezogene Gradient uy, mit dem Sinus des Bahnwinkels gewichtet (GriBenord-
nung im Landeanflug: siny = v = -0.05 rad). Gleichzeitig muf8 aber beachtet

‘ werden, daB die in der Natur beobachteten uy,-Gradienten i.a. etwa eine
Zehnerpotenz kleiner sind als die auftretenden uy,-Gradienten.

A3.2  Antwortverhalten auf eine Vertikalwind-Scherung.

Fiir eine allgemeine Betrachtung des Flugzeugverhaltens in einer Scherung
der Vertikalwindkomponente (uy, &H = 0) bedienen wir uns der G1.(62):

(69): wylt) = ug(t) [wy, cos y(t) - wy, sinv(t)] .

Da die Vertikalwindkomponente nahezu senkrecht zu den flugzeugbezogenen
Geschwinbdigkeiten Vi und ¥ wirkt, ist in G1.(44) nur ein schwacher EinfluB
auf den Betrag dieser ZustandsgroBen festzustellen:

(44): ugg = Vo~ “Wyg Y -
G1.(45) zeigt demgegeniiber, daB der Windanstellwinkel o der Vertikalwind-
komponente direkt proportional ist:

(45): ay “Wyg /v
Anhand der G1.(38) sei eine Knderung des Vertikalwindes diskutiert:

(38) 0 = Y + a - Uw.
In dieser Gleichung reprisentieren © und y zwei ZustandsgriBen, die ihren
Wert erst nach einer gewissen Zeitverzdgerung infolge einer Verdnderung der
Widerstandsgleichung ( ~y) bzw. der Nickmomentengleichung (~8) &ndern. Fiir
efnen kurzen Augenblick kdnnen wir also diese befden Winkel! als konstant

ansehen. Eine Anderung des Windanstellwinkels fiihrt dann im Moment fhres
Entstehens zu einer ebenso groBen Anderung des Anstellwinkels:

£
Auw Ao .
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Im Fall einer Vertikalwind-Scherung werden die aerodynamischen Kriifte also
nicht wie in Abschnitt A3.1 durch einen verinderten Staudruck, sondern
durch eine Drehung der Anstromrichtung aus dem urspriinglichen Gleichgewicht
gebracht. Daraus er ibt sich eine nur unbedeutende Anregung der Phygoide,
die in den Kurven und in BILD A3.1 kaum zu erkennen ist. Aus der
natiirtichen Anstellwinkelstabilitdt des Flugzeugs resultiert eine offen-
sichtlich nahezu aperiodisch verlaufende Flugzeugreaktion, in deren Verlauf
sich der Bahnwinkel auf den neuen Wert v, einstel1t. Die Flugzeugantworten
auf eine Scherung des Vertikalwinds unterscheiden sich damit in fhrer
Dynamik deutlich von den Reaktionen auf eine Hor{zontalwindscherung.

A3.2.1 Aufwindscherung:

PAGoPURL R4 ——————

Bei einer Aufwindscherﬁng 1iegt eine zeitliche Anderung der Vertikalwind-
komponente Qw(t)< 0 vor. Betrachten wir wiederum einen Landeanflug mit v<0,
so 1iBt sich diese Gleichung erfilllen durch die Vertikalwindgradiénten

LM 0 bzw. wy; © 0.

Fir den Fall, daB die Vertikalwindinderung infolge eines Zusammenwirkens
beider Gradienten entsteht, liegt eine Aufwindscherung auBerdem vor bei

. N
Wix < Wz tan v fir wy, < 0, wy, < 0.

Wie vom Segelflug her bekannt ist, fihrt eine zunehmende Aufwindkomponente
zu einem flacheren Bahnwinkel vy bis hin zu Werten y>0 {vgl. die Kurven
in BILD A3.1).

A3.2.2 Abwindscherung:

Zunehmender Abwind wird charakterisiert durch einen Verlauf ww(t)> 0. Fir .
negative Bahnwinke? gehbren dazu' folgende Vertikalwindgradienten:

Wiix 0 bzw. wy, > 0.
AuBerdem wird die Gleichung durch eine Kombination der Gradienten erfiillt:
Wy > Wy tany , mit wy, > 0, wy % 0.

Eine zunehmende Abwindkomponente 156t den Bahnwinkely steiler werden
(Kurven (::) in BILD A3.1).
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Anhang A4

saz=g=scs

Daten des Beispielflugzeugs AIRBUS A300-B2

Als Beispielflugzeug wurde der AIRBUS A300-B2 verwendet (BILD A4.1)

BILD A4.1:

Baudaten des Flugzeugs

Fluggewicht 6 = 1,275 - 10% «
Trighei i

rdgheitsradius ry = 9,0 m
Bezugsfliigelfldche S = 260 m2
Bezugsflugeltiefe 1 = 6,608 m

" s
Schubeinstellwinkel o = 0°
Trieb
ebwerkshebelarm o= 2,02 m

Anzahl der Triebwerke n, = 2

225
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Aerodynamik
Cho ° 0,84 Cwo ° 0,0875 Cho ° -0,26
Cry °© 5,06 k = 0,0507 [ -1,50
Cpg  ~ 1,05 Cg  ° -3,80
ch = 3,05 Cmq = -11,0
CAn = 0,435 ) Cm“ = -1,50

Triebwerkscharakteristik

Der Triebwerksschub wird als quadratisch von der Fluggeschwindigkeit
abhingige Grile dargestellt. Dazu verwenden wir die Gleichung:

[:E}v) = a¥: + bV +c W =m/s

mit den Konstanten a = 1,285 N szlmz, b = -630,031 N s/m, € = 223.204,336 N.
Fiir die Referenzfluggeschwindigkeit Vp = 72 m/s ergeben sich dann die Werte:

Frax = 1.845° 108 N pro Triebwerk,
Fy = -45.270 N s/m.
Referenzflugzustand

Fluggeschwindigkeit Vg = 72 m/s
Bahnwinkel YR = -3°
Anstellwinkel og = 09,240
Schiebewinke? Bp = o°
Nickwinkel Op = 6,249
Drosselgrad pF = 0,281
Auftriebsbeiwert Cpp = 1,5219
Widerstandsbeiwert Cyr = 0,2049
Schubbeiwert CUR = 0,1257
Horizontalwind SUyp = 0 m/s
Vertikalwind Wyr = 0 m/s
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Anhang AS

==zsscaz==a

Linearisierung der Bewegungs-Differentialglieichungen und weiterer
Hilfsglefchungen.

Be{ der Linearisierung der Bewegungs-Differentialgleichungen und weiterer
Hilfsgleichungen werden die folgenden Abkiirzungen verwendet (nach [971):

X = -g CoS

v 'YR ’
X = § - i
v p/2 R T ( -2 CNR cos ap + 2 Cpp Sin op ) o+ Fy COS(GR-GNR) / m,
X = o/2 V§ 3 { Cun coOS + C i i
o R AR an W Sit e+ CuR sxn(aR-awR)} '
- .
Y 9 Sin‘YR / uKkR »
' s
z = j2— =(2
v P T ( CAR cos o + 2 Cyr Sin oy )+
+ Fv sin(uR-owR) /m,
R s
Y4 = —_ 2
W p/2 g T { Cup oS ap - Cpg sin oy - CuR COS(uR-uNR) } .
X . uwR n® + WNR
2
R
Kp = Ky - Xy (K4 vp/Vg)
Kg = Ky vpt Xy (K - 1/¥p)
KC = -ZV - ZuN (K + 'yR/VR )
K = Lyt (Kyg - Vg
K =

Ka Yux = ¥g Yz R
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Ky = Ko T Kp YWz R
Ko = KaYx R *Ke Yz
Kpo = Ko U R YD e
K o= Kyt K K
Ky = XY + X ( Kwg - UNR/VR )+ Xy W
Kv = ZV + Zmw K
Ky = ZY + Ly { Kwp - “NR/VR )+ Iy W
W= e Uk kR

:

-

Werden die in den Abschnitten 6.1.1 und 6.1.2 angegebenen Vernachldssigungen
der stationdren Horizontal- und vertikalwindanteile in den Gln. {94,95) beriick-
sichtigt, so vereinfachen sich diese Gleichungen auf:

éu

&V - buy + M Sy

Kk

1
(=}

o 1 fur U = LIV
Boy = Vo O T T O
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Anhang A6

sa=z===2388

Analyse des Lelstungsgleichgewichts eines Flugzeugs im Landeanflug
unter dem EinfluB einer Windscherung mit konstantem Gradienten.

Im stationdiren Landeanflug (V, v = 0) 1ist das Flugzeug auf efne stetige
Abnahme der Totalenergie ausgetrimmt, die durch eine gleichférmige Anderung
der potentiellen Energie gegeben {st *:

. E .
e = 3 = HR = uKk,R sin Yp ° const. (A6.1)

Beim Einsetzen einer Windscherung (z.8. einer wegabhingigen Scherung des
Horizontalwindes mit dem konstanten Gradienten UWx) ailt fiir den ersten
Moment der Stdrung:

(51): Uy

n

0+ V) = -uylt) (R6.2)

hier: V(t) = -y () cos v(t) uy, . (A6.3)

Wihrend sich V(t) kurzfristig dndert, 148t sich bei statisch geschwindig-
keitsstabilen Flugzeugen (Cmv >0) aussagen, daB sich die Referenzflugge-
schwindigkeit VR langfristig wieder einste11t, so daB sich trotz G1.(A6.3)
ngherungsweise ansetzen 1808t:

Vit) * vp = const. (A6.4)

pamit stellt sfch innerhalb der Scherung folgendes Leistungsgleichgewicht
ein:

e(t) = AR + Yy (A6.5)
p ,

.Da sich der zweite Summand von G1.(A6.5), also der aerokinetische Anteil,
wieder auf den urspriinglich ausgetrimmten stationdren Zustand efnstellt,
wird die auftretende Energiednderung langfristig offensichtlich in eine
zeitvariable Hbheninderung R{t) umgesetzt.

* Zur Definition der Totalenergie siehe Anmerkung am Ende dieses Anhanges.
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Mit
MY = ugdt) siny(t), (A6.6)
ﬁR = uKk,R sin YR (A6.7)
v \./ . -UKk(t) cos v(t) VR Upix .(AG.S)
erhalten wir aus G1.(A6.5) nach Division durch ug (t) cos yit) :
(t) e R Stnve VR Ywx (A6.9)
Lo vt Bt cos v(E T g
Setzen wir niherungsweise
.10
sin yp / cos y(t) = tanyp (A6.10)
und beachten ferner G1.{132):
Uux * (A6.11)
Uy (t) = yype Wx "
so ergibt sich fiir G1.(A6.9):
e b A6.12)
tany(t) = tanype WX T Vpu /9 {

© ®

Das Zeitverhalten des Bahnwinkels setzt sfch somit zusammen aus:

(a) einer aperiodischen Verdnderung des Referenzbahnwinkelanteils, die
sich aus einer entsprechenden Anderung der Bahngeschwindigkeit (Weg-
wurzel) ergibt; im Horizontalflug verschwindet dieser Antell.

(b) einem (niherungsweise) konstanten Leistungsanteil, d?r zusdtzlich
infolge der Windscherung entsteht und dem Windgradienten und der
Referenzfluggeschwindigkeit proportional Tist. fabei sind pOfizivc
Windgradienten (Riickenwindscherung) 1eistungsverschlechternd, wihrend
umgekehrt negative Gradienten (Gegenwindscherung) die Flug1eist?ngcn
ve}bessern. Wir konnen diesen Leistungsanteil mit dem erforderlichen
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Schubanteil (2) {im BILD 35 des Abschnitts 4.2 verg‘leichen; der der
zeitlichen Anderung des Windes proportional ist und dort den wichtig-
sten Anteil darstellt. Wird die notwendige Schubverstellung wie im
Fall des ungesteuerten Fluges nicht vorgenommen, so entsteht ein
schlagartiger SchubiiberschuB bzw. Schubmangel, und eine entsprechende
Antwort des Bahnwinkels ist die Folge

Ein typischer Bahnverlauf filr dieses Beispiel ist in BILD 47 wiedergegeben.

Anmerkung zur Definition der Totalenergie:

Als Totalenergie des Flugzeugs wird im vorliegenden Fall die Summe aus
potentieller und kinetischer Energie definiert,wobei die kinetische Energie
mit dem Geschwindigkeitsvektor der Fluggeschwindigkeit V gebildet und pra-
ziser mit dem Ausdruck aerokinestische Energie, der hier neu eingefiihrt
werden soll, beschrieben wird:

1 2
3 = £ + E =mgn+5mly

Da die GriBe der kinetischen Energie allgemein von der Wahl des Bezugs-
Inertialsystems abhéingt, andererseits das gleichférmig mit dem Wind bewegte
aerodynamische Bezugssystem (des Piloten, der keine Erdreferenz hat) eben-
falls ein Inertialsystem ist, ist die obige Definition physikalisch korrekt.
Hinsichtlich der Problematik dieser Definition bei veridnderlichen Wind-
geschwindigkeiten sei auf (ll6)}verwiesen.
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